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Resumo

Este trabalho apresenta uma metodologia para a sintonia de controladores
PID para processos multi-malha considerando as incertezas paramétricas do
modelo obtido. O foco do trabalho é na sintonia de controladores para Vei-
culos Aéreos Nao Tripulados (VANTS), para os quais controladores PID em
cascata sao amplamente utilizados, apesar da aparente falta de procedimen-
tos sistematicos e consistentes de sintonia, mesmo em produtos comerciais.
Na metodologia desenvolvida, os melhores ganhos para os controladores PID
sao obtidos por meio de um algoritmo genético com funcoes de custo ade-
quadamente escolhidas, tais que sao incorporados estabilidade linear local
robusta, além de avaliacao de desempenho considerando o modelo nao li-
near do sistema. Resultados de simulagao indicam a eficacia da metodologia
proposta.

Vil



Abstract

This work presents a methodology for PID controller tuning for multi-
loop processes considering parametric uncertainties. The main objective is
to design controllers to Unmanned Aerial Vehicles (UAVs) for which cascade
PID controllers are currently widely used, despite the fact that there is a lack
of systematic and consistent control gains tuning procedures, even for com-
mercial products. In the developed methodology, the optimal gains for the
PID controllers are obtained via a genetic algorithm by minimizing properly
chosen cost functions that incorporate local linear robust stability, together
with performance evaluation considering the system nonlinear model. Simu-
lated results indicate the effectiveness of the proposed methodology.

Vviil
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Capitulo 1

Introducao

1.1 Visao Geral

Os Veiculos Aéreos Nao Tripulados — VANT, também conhecidos como
Unmanned Aerial Vehicles — UAV, sao aeronaves capazes de executar missoes
de forma auténoma usando um sistema de navegacao e controle. Configu-
rando o sistema no modo completamente autonomo, o trajeto executado pela
aeronave ¢ determinado através das coordenadas de latitude, longitude e al-
titude dos pontos de passagem (waypoints), definidos previamente em um
plano de voo. Em modo RPV (Remotely Piloted Vehicle), o operador deter-
mina a altitude e direcao de voo da aeronave através de comandos enviados
em tempo real de uma Estacao em Solo. Normalmente, as aeronaves possuem
cameras embarcadas para a realizacao de imageamento remoto.

Na ultima década, diversos fatores influenciaram o forte aumento no de-
senvolvimento, projeto e pesquisas na area de VANTS, principalmente para
uso militar. Entre eles, o principal foi o ataque terrorista ocorrido nos Esta-
dos Unidos no World Trade Center em 11 de setembro de 2011 (Valavanis,
2007). Nesse atentado, avides comerciais tripulados foram sequestrados por
terroristas e lancados contra os edificios. Desde o ocorrido, o or¢camento dos
Estados Unidos destinado para a area de VANTSs teve um aumento em apro-
ximadamente 10 vezes até o ano de 2010, conforme pode ser observado na
Figura 1.1. Outros fatores importantes foram (Austin, 2010):

e aumento da capacidade computacional de microprocessadores;
e miniaturizagao e aumento da precisao de sensores;
e melhoria na tecnologia de comunicacao via Réadio;

e disponibilidade de um Sistema de Posicionamento Global (GPS), com
o qual sao obtidas informacoes de posicao através de um conjunto de
satélites. Os receptores GPS disponiveis atualmente sao leves, compac-
tos, baratos e relativamente precisos.
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Figura 1.1: Evolu¢ao do orcamento dos Estados Unidos na drea de Sistema Ae-
reos Nao-Tripulados - UAS (1988-2011). Figura retirada de (Cambone
et al., 2005).

Exemplos recentes de uso de VANTs em aplicagoes militares sao as guerras
do Iraque e Afeganistao em que os Estados Unidos empregaram amplamente
esta tecnologia na invasao de territérios (Gertler, 2012). Na Figura 1.2 é
mostrado um militar preparando-se para enviar um VANT com o objetivo
de reconhecimento do territério inimigo.

Figura 1.2: Militar americano preparando-se para lancar um VANT. Figura reti-
rada de (Army, 2010).
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Em relagao as aplicagoes civis, as principais vantagens na utilizacao de
VANTS sao: o baixo custo de operagao, quando comparado ao custo de ope-
racao de uma aeronave tripulada; a execucao de missoes em que ha grandes
riscos a vida humana, como no combate a queimadas, na inspecao de linhas
de transmissao de energia (Austin, 2010); e, capacidade de voos de longa du-
ragao que nao seriam possiveis para o ser humano. Uma restricao na maior
utilizagao destas aeronaves em aplicagoes civis é a utilizacao de forma segura
da integracdo do espago aéreo com as outras aeronaves tripuladas (Furtado
et al., 2008).

Em sistemas de controle comerciais de uso geral para VANTSs é comum
encontrar-se controladores PID utilizados para aumento de estabilidade (Sta-
bility Augmentation System — SAS), melhoria de desempenho para certas
manobras do veiculo (Control Augmentation System— CAS), e funcionalida-
des de Piloto Automatico (Autopilot) (Stevens e Lewis, 2003). Nesses casos
os controladores PID tém sido utilizados em configuracoes multi-malha e em
cascata, de forma a se tentar estabelecer relagoes desejadas em malha fe-
chada para certos pares de variaveis, em principio ignorando-se os muitos
acoplamentos que de fato existem entre as malhas (Chao et al., 2007).

Normalmente, o modelo matematico obtido para aeronaves do tipo VANTs
possui erros grandes de estimacao dos valores dos parametros. Isto ocorre
devido ao alto custo associado, em relacao ao valor da aeronave, a obtencao
de um modelo validado com pequena incerteza. Os parametros mais dificeis
de serem obtidos com precisao sao relacionados aos coeficientes aerodinami-
cos e a forca de propulsao. Assim, os ajustes realizados nos controladores
via modelo de simulacao apresentarao, provavelmente, comportamento dife-
rente em relacao ao sistema real em malha fechada. Desta forma ¢ de grande
importancia o desenvolvimento de uma metodologia de sintonia de controla-
dores PID que garanta estabilidade e desempenho, mesmo na presencas de
erros significativos no modelo da aeronave.

1.2 Motivacao

Nos sistemas de controle comerciais para VANTSs pesquisados; e.g. (Mi-
croPilot, 2012), (Procerus, 2012) e (CloudCap, 2012); os métodos de sintonia
dos controladores PID, em alguns casos, baseiam-se na utilizacao de valores
iniciais dos ganhos PID para que o usuario, com a aeronave em voo, modifique
estes ganhos até que se obtenha uma resposta em malha fechada satisfaté-
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ria, de forma iterativa. Em outros casos o usuario pode inserir o modelo
de sua aeronave em um simulador e tentar ajustar os ganhos, também de
forma iterativa. Tais estratégias geralmente implicam em um grande gasto
de tempo para a sintonia das malhas de controladores PID, com risco de se
obter valores que nao garantem estabilidade e desempenho robusto para o
sistema real.

1.3 Relevancia

Apesar de ser um area de intensa pesquisa no momento, nao foi encon-
trado nenhum trabalho académico que propusesse uma metodologia para a
sintonia dos ganhos dos controladores PID multi-malha para VANTSs con-
siderando o acoplamento entre as malhas e/ou robustez dos controladores
projetados frente as incertezas presentes nos modelos dos sistemas.

Em relacdo ao problema de projeto de controladores para VANT, em
(Bennett, 2009) os ajustes dos ganhos dos controladores PIDs sdo realizados
por meio de um algoritmo de otimizacao, mas é necessario que a aeronave
esteja em voo para que seja ajustada uma malha por vez. O tempo gasto
para ajuste de cada malha foi descrito como sendo de aproximadamente 20
minutos. Logo, o processo de sintonia de parametros demoraria varias horas
e nao se consideraria, no ajuste dos parametros, o acoplamento entre as
malhas. Em (Santosor et al., 2008), a partir de um modelo matematico
de uma aeronave, utiliza-se o método do lugar das raizes (Dorf e Bishop,
2008) para o sintonia das malhas PID. Mas, também, o ajuste é realizado
malha por malha, sem considerar o acoplamento entre as malhas. Em (Paw
e Balas, 2011) é proposto o projeto de controladores robustos para um mini
VANT, considerando as incertezas presentes no modelo da dinamica latero-
direcional do veiculo. Porém, o foco do trabalho é o projeto de controladores
através da p-sintese e D K-iteragao (Skogestad e Postlethwaite, 2007), e como
consequéncia o controlador obtido possui ordem dinamica maior do que a
ordem do modelo do VANT, tornando dificil a adaptacao do procedimento
para o problema especifico de sintonia multi-malha de controladores PID.
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1.4 Objetivos

O principal objetivo desse trabalho é a proposicao de um procedimento
sistematico para se obter os parametros dos controladores PID utilizados nas
malhas de controle para VANTS, nas configuragoes multi-malha e em cascata,
com garantia de satisfacao de critérios pré-estabelecidos de desempenho e
estabilidade linear local robusta a incertezas no modelo do veiculo. Como
forma de se alcancar este objetivo, foram utilizados:

e um modelo de simulagdo nao-linear completo com 6 DOF (Degrees Of
Freedom) para aeronaves;

e um algoritmo de otimizagao para busca dos ganhos dos controladores
PID;

e duas ferramentas matematicas para analise de estabilidade linear local
robusta do sistema em malha fechada.

Com o procedimento desenvolvido, visou-se reduzir significativamente ou
eliminar o nimero de iteracoes para ajuste dos ganhos PID, que geralmente
sao feitas por meio de ensaios em voo. Por outro lado, faz-se necessario
conhecer um modelo da aeronave em conjunto com as especificagoes de limites
para as incertezas paramétricas associadas a esse modelo.

Utilizou-se duas configuragoes de controle diferentes para avaliar a me-
todologia desenvolvida: PAMV (Profundor Altitude Motor Velocidade) e
PVMA (Profundor Velocidade Motor Altitude).

Além disso, o conjunto de controladores PID obtidos foram avaliados em
relacao a capacidade de rejeicao as pertubacoes atmosféricas que, normal-
mente, estao presentes em voos reais.

Em relacao ao pacote computacional desenvolvido, o usuério do sistema
pode usar as seguintes funcionalidades:

e interface grafica;

e possibilidade de escolher o conjunto de controladores PID mais adequa-
dos para a missao a ser realizada pelo VANT.

1.5 Estrutura da dissertacao

Esta dissertacao estd organizada da seguinte maneira. No capitulo 2 sera
realizada uma revisao bibliografica das ferramentas matematicas utilizadas.
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No capitulo 3 serao apresentadas as equacgoes que descrevem o movimento de
uma aeronave, o modelo de pertubacao atmosférica, bem como a obtencao
dos modelos linearizados do sistema. No capitulo 4 serao descritas as eta-
pas presentes na metodologia de sintonia de controladores PID desenvolvida.
Dois exemplos de sintonia de controladores PID multi-malha para dois mo-
delos diferentes de VANTSs serao apresentados no capitulo 5, juntamente com
alguns resultados de simulagao de voo dos veiculos. Finalmente, no capitulo
6 serao apresentadas as consideracgoes finais, conclusoes sobre a metodologia
proposta e sugestoes para pesquisas futuras.



Capitulo 2

Revisao Bibliografica

2.1 Sistemas Comerciais para o Controle de
VANTSs

Existem diversos sistemas comerciais de hardware e software para o con-
trole de VANTSs (Chao et al., 2007). Estes sistemas sao compostos, normal-
mente, de apenas uma placa eletronica que contém os seguintes componentes:

e sensores necessarios para estimar os valores das variaveis controladas e
dos estados da aeronave;

e microprocessadores e/ou microcontroladores que possuem software em-
barcado com os algoritmos de navegagao e controle;

e conexao com um Radio Modem para comunicagao com a Estacao de
Solo em tempo real.

Os principais sensores presentes nestes sistemas sao:

e girometros, acelerometros e magnetometros — compoem a IMU (Iner-
cial Measurement Unit). Através da utilizacao algoritmos baseados no
Filtro de Kalman sao estimados os valores dos angulos de atitude da
acronave (Chao et al., 2010). Estes angulos serao melhor descritos no
Capitulo 3;

e sensor de pressao estatica — medicao da altitude barométrica;

e sensor de pressao dinamica — determinacgao da velocidade de voo, es-
tando conectado a um tubo de Pitot!;

e GPS (Global System Position) — determinagao da posigao global da
aeronave em termos de latitude e longitude.

1 Instrumento de medigao para a tomada de pressao entre dois pontos.
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Como exemplo de um sistema comercial de controle para VANTS, na
Figura 2.1 é mostrada uma foto do produto AutoPilot MP2028 da empresa
MicroPilot.

Figura 2.1: Foto  MicroPilot — modelo  MP2028  (Figura  retirada  de
http://micropilot.com).

As principais caracteristicas do sistema MicroPilot sao (MicroPilot, 2012):

e massa total de somente 28g;

e cxecuta operacoes completamente independentes: decolagem, navega-
¢cao por waypoints e pouso;

e possui software dedicado para a Estacao Solo.

O sistema MicroPilot é baseado no topologia de controladores PID multi-
malha em cascata. E utilizada a concepcao de controle hibrido para a alte-
racao da estrutura dos controladores de acordo com a condicao de voo atual.
Esta estratégia visa melhorar o desempenho em voo da aeronave para dife-
rentes condicoes operacionais. Cada estrutura de controladores PID compde
um modo de voo, sendo os principais no sistema MicroPilot: voo nivelado,
voo ascendente (ou climb, em inglés) e voo descendente (ou descent, em in-
glés). A alteragao entre os modos de voo ocorre quando a altitude de voo
estd fora dos limites operacionais definidos para a condigao de voo nivelado.
Por exemplo, se a altitude de voo esta distante de um valor de referéncia
maior do que o atual, o modo de voo ascendente sera ativado até a aeronave
alcancar a altitude desejada, quando entao é realizado o chaveamento para o
modo de voo nivelado.
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Para o modo de voo nivelado, existem duas possiveis topologias para os
controladores PID: PAMV e PVMA, ambas serao explicadas detalhadamente
na Secao 4.1.

Além disso, o sistema possui a opg¢ao de utilizacao de ganhos escalona-
dos para alguns controladores PID de acordo com a velocidade de voo da
aeronave.

2.2 Controladores PID

2.2.1 Introducao

Controladores PID sao bastantes utilizados em sistemas de controle, com
mais de 90% das malhas em processos industriais implementadas com esta
estrutura (Astrom, 2001). De acordo com (Astrom e Hégglund, 2006), este
sucesso aparentemente se deve aos seguintes fatores:

e simplicidade de implementacao, no sentido de que trés termos sao cal-
culados em relagao ao erro entre a medicao e o sinal de referéncia sem
a utilizacao de sinais adicionais;

e ha técnicas, que podem ser integradas aos controladores PID, que ge-
ralmente melhoram o desempenho do sistema de controle mesmo na
presenca de nao-linearidades, tais como saturacao da acao de controle
em conjunto com acao anti-windup, uso de escalonamento de ganhos,
etc;

e existem diversos métodos para a sintonia de controladores PID para o
caso de sistemas de Uma Entrada e Uma Saida ou Single Input Single
Output — SISO, ou Multiplas Entradas e Multiplas Saidas ou Multiple
Input Multiple Output — MIMO;

e ha uma certa facilidade de ajuste ou re-ajuste dos ganhos, em malha
fechada, por meio da observacao do comportamento da varidvel mani-
pulada ao longo do tempo;

e apresenta robustez na presenca de incertezas paramétricas do modelo.

Além disso, existem diversos sistemas comerciais dedicados a andlise e
sintonia automadtica dos ganhos para esse tipo de controlador (Chong, 2005).
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2.2.2 Estrutura

Neste trabalho considerou-se que a Funcao de Transferéncia de um con-
trolador PID pode ser dada por (Astrom e Hagglund, 2006):

U(s) Tus
— = KC<1 —), 2.1
E(s) +TZ-3+/des+1 (2.1)
com uma possivel representagao em espaco de estados dada por
0 K.
Aprp ‘ Bprp 1 ;
Crip | Drp | |-l | =fa | (2.2)
pID | YpID
—1 | (K.+1)

em que K. é o ganho proporcional, T; é o tempo integral, e T; é o tempo
derivativo. Utiliza-se o parametro x para limitar a acao derivativa em altas
frequéncias, e neste trabalho escolheu-se k = 0,1. Entretanto, salienta-se que
em casos praticos outras estruturas sao adicionadas a estrutura PID basica,
como mostrado na Fig. 2.2, onde foram incluidos os efeitos de saturacao e
de limitacao da taxa maxima de variagdo da acao de controle. A existéncia
de saturacao conduz a necessidade de implementagao de uma estratégia anti-
windup no diagrama de simulacao do modelo nao-linear do sistema, a qual
consistiu, no presente trabalho, em se paralizar o processo de integragao do
erro sempre que os limites de saturacao foram atingidos.

E(s)

Figura 2.2: Estrutura de um controlador PID utilizado em aplicagoes reais para
controle de VANTs.
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2.2.3 Meétodos de Sintonia de controladores PID

Nesta Secao serao apresentados os principais métodos de sintonia de con-
troladores PID descritos na literatura.

Método de Ziegler-Nichols

Em 1942, J. G. Ziegler e N. B. Nichols publicaram o artigo (Ziegler e Ni-
chols, 1942) que apresentava dois método para sintonizar controladores PID.
Um dos métodos, denominado Curva de Reacao, é baseado na resposta em
malha aberta do sistema correspondente a aplicacao de uma variacao em
degrau na entrada. O outro método, é baseado na identificacao do ganho cri-
tico do sistema. Através destes métodos surgiram as primeiras maneiras de
se sintonizar os controladores PID de forma sistematica, nao sendo necessario
o conhecimento completo do modelo do sistema. As equagoes, para deter-
minacao dos parametros de controladores PID, foram concebidas de forma
heuristica e experimental, sendo apresentadas na Tabela 2.1.

Tabela 2.1: Férmulas de Ziegler-Nichols para obtencdo dos parametros de contro-
ladores PID.

Método K, T; Ty
Curva de Reagao ou Em Malha Aberta | 1,2/(65) 20 0,56
Ganho Critico ou Em Malha Fechada 06K, | P.,/2,0]| P,/8,0

Os parametros K, e P, representam o ganho e periodo critico, respec-
tivamente. O ganho critico é obtido aumentando-se o ganho proporcional
gradativamente até que o sistema em malha fechada apresente oscilacoes
sustentaveis. E o periodo critico corresponde ao periodo destas oscilacoes
sustentaveis. Em relagao ao método Curva de Reagao, o parametro S ¢é a
inclinagao normalizada da reta tangente a curva de resposta ao degrau no
ponto de inflexao da curva, e o parametro 6 é dado pela distancia no eixo do
tempo entre o cruzamento da reta tangente com o eixo X e o eixo Y, sendo
portanto uma estimativa de tempo morto para sistemas com retardo puro de
tempo. As féormulas descritas na Tabela 2.1 foram concebidas com o objetivo
de que a malha fechada apresente amortecimento entre o primeiro pico e o
segundo pico de amplitude da resposta ao degrau de aproximadamente 25%,
por exemplo o segundo pico deve ter amplitude aproximadamente igual a 1/4
da amplitude do primeiro pico.
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Existem varios trabalhos na literatura que, a partir dos mesmos méto-
dos apresentados em (Ziegler e Nichols, 1942), propuseram férmulas diferen-
tes das apresentadas na tabela 2.1 para obtencao dos parametros PID. Em
(Zhuang e Atherton, 1993) foram apresentadas férmulas com base nos para-
metros K, e P, com a meta de minimizagao do indice ITSE. Em (Astrom e
Hégglund, 2004) foram apresentadas novas férmulas para o método da Curva
de Reacao de forma que a malha fechada do sistema apresente desempenho
robusto. Em (Mccormack e Godfrey, 1998) sdo comparadas oito féormulas
diferentes de se obter os ganhos PID através do método do Ganho Critico.

Os métodos de sintonia propostos por J. G. Ziegler e N. B. Nichols sao
amplamente utilizados pela simplicidade de implementacao e obtencao de
desempenho adequado para diversos tipos de sistemas.

Método do Modelo Interno

Este método é baseado no conhecimento prévio de um modelo aproximado
do sistema, sendo que os parametros do controlador sao obtidos de forma
analitica. A idéia central do método é realizar o cancelamento de pdlos e
zeros e impor uma resposta desejada de malha fechada para o sistema. O
controlador é obtido em duas etapas (Seborg et al., 1989):

1) O modelo do processo é fatorado em G= C~¥+C~¥_, de forma que 6’+ contém
eventuais zeros no semi-plano direto.

2) O controlador é determinado pela seguinte equagcao:

Ge

Go=—°
1-G:G

d
onde - ]

=~ Y

G_(tes+1)

em que 7, € a constante de tempo desejada do modelo de 1* ordem que

*

se deseja que o sistema possua em malha fechada.

Na Tabela 2.2 estao os parametros do controlador PID, considerando que
o sistema em malha aberta é de 1* ordem com tempo morto. Em (Chien
e Fruehauf, 1990) é descrita uma externa lista de possiveis modelos para
sistemas e a obtencao dos respectivos parametros de controladores PI e PID
via método do Modelo Interno.
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Tabela 2.2: Parametros do controlador PID via método do Modelo Interno.

Modelo K, T; Ty
é _ KeYs T+% T+ [} 0
T 7s+l K(Tch%) 2 | 2746

As principais vantagens da sintonia de controladores PID via Modelo
Interno sao (Seborg et al., 1989):

e ¢ possivel se considerar explicitamente incertezas do modelo;

e pode ser possivel estabelecer um compromisso entre robustez e desem-
penho de forma sistemaética.

A principal limitagdo do método é que o mesmo nao pode ser aplicado
em sistemas instaveis em malha aberta.

Sintonia Automatica pelo método Relé

O método Relé foi proposto em (Astrom, 1984) com o objetivo de deter-
minar os parametros K, e P, do método do Ganho Critico de Ziegler-Nichols,
porém sem a necessidade de colocar o sistema em malha fechada préximo da
instabilidade. O método é baseado na observagao de que o atraso de fase em
pelo menos 7 em alta frequéncia, pode fazer o sistema oscilar sobre o controle
de um Relé (Astrom, 1984). A fungao que descreve o comportamento do Relé
¢ dada por (Yu, 2006):

n(e) = dsign(e), (2.3)

em que d é a amplitude do sinal de saida do Relé; e é o erro do sistema
em malha malha fechada; e sign(-) é uma fungdo que tem como saida valor
igual a —1 para valores negativos do argumento e valor igual a 1 para valores
positivos do argumento. Na Figura 2.3 é mostrado um sistema, representado
por G(s), em malha fechada com um Relé.

O ganho critico K, do sistema pode ser determinado usando o Método
da Fungao Descritiva (Slotine e Li, 1991), o que resulta na seguinte expressao

(Astrom, 1984):
ad

)
Ta

K, (2.4)
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Figura 2.3: Método do Relé com o sistema em malha fechada.

em que a é a amplitude do sinal de saida y do sistema. Com o céalculo de K,
dado pela equagao (2.4), e a determinagao de P,, pode-se aplicar quaisquer
férmulas descritas em (Ziegler e Nichols, 1942), (Zhuang e Atherton, 1993) e
(Mccormack e Godfrey, 1998) para obtengao dos parametros do controlador
PID.

O método do Relé é bastante empregado em produtos comerciais que
possuem a funcdo de “autosintonia” de controladores (Chong, 2005).

Sintonia Multi-malha PID

A maioria dos métodos de sintonia de controladores PID sao aplicados
a sistemas do tipo SISO. Entretanto, grande parte dos processos industriais
existentes necessitam controlar e manipular mais de uma variavel, o que ca-
racteriza o sistema como multivariavel. Em processos industriais é comum
encontrar a estrutura multi-malha ou descentralizada de controladores PID
(Wang et al., 2008). Esta estrutura é baseada na utilizacao de controladores
PID SISO para diferentes malhas de controle, ignorando-se inicialmente os
acoplamentos existentes. Como resultado, a matriz de Fungoes de Transfe-
réncia representativa do sistema de controle tem uma estrutura diagonal, isto
é:

Kl(S) 0
0 Ki(s) -
K(s) = . . , : (2.5)
0 0 K,(s)
em que Ki(s), Ks(s), ..., K,(s) sdo os controladores PID associados com

os pares de entrada e saida do sistema. O desempenho do sistema depende
do correto pareamento entre as varidveis manipuladas e controladas (Wang
et al., 2008).
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Diversos trabalhos na literatura utilizam os métodos de sintonia de con-

troladores PID para sistemas SISO adaptados para os sistemas multi-malha:

Em (Yu e Luyben, 1986) os controladores PID sao sintonizados pelo
método de Ziegler-Nichols, independentemente, sem considerar o aco-
plamento entre as malhas. Posteriormente, os controladores sao “des-
sintonizados” por um fator comum como forma de diminuir as interagoes
entre as malhas.

Em (Chen e Seborg, 2003) é utilizada a mesma estratégia de sintonia
adotada em (Yu e Luyben, 1986). Porém, o fator de “dessintonia” é
obtido de outra maneira e a estabilidade do sistema em malha fechada
é garantida através de analise baseada no Critério de Nyquist. Em con-

trapartida, o método é aplicado somente na sintonia de controladores
PI.

Em (Hovd e Skolestad, 1994) os controladores PID sao sintonizados de
forma sequencial. Desta forma, o acoplamento entre as malhas é consi-
derado na sintonia de cada controlador em funcao dos controladores ja
sintonizados. Entretanto, o desempenho da malha fechada do sistema
depende da ordem de sintonia escolhida.

Em (Wang, 1997) e (Campestrini et al., 2009) é utilizado o método
do Relé, simultaneamente, em todas as malhas de controle. Com a
frequéncia do ganho critico identificada, os parametros dos controlado-
res PID multi-malha sao obtidos.

Em (Vu e Lee, 2010) o sistema multivaridavel é decomposto em sistemas
SISO equivalentes de ordem reduzida considerando a interagao dina-
mica entre as malhas. Para cada sistema SISO obtido, um controlador
PID ou PI é sintonizado via método do Modelo Interno.

As principais vantagens na utilizacao de uma estrutura descentralizada

de controladores em sistemas multivaridveis sao (Wang et al., 2008):

1.

A sintonia ou re-sintonia de controladores é simples. Cada controlador
PID é diretamente associado a uma variavel do sistema. Assim, o pro-
jeto dos controladores PID pode ser simplificado por métodos adotados
em sistemas SISO. Sendo possivel, também, a sintonia interativa malha

por malha através da tentativa e erro para o ajuste dos controladores
PID.
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2. Menor quantidade de parametros para sintonia em relacao a estrutura
centralizada de controladores. A estrutura centralizada é composta
pela matriz do controlador completa, ao invés de apenas elementos na
diagonal, como em (2.5).

3. Sistema em malha fechada é tolerante a falhas. Isto é, a falha de uma
malha de controle afeta, diretamente, apenas uma variavel do sistema.
Desta forma, o funcionamento do sistema nao é comprometido como
um todo.

Sintonia PID Robusta

Embora os controladores PID ja confiram algumas caracteristicas de ro-
bustez a malha fechada na presenca de incertezas no modelo do processo
e perturbagoes existentes, ha um grande esforco no meio académico para
integragao da Teoria de Controle Robusto e projeto de controladores PID,
objetivando garantias formais de robustez. A solucdo mais encontrada na
literatura é a utilizacao de algoritmos de otimizagao para a busca dos pa-
rametros dos controladores PID. Isto provavelmente se deve ao fato de se
tratar de um problema nao-convexo, nao sendo possivel, por exemplo, uma
formulac¢do unicamente baseada em LMIs (Gongalves, 2006). A seguir, sao
descritas as principais abordagens, encontradas na literatura, para sintonia
robusta de controladores PID.

e Em (Bao et al., 1999) é proposto que o problema de sintonia multi-
malha seja resolvido através de LMIs usando uma abordagem de pro-
gramagao sucessiva semi-definida. O problema é formulado no contexto
de controle H,,. A idéia principal do método é a de aproximar as res-
tricoes nao-lineares, inerentes ao problema, por LMIs em torno das
solugoes estimadas. Porém, nao existem garantias formais de estabili-
dade da malha fechada do sistema e a tinica garantia do procedimento
¢ encontrar uma solucao 6tima local.

e Em (Ge et al., 2002) o problema de sintonia ¢ transformado em um
projeto de um controlador estatico por realimentagao da saida via abor-
dagem LQR-LMI. Porém, a abordagem foi apresentada somente para
controladores PID para sistemas SISO.
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e Em (Tan et al., 2002) o controlador do sistema é obtido através do
projeto Ho, loop-shaping (Skogestad e Postlethwaite, 2007). Este con-
trolador possuird ordem maior ou igual a do sistema. Em seguida, um
método de aproximacao para um controlador PID MIMO ¢ utilizado
para a reducao de ordem do controlador obtido. O principal problema
desta abordagem ¢ de que nao se pode garantir que a redugao de ordem
do controlador nao comprometera, significativamente, o desempenho do
sistema em malha fechada.

e Em (Gongalves et al., 2008) é utilizado o algoritmo de otimizagao cone
elipsoidal, descrito em (Takahashi et al., 2003), para obter controladores
PID para sistemas SISO. As incertezas paramétricas do modelo sao
representadas através de politopos com a estabilidade robusta avaliada
pela andlise D-estabilidade (ver Segao 2.4.2). A funcao de custo é
definida como a minimizagao do somatoério ponderado entre as normas
Ho e Hoo com a restricao de que a malha fechada seja D-estavel.

e Em (Garcia-Alvarado e Lépez, 2010) um problema de otimizacao é
formulado pela minimizacao ponderada das acoes de controle e métricas
definidas para os problemas de regulacao e servomecanismo. A restrigao
utilizada na otimizacao é de que a razao entre a parte imaginaria e a
parte real dos autovalores da matriz dinamica de malha fechada seja
menor do que 1. Desta forma, é garantida a propriedade de robustez
da malha fechada (Lépez et al., 2006). As incertezas paramétricas do
modelo sao representadas através de politopos, sendo o método aplicado
na sintonia de controladores PID SISO e MIMO.

Vérios trabalhos utilizam métodos de otimizacao evolucionarios para a
sintonia de controladores PID:

e Em (Chen et al., 1995) é utilizado um Algoritmo Genético para a sin-
tonia de controladores PID em sistemas SISO. A funcao de custo é
definida como a minimizagao da norma H,, com a restricao de que a
norma H., seja menor do que um valor ~.

e Em (Chen e Cheng, 1998) ¢é utilizado um Algoritmo Genético para a
sintonia de controladores PID em sistemas SISO e MIMO. A funcao de
custo é definida como a minimizagao do critério de desempenho robusto
sugerido por Kwakernaak (Kwakernaak, 1985).
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e Em (Zamani et al., 2009) e (Zhao et al., 2011) é utilizado o algoritmo
Enxame de Particulas para a sintonia de controladores PID em sistemas

SISO e MIMO.

e Em (Zamani et al., 2009) a funcdo de custo é definida como a soma
ponderada entre o critério de desempenho robusto sugerido por Kwa-
kernaak; sobresinal; tempo de subida; tempo de acomodacao; erro em
estado estacionario; indice ITSE; margem de fase e ganho.

e Em (Zhao et al., 2011) sao utilizadas duas fungoes de custo: critério de
desempenho robusto sugerido por Kwakernaak e indice ISE, caracteri-
zando o procedimento como multiobjetivo.

e Em (Hwang e Hsiao, 2002) ¢ utilizado o algoritmo de Evolugao Diferen-
cial para a sintonia de controladores PID em sistemas SISO. A fungao
de custo ¢é definida como a minimizacao da norma H,, com a restrigao
de que a norma H, seja menor do que um valor ~.

e Outros exemplos de algoritmos evoluciondrios utilizados na sintonia de
controladores PID sdo descritos em (Jang Ho e Shu, 2004) e em (Tos-
cano e Lyonnet, 2009). No primeiro trabalho, é utilizando o algoritmo
Orthogonal Simulated Annealing e no segundo trabalho, o algoritmo
Heuristico de Kalman.

Através da andlise das metodologias e dos resultados dos trabalhos de
sintonia PID robusta descritos acima, pode-se formular as seguintes consta-
tacoes:

e Os principais objetivos conflitantes no projeto de controladores em sis-
temas SISO ou MIMO sao obter, simultaneamente, o melhor rastrea-
mento as variagoes nas referéncias e a maior rejeicao as perturbacgoes
de carga (Astrom e Hagglund, 2006).

e A formulacao analitica para a obtencao direta da sintonia de contro-
ladores PID robusta multi-malha ou MIMO, ao inves da utilizagao de
um algoritmo de otimizacao, ainda é um problema em aberto.

e Utilizando um algoritmo de otimizacao para a sintonia de controlado-
res PID, o principal fator que determina a qualidade dos resultados ¢ a
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escolha adequada das fungoes de custo e das restricoes. Assim, é sufi-
ciente utilizar um algoritmo com capacidade de encontrar a regiao, no
espaco de busca nao-convexo, onde se encontra a solucao 6tima global
do problema. Como cada artigo define uma métrica diferente para a
funcao de custo, é dificil estabelecer uma base de comparacao entre
os resultados obtidos através dos diferentes algoritmos de otimizagao
utilizados, mesmo que alguns artigos realizem comparagoes com ou-
tros trabalhos. O trabalho descrito em (Iruthayarajan e Baskar, 2009)
visa comparar o desempenho dos principais algoritmos evolucionarios
na sintonia de controladores PID. A conclusao foi de que os Algorit-
mos Genéticos, Enxame de Particulas e Evolucao Diferencial convergem
para a solucao 6tima global do problema. A principal diferenca entre
os algoritmos analisados deve-se ao tempo de execucao para encontrar
a solucao 6tima, com vantagem para o Enxame de Particulas. Além
disso, algoritmos de otimizacao possuem, em sua maioria, parametros
de configuracao determinados de forma ad hoc, isto é, de forma espe-
cifica para o problema em questao, sem que seja possivel generalizar a
forma de escolha desses paraemtros para outros casos.

2.3 Algoritmo Genético NSGA-II

O Algoritmo Genético NSGA-II (Non-Dominant Genetic Algorithm) com
codificagao real foi escolhido como método de otimizacao para a metodologia
de sintonia dos parametros PID para VANTs desenvolvida neste trabalho. Os
algoritmos evoluciondrios, dentre os quais se enquadram os Algoritmos Ge-
néticos, sao algoritmos estocasticos que podem ser aplicados a uma grande
variedade de problemas nao-convexos e multimodais (Deb, 2001), sendo ade-
quados para resolugdo do problema em questao (Secao 2.2.3). A principal
caracteristica dos algoritmos evolucionarios é a execucao paralela de varias
solugoes na mesma iteragao (Deb, 2001). Isto faz com que os algoritmos evo-
lucionarios sejam naturalmente adequados na resolucao de problemas multi-
objetivos e/ou tenham grande probabilidade de convergirem para a solugao
otima global.

Em um problema de otimizagao multiobjetivo, é obtido um conjunto de
solugoes 6timas nao-dominadas, sendo este conjunto denominado de curva
de Pareto (Deb, 2001). Uma solugao z* ¢é dita étima nao-dominada, se nao
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existe qualquer outra solugao x tal que (Takahashi, 2007):

fl) < f@) e flx) # fz), (2.6)

em que f(z) é um vetor de fungdes objetivos para um problema de otimizagao.

Na Figura 2.4 é mostrado um exemplo de uma possivel curva de Pareto,
sendo representada pelas solucoes f (z*), considerando a minimizagao de duas
funcoes ficticias f; e fo. A regiao A é composta por solugoes impossiveis de
serem alcancadas e a regiao B é composta de solucoes com piores avaliagoes
em relacao as solucoes Otimas.

A

=

7 @)

v

0 f2

Figura 2.4: Ezemplo de uma possivel curva de Pareto para duas funcgoes fi e fo.

Apos a obtencao da curva de Pareto, um critério de decisao deve ser for-
mulado para a escolha da solugao mais adequada para o problema em questao.
Além disso, qualquer problema multi-objetivo pode ser transformado em um
problema mono-objetivo através de uma funcao objetivo que contém, por
exemplo, o somatorio ponderado das fungoes originais do problema multi-
objetivo (Deb, 2001). Desta forma, o critério de decisao ji estard embutido
na fungao objetivo do problema mono-objetivo.

As implementacoes de Algoritmos Genéticos sao baseadas na teoria da
evolucao das espécies, descrita por Charles Darwin. De acordo com a teoria,
somente os individuos mais aptos da populacao irao sobreviver ao longo das
geracoes. A evolucao dos individuos ocorre através de alteragoes genéticas
que as futuras geragoes sofrem em decorréncia dos mecanismos de reprodu-
¢oes, cruzamentos e mutagoes das espécies. Assim, os Algoritmos Genéticos
realizam operagoes matematicas que mimetizam a evolugao natural dos seres
vivos (Takahashi, 2007).
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As fungoes objetivo de um problema de otimizacao sao associadas com
a aptidao (em inglés, fitness) que cada individuo possui para continuar no
processo evolutivo (Deb, 2001).

Os principais parametros configurados em um algoritmo genéticos sao: a
quantidade de individuos da populacdo (1n,,y,); 0 nimero de geragoes (nyen);
probabilidade de ocorrer cruzamento entre os individuos (p.); probabilidade
de ocorrer mutagao nos genes de cada individuo (p.,).

Abaixo estao descritas as principais etapas presentes em cada iteracao do
Algoritmo Genético NSGA-IT (Deb et al., 2002), sendo as mesmas ilustradas
na Figura 2.5.

Etapas do Algoritmo Genético NSGA-II

Etapa 1 — Uma nova populacao @); é gerada a partir da populacao
atual P;. Os individuos de (); sao obtidos através dos operadores de selecao,
cruzamento e mutacao aplicados aos individuos da populacao P;.

Etapa 2 — As populacoes P; e (Q; sao combinadas e ordenadas de acordo
com o principio de nao-dominancia entre os elementos da mesma fronteira:
Fy, F, F3, ..., F}, (Figura 2.5).

Etapa 3 — A maior quantidade possivel de fronteiras completas, respei-
tando o critério de ordenacao, sao incluidas na formagao da nova populacao
P;.1. Os outros individuos, que faltam para completar a populagao, sao
escolhidos de acordo com o operador Crowding Distance, a ser definido a
seguir.

Abaixo estao descritos os principais mecanismos de evolucao dos indivi-
duos, ao longo das geragao, no Algoritmo Genético NSGA-II utilizado neste
trabalho.

Selecao

O mecanismo de selecao tem por objetivo escolher dentre os individuos
da populagao os que irao realizar as operagoes de cruzamento e/ou mutagao.
No algoritmo NSGA-II é utilizada selegao baseada no método do torneio.
Neste método, dois individuos sao escolhidos de forma aleatéria na populacgao.
Entre os dois, o individuo mais apto para continuar no processo evolutivo é
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Etapa 1 Etapa 2 Etapa 3
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Figura 2.5: Etapas do algoritmo NSGA-II

selecionado. Para a selecao, os dois individuos sao comparados de acordo
com as seguintes regras (Deb, 2001):

1. O individuo escolhido é aquele situado na fronteira nao dominada pela
fronteira do outro individuo;

2. Caso os dois individuos estejam situados na mesma fronteira, é esco-
lhido aquele que possuir a maior distancia entre as solugoes adjacentes
obtida pelo operador Crowding Distance.

Cruzamento

O mecanismo de cruzamento combina as “caracteristicas” de dois indi-
viduos para gerar um outro individuo. Este operador é o responséavel pela
evolucao do populagao em direcao ao 6timo global. Foi definida que a pro-
babilidade de ocorrer cruzamento (p.) entre dois individuos é de 90%. A
implementagao utilizada para o operador cruzamento é o Simulated Binary

Crossover (SBX), sendo dada por (Deb, 2001):

operador Cruzamento SBX
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u = rand()
if (u <0,5)

By = (20)77 - 1;
else

B, = <2(1_1_u)> ”Ic+1;
end

z{ = 0,5[(1 + By)z1 + (1 — By)z2l;
1’5 = 075[<1 - Bq)xl + (1 + 511)1'2];

Em que rand() é uma fungao que sorteia um valor entre 0 e 1 com distri-
buigao uniforme; 7, foi escolhido o valor igual a 20; x; e x5 sao os valores dos
dois individuos que sofrerao cruzamento; z§ e z§ sao os individuos gerados
apods a operacgao de cruzamento.

Mutagao

O mecanismo de mutacao promove uma maneira de alterar completa-
mente a caracteristica de um individuo. Este operador é o responséavel por
manter a diversidade na populacao. Foi definida que a probabilidade de
ocorrer mutacao (p,,) para cada individuo selecionado é de 10%. A imple-
mentacao utilizada para o operador mutacao foi a polinomial, sendo dada

por (Deb, 2001):

operador Mutacao

r = rand()
if (r < 0,5)
0 = (27“)# - 1;
else
§=1-[2(1— )
end
Ty =2 + 3,

Para 7, foi escolhido o valor igual a 20; x é o valor do individuo antes
de aplicar o operador mutacao; z,, é o valor do individuo modificado pelo
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operador mutagao.

Elitismo

O elitismo refere-se a preservacao dos melhores individuos na populacao
ao longo das geragoes. Na concepcao do Algoritmo Genético NSGA-II ja
esta incorporado o carater elitista através do ordenamento dos individuos em
fronteiras (ver Figura 2.5, etapa 2). Assim, um individuo mais apto que os
outros nunca sera eliminado da populacao.

Crowding Distance

Em um problema multi-objetivo, é importante que sejam encontradas so-
lugoes distribuidas o mais uniforme possivel ao longo da curva de Pareto.
Assim, um dos critérios de avaliacao dos individuos no NSGA-II é a proxi-
midade entre as solugoes, sendo essa avaliada através da métrica Crowding
Distance. Por exemplo, em relacao a fronteira F3 que nao foi inserida na
nova populacdo P;y; (ver Figura 2.5), sdo inseridos na populagdo os indi-
viduos desta fronteira que estao situados em regioes de menor densidade.
Abaixo, estd descrita a implementagao do operador Crowding Distance (Deb
et al., 2002).

operador Crowding Distance (L)

Hdist[*] - Oa
for m=1 até ny;
I = ordenagao(I,m);
Hdist[l] - II:disii [npop] = OQ;
for i=2 até n,,, - 1
Lo [i) = Tais[i] + =il
end
end

Em que I é a matriz de valores concatenados das fungoes objetivos e I[i],,
retorna o valor da funcao objetivo m para o individuo ¢; as variaveis f,'** e
fmin s30 os valores das fungoes objetivos méaximo e minimo, respectivamente,
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dentre todos os individuos da populagao para a fungao objetivo dada por m
do total de ng,; fungoes.

Restrigoes

As restricoes presentes em um problema de otimizagao sao tratadas no
algoritmo NSGA-II da seguinte forma:

— — —

f() = fmaz + f()7 (27)

em que f:nam é o vetor composto pelas piores avaliagoes das funcoes objetivo
dentre todos os individuos e f (1) é o vetor composto pelas avaliagoes das
funcoes objetivo para dado individuo. Desta forma, se o individuo violar
algumas das restri¢oes impostas ao problema de otimizagao o mesmo tera as
piores avaliagoes das funcoes objetivo e sera eliminado na proxima iteracao

do algoritmo.

2.4 Projeto de Controladores Robustos

O projeto de controladores robustos visa garantir, de forma rigorosa, a
estabilidade e o desempenho do sistema em malha fechada mesmo com a
presenca de incertezas nos parametros do modelo. Como regra geral, quanto
maior for a incerteza nos valores dos parametros do modelo, maior o conser-
vadorismo na resposta do sistema em malha fechada.

Atualmente, existem duas concepcoes diferentes para tratar deste pro-
blema. Aparentemente, a mais utilizada parece ser a abordagem no dominio
da frequéncia em que sao utilizadas Fungoes de Transferéncias para englobar
as incertezas do modelo e a Linear Fractional Transformation (LFT) para re-
presentar o sistema em malha fechada (Skogestad e Postlethwaite, 2007). Na
outra abordagem, no dominio do tempo, sao utilizadas as matrizes dinamicas
incertas do sistema e Linear Matriz Inequalities’ (LMIs) para a verificagao
de robustez do sistema. Ambas as abordagens serao descritas nesta Secao.

2.4.1 Dominio da frequéncia

Na Figura 2.6 é mostrado um sistema em malha fechada para o projeto
de controladores robustos no dominio da frequéncia.
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Figura 2.6: Tipica malha fechada de um sistema para o projeto de controladores
robustos.
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As matrizes Wp e Wy sao compostas por Fungoes de Transferéncias sendo
as mesmas chamadas de funcoes de ponderacao. A escolha da funcao de
ponderacao Wp define o requisito de desempenho para o sistema em malha
fechada. E, a funcao de ponderacao Wr representa a incerteza multiplicativa
na entrada e deve ser determinada de forma que:

{G17G27~-,GN]:§ Go(I + WrAy), (2.8)
Modelos Incertos .

em que GGy é o modelo nominal do sistema e Gy, G, ..., Gy sao os mode-
los obtidos de acordo com as incertezas paramétricas em relagao ao modelo
nominal.

A obtencao da matriz de funcoes de ponderacao Wy pode ser realizada
através de um procedimento baseado em LMIs. Para cada frequéncia avali-
ada, o médulo de Wr(jw) é obtido para, 1 < i < N, tal que (Balas et al.,
2009):

Go(jw)Wr(jw)Wr(jw)*Go(jw)* Gi(jw) — Go(jw)
. . > 0. (2.9)
(Gi(jw) = Go(jw))” I
Apos este procedimento, projeta-se um filtro de 2% ordem que englobe
Wr(jw) obtido. Isso para as respostas em frequéncia de cada termo situado
na diagonal da matriz Wr(jw).
A matriz A; representa todas as direcoes possiveis para o valor do médulo
de Wy avaliado em cada frequéncia. A composicao da matriz A; define se a
incerteza sera tratada como estruturada ou nao-estruturada. Utilizando a in-
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certeza como nao-estruturada, sao considerados acoplamentos nao existentes
fisicamente entre as entradas do sistema (Skogestad e Postlethwaite, 2007).
Com isso, a funcao de ponderacao Wy obtida sera muito conservadora. A
matriz A7, na forma de incerteza estruturada diagonal, possui a seguinte
estrutura (Skogestad e Postlethwaite, 2007):

Ay 0 0
Ay =diag{iA}y=1 0 . 0 |, (2.10)
0 0 A

em que cada A; representa uma fonte especifica de incerteza presente no
modelo do sistema.

A incorporagao das fungoes de ponderacao Wr e Wp no projeto de con-
troladores robustos é realizada através do conceito de Planta Generalizada
(Skogestad e Postlethwaite, 2007). Para isso, os elementos da Figura 2.6 sao
agrupados na matriz P, de acordo com a Figura 2.7. Nessa Figura o vetor w
representa as entradas exdgenas do sistema e o vetor z representa as saidas
controladas do sistema.

Figura 2.7: Planta Generalizada.

Assim, a matriz P é dada por:

, (2.11)
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podendo a mesma ser subdividida da seguinte forma:

0 0 Wr
Pu=1y ¢ Wp]’ Po=1y ¢
=[G 1] pu=[ 6]

A malha fechada do sistema corresponde a seguinte LFT (Zhou et al.,
1995):
LFT(K,P) 2 N = Py, + PuK(I — PuK) ' Py, (2.12)

sendo os elementos da matriz N dados por:

[ ~WrKG(I + KG)™' —WrK(I +GK)™! ]
N = (2.13)

WpG(I + KG)™! Wp(I + GK)™!

A funcdo de sensitividade da saida é definida como: S = (I + KG)™!;
a funcao de sensitividade complementar da entrada ¢é definida como: T}

> o

KG(I+K@G)™!. Assim, a matriz (2.13) pode ser reescrita da seguinte forma:

~WyTy  —WrKS
N = (2.14)

WeG(I —T;)  WpsS

A andlise de estabilidade e desempenho robusto do sistema em malha
fechada pode ser realizada através da analise do Valor Singular Estruturado
(SSV ou p) (Skogestad e Postlethwaite, 2007). As condi¢oes do SSV para
que o sistema possua Estabilidade Nominal (EFN), Desempenho Nominal
(DN), Estabilidade Robusta (ER) e Desempenho Robusto (DR) sao dadas
por (Skogestad e Postlethwaite, 2007):

EN < \(N) < 0; (2.15)

DN & 7(Nayg) = pinp < 1, Yw; (2.16)

ER < pa,(N1ip) < 1, Y (2.17)
~ Ar 0

DR < ux(N) <1, Vw, A= ; (2.18)

0 Ap

em que \;(N) corresponde aos autovalores da matriz N. Em relagdo as
condigoes descritas acima, tém-se que a condigao de EN na equagao (2.15)
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refere-se a estabilidade do modelo nominal do sistema em malha fechada,
a condigdo de DN na equagdo (2.16) refere-se ao computo da norma H,
do sistema, a condigdo de FR na equacao (2.17) refere-se a verificacao da
estabilidade robusta do sistema em malha fechada e a condicao de DR dada
pela equacao (2.18) é a uniao das condigoes de DN e E'R, simultaneamente.
Assim, para que um sistema em malha fechada seja robustamente estével
com desempenho minimo garantido basta que a condicao dada pela equacao
(2.18) seja verdadeira. O pacote computacional Robust Control Toolbox do
software MATLAB possui rotinas para o computo das condigoes do SSV
dadas pelas equagoes (2.15), (2.16), (2.17) e (2.18).

2.4.2 Dominio do tempo

O projeto de controladores robustos no dominio do tempo pode ser rea-
lizado através da representacao politopica das incertezas do modelo. Nessa
abordagem, os vértices do politopo sao formados pelas matrizes incertas do
sistema em malha fechada.

Dado que um sistema com parametros incertos de tempo continuo e in-
variante no tempo possui a seguinte representacao em espaco de estados:

8y

(t) = AZ(t) + B,
(t) = Ci(t) + Dy, w(t), (2.19)

<y

com o controlador dado por

7(t) = AZ(t) + Bét),
Q(t) = CLiu(t) + D.elt), (2.20)

tem-se a seguinte representacao em espaco de estados para a malha fechada:

Act, Ber,
#0) 1 T (A — BuD.C) BuC. [ ) Bu, — Bu DD, |
n) | _B.C, A |1z | T _B.D.,
Cer, Dcr,
7 a ool T oo 2.21
=] o] L | D, (2:21)
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Em relacdo as equagoes (2.19), (2.20) e (2.21), foi considerado que o
sistema possui realimentagao negativa e o sinal de referéncia é igual a zero.
Os sinais do sistema w(t), €(t), y(t) e u(t), sdo as entradas de pertubagao,
0s erros entre as variaveis e as referéncias, as saidas e as agoes de controle,
respectivamente. Tem-se que ¢ = 0,1,2,3,...,N, sendo N a quantidade de
modelos incertos, com i = 0 representando o modelo nominal, e para i # 0
representando os modelos incertos.

Uma maneira de se avaliar se um sistema em malha fechada é robus-
tamente estavel é utilizar diretamente a desigualdade de Lyapunov, isto é,
deve-se obter uma matriz positiva definida P para todo i = 1,2,...,N, de

forma que
AL P+ PAcy, <0. (2.22)

Neste trabalho, para a andlise da estabilidade robusta politopica, é utili-

zada a equagao (2.22) estendida para o problema de D-estabilidade.

Definigao 1 (Peaucelle et al., 2000). Seja R € R*™*?™ uyma matriz
simétrica que pode ser particionada como:

Ry R Ry, = RT, ¢ Rm>™
_ 11 fvg 11 11 (2.23)
R{Q Roo Ry = R%; € Rmxmﬂ Roy > 0.
A Regiao D do plano complexo é definida como:
D2 {Z €C: Ry + Ripz™ + ngz* + Ropzz™ > O} (2.24)

Neste trabalho, a regiao D serd definida como todo o semi-plano complexo

01
R:[l 0]. (2.25)

Em (Gongalves, 2006) sao apresentadas algumas possiveis configuragoes

esquerdo, de forma que:

da matriz R para o mapeamento de outras regioes: disco, setor conico, etc.
Define-se P como sendo o subespaco definido pelo politopo formado por
todas as combinagoes convexas entre os vértices Acy,:

N N
DA {ACL ER™: Acp =Y aAcr, Y =107 > o,w}, (2.26)

i=1 i=1
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em que n é a dimensao do vetor de estados do sistema em malha fechada.

Definigao 2 (Peaucelle et al., 2000). A matriz Acy, € dita ser D-estdvel
se, e somente se, todos os seus autovalores estao localizados na regiao D de-
finida em (2.24).

Definicao 3 (Peaucelle et al., 2000). O sistema descrito pela equagao
(2.21) € robustamente D-estdvel se, e somente se, Aoy, € D-estdvel para toda
ACLZ' e P.

Teorema 1 (Teorema 1 em (Peaucelle et al., 2000)). Agy € R™*"™ é D-
estdavel se, e somente se, existe uma matriz simétrica definida positiva P &€
R™™ tal que:

Ri1 ® P+ Ri2 ® (PAcy) + Ry ® (Ap P) + Rao ® (A PAcy) <0, (2.27)

em que o simbolo ® indica o produto de Kronecker.

Em (Gongalves et al., 2006) é proposto um algoritmo para garantir de
forma consistente a aplicacao do Teorema 1. Este algoritmo visa subdividir
o politopo P iterativamente até que todos os sub-politopos gerados sejam
robustamente D-estaveis, ou é encontrada uma instancia do politopo que
nao é D-estavel?.

Neste trabalho, o algoritmo de subdivisao do politopo foi configurado para
executar no maximo 5 iteragoes. De forma que, se ao final do processo de
subdivisao do politopo ainda nao for possivel definir se o sistema em malha
fechada é robustamente estavel ou nao, o mesmo é considerado instavel. Esta
estratégia foi adotada visando uma execugao do procedimento de sintonia em
um tempo menor, ja que a andlise de estabilidade robusta é executada para
cada individuo presente no algoritmo genético ao longo de todas as geragoes
(Segao 4.2).

2 Este algoritmo estd disponivel em http://www.cpdee.ufmg.br/~palhares/software.html.



Capitulo 3

Modelo matematico para
aeronaves

A concepcao de um modelo matematico usado em simulagao computacio-
nal visa prover um plataforma para andlises, testes e projetos para aeronaves.
Os beneficios desta abordagem sao a reducao de custos no desenvolvimento
e riscos na operacao de protétipos para validacao do sistema. Entretanto,
modelos matematicos sao apenas aproximagoes das principais caracteristicas
observadas nos modelos reais.

O comportamento temporal da aeronave é descrito através de equagoes
cinematicas e dinamicas, sendo que cada aeronave diferencia-se uma da outra
de acordo com os parametros inerentes de cada sistema. Considerou-se a
aeronave como sendo um corpo rigido com seis graus de liberdade ou 6DOF
(Degrees Of Freedom), movimentando-se no espago tridimensional com trés
variaveis para rotagao e trés varaveis para translacao.

As caracteristicas do modelo matematico concebido neste trabalho sao as
seguintes (Aguirre, 2007):

e comportamento do sistema é invariante no tempo;
e sistema a parametros concentrados;

e tempo continuo;

e multivariavel;

e modelagem do tipo caixa branca (modelo obtido através das leis e prin-
cipios fisicos).

Este capitulo foi subdividido em 3 partes. Na Secao 3.1, estao as equagoes que
descrevem o modelo nao-linear para aeronaves. Na Secao 3.2 é apresentado
o modelo de perturbagao atmosférica utilizado. E, as etapas envolvidas no
processo de linearizacao do modelo estao descritas na Secao 3.3.
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3.1 O Modelo de Simulacao Nao-Linear

As equacoes que regem o movimento da aeronave podem ser representa-
das em relagao a trés referenciais, os quais estao ilustrados na Figura 3.1.
O referencial NED (considerado como um referencial inercial); o referencial
do Corpo (ABC) com origem no c.g. (centro de gravidade) da aeronave e
eixo x apontando na direcao do nariz da mesma; e o referencial dos ventos
(WIND) com origem no c.g. da aeronave e eixo x apontando na direcao
da velocidade relativa ao vento (V). Na mesma Figura, estao ilustradas
também as superficies de controle: Ugley, Uail, Urud € Ugap, MOVimentadas por

servomecanismos.
ref. NED
% Vi
Vz

Figura 3.1: Referenciais para as representacdes das equagoes de uma aeronave e
as superficies de controle.

As equagoes de forcas e momentos foram representadas no referencial do
Corpo da aeronave no modelo de simulacao, sendo que esse é composto pelas
varidveis de estados agrupadas em vetores € R?, descritos abaixo:

e pvep = [pv pe H]T, posicio espacial da aeronave em relagao ao refe-
rencial inercial (NED);
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e Tapc = [UV W], velocidades de translagio da aeronave representadas
no referencial do Corpo (ABC);

e Wapc = [P Q R]T, velocidades angulares da aeronave em torno do
referencial do Corpo (ABC);

o & = [p 0 ¢]”, angulos de Euler ou atitude da aeronave sendo denomi-
nados angulos de rolagem, arfagem e guinada, respectivamente. Estes
angulos sao determinados pela diferenca de rotacao nos trés eixos entre
os referenciais NED e ABC.

Em relacao as variaveis de estados, as equacgoes cinematicas determinam as
relacoes entre pygp € Uapc; € as relagoes entre P e Wapc. As equagoes
dinamicas determinam as relacoes entre as aceleracoes e forcas sobre a aero-
nave; e as relagoes entre as aceleragoes angulares e torques resultantes sobre
a aeronave.

Nas subsecoes seguintes, estao descritas as equagoes que compoem 0 mo-
delo nao-linear de uma aeronave; sendo que a principal referéncia utilizada é
(Stevens e Lewis, 2003).

3.1.1 Parametros geométricos

Os principais parametros geométricos definidos no modelo sao relaciona-
dos as informacgoes geométricas da asa da aeronave, sendo os seguintes:

e Sy — area da asa;

e b — envergadura da asa;

e ¢ — corda média da asa;

e AR — razdo de aspecto (b?/Sw);

e 5, — area da asa na empenagem horizontal.

Além dos citados acima, outros parametros geométricos presentes referem-
se a localizacao onde sao aplicadas a forca peso, as forcas aerodinamicas e
a forca de propulsao criada pelo conjunto motor e hélice na aeronave. KEs-
tes parametros sao medidos em relacao ao referencial estrutural (Stevens e
Lewis, 2003), sendo os seguintes:
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e 7., — vetor com as coordenadas do c.g., posi¢ao onde a forga peso da
aeronave ¢ aplicada;

® 7,0 — vetor com as coordenadas do c.a., posicao onde sao aplicadas
as forcas aerodinamicas na asa;

® Thotor — Vetor com as coordenadas do motor, posicao onde sao aplica-
das as forcas geradas pelo motor.

3.1.2 Modelo da Atmosfera Padrao

Este modelo determina uma maneira de quantificar as variacoes de tem-
peratura (77), pressao (P), densidade do ar (p) e velocidade do som (Vs) que
ocorrem ao longo de toda a superficie terrestre. O modelo utiliza o valor
atual de altitude da aeronave (H) para determinar os valores das varidveis
da atmosfera, de acordo com as seguintes equacoes:

T = T0+CH;
P = Pyf);

. (3.1)
P = pO(TO> ok

Vs = V7RT;

sendo T" a temperatura em graus kelvin; P a pressao em N/ m?; p a densidade
do ar em kg/mg; Vs a velocidade do som no meio em m/s; Ty = 288,15K;
Py = 101325N/m* ¢ = 9,801m/s*; py = 1,225Kg/m®; ¢ = —0,0065K /m;
R =287,04]/(kg K) e v = 1,4. Sendo que este modelo é vélido somente para
altitudes menores do que 11000m.

A variagao da densidade do ar (p) afeta diretamente os valores das forgas
e momentos aerodinamicos que agem sobre a aeronave; conforme equagoes
apresentadas nas Segoes 3.1.7 e 3.1.8.

3.1.3 Equacoes de Navegacao

Estas equacoes descrevem o deslocamento da aeronave em relacao a su-
perficie da terra. Considera-se que para pequenos deslocamentos, de até
100km, a terra é plana (Flat Earth). A variagdo de posi¢ao nos trés eixos
do referencial NED (pngp) é dada pelo vetor de velocidades vapc e pelas
matrizes de rotagao Ry, Ry e Ry dos angulos de atitude da aeronave (<I_5) As
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matrizes de rotacao sao dadas por

cos® sing 0 cosf 0 —sinf
Ry= | —siny cosy 0 |, Ry= 0 1 0 ,
0 0 1 sinf 0 cosf
1 0 0
Ry=10 cos¢ sing |. (3.2)

0 —sing coso

A transformagao de um vetor do referencial NED para o referencial ABC
¢é obtida através da rotagao nos trés angulos de atitude na seguinte ordem:
Y — 0 — ¢, tal que a matriz de transformacgao correspondente é dada por
Rngp2apc = RyRgRy. Consequentemente, a equacao de navegacao da ae-
ronave ¢ dada por:

PneD = RyppeapcUasc. (3.3)

Expandindo a equagao (3.3), as varidveis py, pg € pp sao obtidas através das
seguintes equacoes:

pn = U cosfcost + V(— cos ¢psine) + sin ¢ sin 0 cos 1))

+ W (sin ¢ sin ) + cos ¢ sin  cos 1),
(3.4)

pr = Ucosfcost + V(cos ¢sini) + sin ¢ sin 6 sin 1))

+ W (—sin ¢ cos ¢ + cos ¢ sin 6 sin 1)),
(3.5)

pp = Usinf — Vsingcosh — W cos ¢ cos f. (3.6)

Como o eixo Z no referencial NED tem como sentido positivo a direcao
para baixo, conforme Figura 3.1, a varidvel de estado H (altitude) é obtida
pela inversao de sentido de pp, dada por

H=—pp. (3.7)
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3.1.4 Equacgoes para os Angulos de Atitude

As taxas de variacoes dos angulos de atitude ((b, 0 e 1/1) sao obtidas através
das matrizes de rotacoes definidas em (3.2) através da seguinte relagao

) 0 0
wapc=| 0 | +Ry | | 6 | +Ro| 0| |- (3.8)
0 0 U

Expandido a equagao 3.8 e isolando as variaveis g'b, 0 e ¢, tem-se que

¢ =P +tanf(Qsinf + Rcos ¢); (3.9)

0 = Qcos¢ — Rsin ¢; (3.10)

b = Qsinqb—l—Rcosq (3.11)
cos

3.1.5 Equacoes de Forcas

Para determinacao das forcas que atuam sobre a aeronave, deve-se aplicar
a 1% lei de Newton (Young e Freedman, 2003), dada por

Atotal _ |:d(mUABC) (312)

ABC —
dt :| NED

em que Fupc € R¥1 ¢ o vetor de forcas representado no referencial do
Corpo e m ¢é a massa da aeronave. Foi considerado que a variagao de massa
na aeronave é desprezivel em um curto periodo de tempo, logo m = 0. Como
o vetor de velocidades U4pc esta representado no referencial do Corpo e a
derivada na equacao (3.12) é aplicada em relacao ao referencial inercial NED,
tem-se que

NED > N . .
Uapc = Uapc + Wapc X UaBc, (3.13)

sendo esta equagao conhecida como equacao de Coriolis (Stevens e Lewis,
2003). Isolando a forga peso e substituindo a equagao (3.13) na equacao
(3.12), obtém-se a seguinte equagao:

aero ~ = - —
F3%8/m + RyppeapcG = Uape + Wape X Uape, (3.14)
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em que Rygp2oapc € a matriz de rotagao do referencial NED para o referencial
do Corpo definida na Secao 3.1.3 e G é o vetor gravidade dado por [0 0 g]T.
Expandindo a equacao e isolando o vetor Uapc , os estados U, V e W sao
determinados a partir das seguintes equacoes:

U=RV —QW —gsind + (X4 + Xp)/m, (3.15)
V = —RU + PW + gsin¢cosf + (Ya + Yar)/m, (3.16)
W = QU — PV + gcos¢gcosO + (Za+ Zy)/m, (3.17)

em que X 4, Y4 e Z4 sao as forgas aerodinamicas representadas nos trés eixos
do referencial do Corpo da aeronave; X, Yy, e Z), sao as forcas geradas pelo
motor representadas nos trés eixos do referencial do Corpo da aeronave. A
obtencao das forcas aerodinamicas estd descrita na Secao 3.1.7 e a obtencao
das forcas do motor esta descrita na Secao 3.1.10.

3.1.6 Transformacgao para o referencial dos Ventos

Nesta Secao, sao descritas as matrizes de rotacao e as equagoes da trans-
formacao do referencial do Corpo (ABC) para o referencial dos Ventos (WIND).
As matrizes de rotagdo para os angulos de ataque («) e de derrapagem (/3)
sao dadas por:

cosf sinf 0 cosa 0 —sina
Rg= | —sinf cosfB 0 |, R,= 0 1 0 ,
0 0 1 sina 0 cosa

Os angulos « e 8 sao dados por

«a = arctan (%), [ = arcsin <VK>’ (3.18)

T

em que Vr é a velocidade total em relagao a atmosfera e é dada por

Ve =VU2+V2 4+ W2 (3.19)

A transformacao de um vetor representado no referencial dos Ventos para
o referencial do Corpo é dada pela seguinte matriz de rotacao:

Rwinpeasc = (RgRa)". (3.20)
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3.1.7 Forcas Aerodinamicas Representadas no Refe-
rencial ABC

As forgas aerodinamicas representadas no referencial dos Ventos sao dadas
por:

Fp = @SwCb, (3.21)
Fy = ¢SwCy, (3.22)
Fr, = qSwCry, (3.23)

em que Fp é a forca de arrasto, Fy ¢é a forca lateral e I, é a forca de
sustentacao; Cp, Cy e C sao os coeficientes aerodinamicos descritos na
Secao 3.1.9; ¢ é a pressao dinamica sendo dada por

q=~pVZ. (3.24)

As forgas aerodinamicas dadas pelas equagoes (3.21), (3.22) e (3.23) po-
dem ser escritas na seguinte forma compacta: FWIND = [-Fp Fy —FL]T;
sendo o sinal negativo colocado nos termos que possuem sentido contrario
aos eixos do referencial dos Ventos. Desta forma, tem-se que:

Fape = RwinpeascFwinp, (3.25)

em que o vetor F 1pc € R3*1 é composto pelas forgas X 4 (presente na equagao
(3.15)), Y4 (presente na equagao (3.16)), Z4 (presente na equagao (3.17)); e
Rwinp2apce € a matriz de rotagdo definida na equagao (3.20).

3.1.8 Equacoes de Momentos

Para determinacgao do torque resultante que atua sobre a aeronave, deve-
se aplicar a 2% lei de Newton para rotagdo de um corpo rigido (Young e
Freedman, 2003), dada por

d(JWapc)

2
= , (326)

NED

em que J é a matriz de inércia. Foi considerada desprezivel a variacao tem-
poral da matriz de inércia, de modo que J = 0. Aplicando a equacao de
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Coriolis (Secao 3.1.5), a equagao (3.26) pode ser expandida para
Tapc = JWape + Wape X (JWage). (3.27)

O vetor torque resultante Tupc = [ L M N |T é dado pela composicao dos
seguintes termos:

7_j)ABC = [l m n]T + (Faero - ch) X ﬁABC + (Fmotor - ch) X ﬁmotara (328)

em que [, m e n sao os momentos aerodinamicos dados por:

[ = @SwbC, (3.29)
m = gSwcChp, (3.30)
n = qSwbC,. (3.31)

Os coeficientes aerodinamicos Cj, C,, e C,, serao definidos na Secao 3.1.9
e ¢ é a pressao dinamica dada pela equacao (3.24).

A matriz de inercia foi definida considerando a simetria em relacao ao
plano x-z da aeronave, sendo dada por:

Jo 0 —Jp. X J. 0 Jus
J= 0 J, 0 |, J*lzf 0 = 0 |, (3.32)

emque ' = J, J, - J2;

xz)

torno dos eixos X, Y e Z; e o termo J,, é o produto de inércia cruzada entre

os termos J,, Jy, J, sao os momentos de inércia em

o eixo X e Z.
Os estados P, () e R sao determinados através da expansao da equacao
(3.27), dada por:

oo Je — Iy + L)JPQ — [J.(J, — J,) + J2JQR + J.L + J,.N

P . . (3.33)

. _ . 2 _ p2

O (J. = Jo)PR = Joo(P* = R*) + M , (3.34)
JZJ

) . 2

fp = e = 2o T PQ = Jule = Jy - JQR A Juc L TN g o

r
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3.1.9 Coeficientes Aerodinamicos

Os coeficientes aerodinamicos podem ser obtidos por meio de experimen-
tos em tuneis de vento, ou a partir de calculos numéricos baseados em Dina-
mica dos Fluidos Computacional (CFD), ou efetuando-se a andlise de dados
obtidos em ensaios em voo (Klein e Morelli, 2006). Os principais coeficientes
aerodinamicos presentes em modelos de aeronaves sao dados por:

CD - CDO + CDO‘ + CD“elev + CD“ail + CD

Upyd

b
Cy = Cy, + Cy,  + Oy, . + 57 (Cyp + Cyy),

AV
C,=0Cr,+Cr, +CL, +L(CLO'¢+CYQ)7
elev QVT
b
Cl = Clﬁ + Cluail + Cl"rud + E(Clp + CZR)7
C
Cm - C(7”0 + Oma + Cm'“‘elev + E(Cma + CmQ)7
b
Cpn=0Chny+Cn,  +Cn, + = (Crp + Chp). (3.36)
ail rud 2VT

Os termos que compoem os coeficientes aerodinamicos sao disponibiliza-
dos em tabelas que possuem como entradas as deflexoes das superficies de
controle: Ugley, Uail € Urua ; algumas variaveis de estados, como: P, Q e R ;
ou as variaveis referentes ao eixos dos ventos: « e 5. A dependéncia de cada
termo em relacao a variavel de entrada foi evidenciada usando o nome da
mesma como um texto subscrito ao termo. Exemplo: o termo C7, ¢ dado
por uma tabela que possui como variavel de entrada «.

Os coeficientes aerodinamicos sao adimensionais e compoem as equagoes
de forgas e momentos descritas nas Secoes 3.1.7 e 3.1.8.

3.1.10 Forca de Propulsao do Motor
A forga de propulsao Fr é obtida como (Hartman, 1938):
Fr = pC’T(ﬁ)Q(VT,Uthr)QD;LDa (3.37)
sendo que:

e (U1 é o coeficiente de tragao dado por uma tabela que possui como
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entrada a taxa de avango (1), sendo essa obtida pela seguinte equagao

Vr

V=
Q(Vp,ugne) Dp

(3.38)

o Q(Vruw,) é velocidade de rotacao da hélice conectada ao motor em
rotacoes por segundos. A rotacao depende principalmente da veloci-
dade total em relacao a atmosfera e da variavel de controle da poténcia
do motor (ug,). Através de experimentos realizados em um tunel de
vento, é possivel obter a curva corresponde a rotacao da hélice com
relacao as possiveis combinacoes entre Vi e tp,;

e Dp é o diametro da hélice em m;

e p ¢é densidade do ar.

A forca de propulsao pode ser escrita como: ﬁmotw = [Fr 0 0|7, em que
ﬁmom é um vetor € R3*! formado pelos componentes X, (usando na equagao
(3.15)), Y (usado na equagao (3.16)) e Zys (usado na equagao (3.17)).

3.1.11 Modelo dos Atuadores

As superficies de controle de VANTSs sao movimentadas através de servo-
mecanismos conectados as mesmas. Estes elementos sao motores alimentados
com corrente continua e recebem um sinal digital no formato PWM (Pulse
Width Modulation), determinando o deslocamento angular a ser executado
pelo motor.

Neste trabalho os servomecanismos sao representados matematicamente
pelos seguintes elementos: limites de angulos minimo e maximo permitidos,
e taxa maxima permitida de variacao do angulo de rotagao. Estes elementos
estao representados graficamente na Figura 2.2 (pag. 10).

3.2 Modelo de Perturbacao Atmosférica

Os tipos de perturbagoes atmosféricas aos quais a aeronave esta submetida
sao: ventos constantes, rajadas de ventos e turbuléncia atmosférica (McLean,
1990). A dltima serd considerada como perturbagao existente neste trabalho
e as equacao implementadas serao descritas a seguir.
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O modelo de turbuléncia atmosférica é obtido por meio da andlise do
espectro em frequéncia do sinal de velocidade da atmosfera em relagao ao
referencial NED. Para isto, utilizam-se fungoes de densidades espectrais de
poténcia (PSD) conhecidas como modelo de turbuléncia de Dryden para re-
presentar os disturbios atmosféricos que afetam o movimento longitudinal da
aeronave. As PSDs do modelo de Dryden para as componentes horizontal e
vertical da turbuléncia sao dadas por (MIL-F-8785C, 1980):

$u(Q) = 207 L{}H (2 Q7 (3.39)
6,0 = ot e (3.40)
0u(®) = ol T e (3.41)

em que L,, L, e L, sao os comprimentos caracteristicos com valores iguais

a b33,4m; V é a velocidade de voo da aeronave; e {2 = £, sendo w a variavel

V )
frequéncia. Os parametros o,, o, e 0, definem a intensidade da turbuléncia
atmosférica, com a escala de valores variando de 1,5m/s para turbuléncias
leves a 7,0m/s para tempestades.

As Fungoes de Transferéncia do modelo de Turbuléncia podem ser obtidas

observando-se que
¢i(w) = |Hi(s)|3o;u0n (W), (3.42)

em que ¢y (w) é a PSD de uma varidvel aleatdria com distribui¢do Gaussiana
de média zero e variancia igual a 1. As Funcoes de Transferéncia sao, entao,
obtidas de acordo com as expressoes

) = 0u 3.43
7 2 HLUS (3.43)

L, 1+ ¥k
7TV(1—|—L”32’

Ly 1+ ¥BLug
Y B (3.45)
TV (1+ ”5

Desta maneira, as velocidades de perturbacao atmosféricasao obtidas

(3.44)

como sinais aleatdrios coloridos pela filtragem de sinais de ruido branco,
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usando filtros definidos pelas Fun¢oes de Transferéncia (3.43) a (3.45).

As entradas de perturbacao atmosférica afetam os valores das velocidades
de translagao em relagao a atmosfera da aeronave (U4pc), sendo a equagao
dada por:

—/ — —
Uspc = Uasc + Rnpp2apciw, (3.46)

em que Uhpo = [ U, V', W] é o vetor com as velocidades de translacao
da aeronave modificadas pela acao da perturbacao; Rxgpoapc ¢ a matriz
de rotacdo definida na Secdo 3.1.5; e v = [ Vxw Vyw Vzw |1 é o vetor
com as componentes de perturbacao atmosférica. Entretanto, é importante
salientar que a velocidade de translacao em relacao ao solo é afetada apenas
indiretamente.

3.3 Linearizacao do Modelo

As equacoes definidas nas Secoes 3.1 e 3.2 foram usadas em um diagrama
de simulagago MATLAB/Simulink. Na Figura 3.2 é mostrado o bloco UAV
Model que contém o modelo nao-linear da dinamica de voo da aeronave. As
entradas de controle presentes no modelo sao:

® ey — deflexao do profundor em rad;

e u,; — deflexdo do aileron em rad;

® u.,q — deflexao do leme em rad;

® 1w, — variacao na poténcia do motor de 0% a 100%.
As entradas de perturbacao presentes no modelo sao:

e Vxw — velocidade de pertubagao no eixo X em m/s;

e Vi — velocidade de pertubagao no eixo Y em m/s;

e Vyw — velocidade de pertubagao no eixo Z em m/s.
As saidas definidas para o modelo sao:

e H — altitude absoluta em m;

e O — angulo de arfagem em rad;
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e ¢ — angulo de rolagem em rad;
e U — angulo de curso em graus;
. 2
® Y. — aceleracao lateral em m/s”;
e Vp — velocidade total em relagdo a atmosfera em m/s.
-3
elevator
elevato% 3 :
e aileron ) ad
aileron* input_control > ‘ S
n rudder ) < .y p— <theta>
rudder h - - < 3
e O
CO ol ohi
rottle output
B e &)
3 \Psi
. J e ()
g input_tubulence 3 - y_scc
E s oG]
v_T
V_zw

UAV model

Figura 3.2: Bloco Simulink - UAV Model - com as entradas e saidas do modelo.

Na Figura 3.4 sao mostrados os blocos que formam o bloco UAV Mo-
del. Abaixo, estao listados estes blocos com as respectivas equagoes que os
compoem:

o Atmosphere Model — equacgoes descritas na Secao 3.1.2;

e Servos — modelo descrito na Se¢ao 3.1.11;

Motor Equations — equagoes descritas na Secao 3.1.10;

Aerodynamics Fquations — equagoes descritas nas Secoes 3.1.6, 3.1.7
e 3.1.9; e as equagoes (3.21), (3.22) e (3.23);

Body-Azes 6DOF Equations — equagoes (3.4), (3.5), (3.6), (3.9), (3.10),
(3.11), (3.15), (3.16), (3.17), (3.33), (3.34), (3.35) e (3.46).

A representacao em espaco de estados das equagoes nao-lineares do sis-
tema pode ser escrita na seguinte forma compacta:

y(t) = h(Z(t),u(t)), (3.47)
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em que Z(t) € R?*! consiste no vetor de estados dado por Z(t) = [py pr
H¢0yp UV W PQ R]T; d(t) € R™*! consiste no vetor de entradas dado
por @(t) = [Uelev Unil Urud Uenr Vw Vew Vazw]®; f(-) : RY — R é um vetor
de fungoes nao-lineares dos estados e das entradas; ¢(t) € R®*! consiste no
vetor de safda; e h(-) : RY — RS é um vetor de fungoes das saidas.

O modelo linear local do sistema foi obtido em duas etapas, a saber:
1. determinacao numérica da condigao de equilibrio;

2. calculo numérico das matrizes A, B, C e D da representacao em espaco
de estados da dinamica linear local do sistema;

Na etapa 1 o processo de determinacao da condigao de equilibrio da aero-
nave é chamado de trimagem. Os valores desejados das varidveis de equilibrio
sao definidos previamente e, através um algoritmo de otimizacao fornecido
pelo software MATLAB, os valores de equilibrio dos outros estados sao de-
terminados quando a taxa de variacao dos estados é igual a zero, de acordo
com a equacao 0 = f (Zeqyleq)-

Para este trabalho, deseja-se obter o modelo linear local da aeronave
para a condicao de voo nivelado. Nesta condi¢ao, a aeronave permanece com
altitude e velocidade de translagao constante, além do angulo de rolagem ¢ =
0. Como consequéncia, é necessario definir os valores desejados de equilibrio
para as varidveis H e Vr, sendo estes valores denominados Heq € V7.

Apos a execucao do algoritmo de otimizacao, os valores de equilibrio para
as outras varidveis de estado sao obtidos, sendo os seguintes: Veq, Oeq; V.,
Wes Vzegs Peqs Qeq> Req; €, também, os valores de equilibrio para as entradas
de controle: Ueleve,; Uailq Urudeg € Uthrey-

Na etapa 2 a representacao em espaco de estados é obtida por meio de
aproximacoes por diferencas finitas para as correspondentes derivadas parci-
ais presentes nas matrizes Jacobianas correspondentes as parcelas lineares da
expansao em série de Taylor das fung¢oes nao lineares (Stewart, 2002). Isto é,
tendo definido as varidveis incrementais em torno da condicao de equilibrio
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SE(t) = Z(t) — Teq, (3.48)
0y(t) = Y(t) = Yeq, (3.49)
ST(t) = (L) — ey, (3.50)

pode-se obter a representacao em espaco de estados liner local do sistema
dada por

6(t) = AST(t) + Bou(t),

0y(t) = Cox(t) + Dou(t), (3.51)

sendo que as matrizes A € R12X12. B ¢ R12X7 C € R6%12 ¢ D € R%*7 sao
dadas por

[ o oh ... OBfi 7] [ ofi 9h ... Ofi T
Ox1 Oxo Ox12 ouq Ous our
Ofa 8f2 .. Of Ofr 9f .. Of2
8.’[’1 8332 63312 Bul 8u2 8U7
A= , B= ,
Ofiz Ofiz .. Ofiz Ofiz Ofiz ., Ofi2
L 81‘1 8:132 89012 i | Bul 8u2 8U7 h
[ oh Ohy ... Ok ] [ohy O ... Ok
Ox1 Oxo Ox12 Ou1  Ous our
Oha  Oha Oha Oha  Oha Oha
81‘1 8332 8I12 8u1 8’u2 8u7
cC=1| . |, D= e (352
Ohg Ohs ... Ohg Ohs  Ohs ... Ohg
L oz Oz 0x12 i L ouq Ous our ]

As fungoes f1, fa, ... fi2 sdo dadas pelas equagoes (3.4), (3.5), (3.6), (3.9),
(3.10), (3.11), (3.15), (3.16), (3.17), (3.33), (3.34) e (3.35), respectivamente.

As funcgoes hq, hs, ... hg sao os elementos que compoem o vetor ¢ definido
na equagao (3.47), sendo dados por:

.hle;
.]’LQZQ;
® h3 = ¢;

e hy =V = arctan (@);
PE
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® hy = Yoee = gsingcost + (Ya + Yar)/m;

® heg=Vpr=VU>+V24+ W2

A variavel y,.. representa a aceleracao lateral no eixo do corpo medida
por um acelerémetro situado no c.g. da aeronave. E, a variavel U representa
o angulo de direcionamento da aeronave.

Na Figura 3.3 é ilustrada a diferenga entre os angulos ¥, ¢ e  em uma
aeronave. O angulo de curso ¥ (ou course, em inglés) é dado pelo angulo
formado entre a velocidade tangencial Vygp (velocidade total da aeronave
no referencial NED) e o eixo Y do referencial NED. Este angulo é usado no
guiamento da aeronave por coordenadas GPS. O angulo ¢ (yaw, em inglés)
¢ dado pelo angulo formado entre a direcao de proa da aeronave e o eixo
Y do referencial NED. Este angulo é usado durante o controle de pouso e
decolagem da aeronave. O angulo  é dado pelo angulo formado entre a a
direc@o de proa da aeronave e a velocidade Vi (velocidade total da aeronave
relativa ao vento), sendo este angulo denominado de derrapagem (ou sideslip,
em inglés).

Figura 3.3: Ilustragdo dos dngulos W, ¥ e f em uma aeronave (Figura adaptada
de (Iscold et al., 2010)).
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3.4 Caracteristicas Intrinsecas dos Modelos
de Aeronaves

Esta Secao tem o objetivo de descrever as principais peculiaridades exis-
tentes nos modelos de aeronaves.

3.4.1 Modelos das Dinamicas Longitudinal e Latero-
direcional

O modelo linear completo de aeronaves pode ser separado nas dinami-
cas longitudinal e latero-direcional. Os estados que compoem a dinamica
longitudinal sao: H, 68, U, W e @; e os estados que compoem a dinamica
latero-direcional sao: ¢, ¥, V, P e R.

A separabilidade do modelo é possivel devido a pequena interagao entre
as variaveis de cada dinamica no modelo linearizado. Porém, enfatiza-se que
o desacoplamento é apenas local, sendo que o modelo nao-linear contempla
todas as interagoes presentes entre os estados.

De forma geral, o projeto de controladores lineares para aeronaves é rea-
lizado, independentemente, para cada modelo linear associado com sua res-
pectiva dinamica: longitudinal ou latero-direcional (Stevens e Lewis, 2003).

Dinamica Longitudinal

O comportamento da dinamica longitudinal de voo é geralmente caracteri-
zado pela composicao de dois modos dinamicos importantes: modo dinamico
fugdide, que fortemente afeta as variaveis 6 e Vi, possui um periodo longo e
uma resposta pouco amortecida; e modo dinamico periodo-curto, que afeta
fortamente as varidveis a e @), possui um periodo menor e uma resposta
mais amortecida em comparacao com o modo fugdide. Cada modo dinamico
¢ composto por um par de pélos complexos conjugados (Stevens e Lewis,
2003).

Dinamica Latero-direcional

Os modos dinamicos usualmente presentes na dinamica latero-direcional
sao conhecidos como: dutch roll, roll e spiral. O modo dutch roll é carac-
terizado por uma resposta oscilatéria, sendo composto por um par de pdlos
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complexos conjugados. O modo roll possui uma resposta lenta, sendo com-
posto por um polo real. O modo spiral possui uma resposta rapida, sendo
composto por um poélo real (Stevens e Lewis, 2003).

3.4.2 Acoplamento entre as variaveis do modelo de ae-
ronaves

Abaixo estao descritos os principais pares de varidveis que possuem forte
acoplamento entre si.

Variaveis H e Vp

As variaveis de velocidade e altitude sao fortemente acopladas devido a
troca natural de energia potencial e cinética do sistema (Iscold et al., 2010).
Por exemplo, uma variacao de velocidade ocasiona, simultaneamente, em
uma variagao de altitude da aeronave. Isto, considerando que o sistema esté
em malha aberta e nenhuma acgao de controle foi efetuada para compensar a
variacao ocorrida.

Variaveis y,.. € ¢

Quando a aeronave realiza uma manobra de rolagem, variagao do angulo
¢, existe uma tendéncia de que a mesma gire em torno de seu eixo vertical.
Este movimento provoca o aparecimento de uma aceleracao lateral 4., du-
rante a manobra. O ideal é que a aeronave realize essa manobra com zero de
aceleragao lateral, sendo este movimento denominado de curva coordenada
(Stevens e Lewis, 2003).

Variaveis ¢ e H

Quando a aeronave executa uma manobra de rolagem, a mesma tende a
sofrer uma perda de altitude (Iscold et al., 2010). Pois, a componente forca
de sustentacao na diregao vertical no eixo NED diminui, levando a uma forca
resultante para baixo devido ao desequilibrio com a forga peso.
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Figura 3.4: Blocos em Simulink que contém as equagdes nao-lineares do modelo da
aeronave.



Capitulo 4

Metodologia de Sintonia PID
Multi-malha para VANT's

Neste capitulo é apresentada a metodologia proposta para a sintonia PID
robusta multi-malha para VANTSs. Na Secao 4.1 sao mostradas as configura-
¢oes de controle consideradas neste trabalho. Na Secao 4.2 sao apresentadas
as etapas envolvidas e as ferramentas matematicas usadas no processo de
sintonia. Na Secao 4.3 sao descritas as funcionalidades presentes na Inter-
face Grafica desenvolvida para facilitar a andlise dos modelos de aeronaves e
execucao do procedimento.

4.1 Visao Geral do Problema

Duas configuragoes de controladores PID serao consideradas neste traba-
lho, que correspondem as mesmas utilizadas no sistema comercial MicroPilot.
A caracteristica principal destas estruturas é a disposicao parcialmente des-
centralizada dos controladores PID, conforme ilustrado nas Figuras 4.1 e 4.2.
As vantagens da utilizacao de uma estrutura descentralizada de controladores
foram discutidas na Secao 2.2.3.

Na primeira configuragao de controle, que chamaremos de PAMV, utiliza-
se o profundor para efetuar mudancas na altitude da aeronave, e usa-se a tra-
¢ao variavel provida pelo motor para se efetuar mudancas em sua velocidade.
Na segunda configuragao, aqui chamada de PVMA, inverte-se os papéis dos
atuadores longitudinais, de modo que o motor é usado para se obter mudan-
cas de altitude, enquanto o profundor é defletido para se obter mudancas de
velocidade.

Uma grande utilidade para a configuracao PVMA é a seguranca intrin-
seca associada ao fato de a aeronave perder altitude de forma suave, caso
o acionamento do motor fique prejudicado devido a perda de poténcia, e.g.
devido a falta de combustivel, ou ao descarregamento de uma bateria para o
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VANT

Figura 4.1: Topologia de controladores PID para VANTs, para configuracdo PAMV
em que o Profundor € usado para se controlar a Altitude, e o aciona-
mento do Motor € usado para se controlar a Velocidade.

caso de motores elétricos. Na configuragao PAMV, a tentativa de se manter
a altitude, na eventualidade de velocidades decrescentes associadas a perda
de potencia do motor, € realizada mediante a deflexao do profundor para se
manter a sustentacao da aeronave por meio do aumento de seu angulo de
ataque. Tal processo pode conduzir a uma perda abrupta de sustentagao,
conhecida como estol (Stevens e Lewis, 2003), cujo desdobramento pode ser
frequentemente catastréfico, ao resultar na queda da aeronave.

No caso da configuragao PAMV, para o controle da dinamica longitudinal
de voo as malhas de controle de altitude H e angulo de arfagem 6 sao colo-
cadas em cascata para melhor desempenho dinamico da aeronave. A malha
interna 6 é responsavel pela estabilizacao da aeronave através de comandos
Ueley Tealizados no profundor. A malha de velocidade Vi é controlada através
das variacoes dos comandos de poténcia u,, aplicados ao motor.

Ja no caso da configuracao PVMA, para o controle da dinamica longi-
tudinal de voo as malhas de controle de velocidade Vi e angulo de arfagem
0 sao colocadas em cascata para melhor desempenho dinamico da aeronave.
A malha de altitude H é controlada através das variagoes dos comandos de
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VANT

-5 Uthr

Figura 4.2: Topologia de controladores PID para VANTs, para a configuracao
PVMA em que o Profundor € usado para se controlar a Velocidade, e
o acionamento do Motor € usado para se controlar a Altitude.

potencia uy,, aplicados ao motor.

Para o controle da dinamica latero-direcional, as malhas de controle de
angulo de direcao de deslocamento ¥ e angulo de rolagem ¢ sao colocadas
em cascata para melhor desempenho da aeronave na realizacao de curvas. A
malha externa W fornece os valores de referéncias para a malha de ¢. Esta
malha é controlada pelos comandos de aileron u,;. A atuacao do leme g €
executada em fungao dos valores de aceleragao lateral (yu..) que possui como
referéncia fixa o valor zero.

Os ganhos de agoes direta (feedforward) sao implementados de forma a
diminuir as interacoes, entre as variaveis, descritas na Secao 3.4. O ganho K
antecipa um aumento ou diminui¢ao de poténcia no motor, na configuragao
PAMV, em funcao do erro no rastreamento da altitude desejada H.es (Iscold
et al., 2010). O ganho K realiza uma compensacao no profundor quando a
aeronave realiza uma curva, de forma que ocorra pouca variacao de altitude
durante a manobra. O ganho Kg tem por objetivo deslocar simultaneamente
o leme da aeronave na presenca de comandos nos ailerons, de forma que seja
possivel a aeronave realizar uma curva coordenada.
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4.2 Metodologia de Sintonia PID Proposta

A metodologia proposta é baseada na utilizacao do Algoritmo Genético
NSGA-II para a busca dos ganhos dos controladores PID, que foi brevemente
descrito na Segao 2.3. Na Figura 4.3 estao descritas as etapas e a sequéncia
de execugao das mesmas durante a execucao do procedimento de sintonia.

Na primeira etapa, sao obtidos os modelos nominal e incertos lineares lo-
cais em torno dos pontos de equilibrio de voo (Secao 4.2.1). Para a utilizagao
do Algoritmo Genético devem ser determinadas quais sao as faixas de valo-
res, inferior e superior, para cada parametro dos controladores PID a serem
utilizadas nas buscas (Segao 4.2.2). Apds estas etapas, o Algoritmo Genético
NSGA-II é inicializado com a geracao de uma populagao inicial aleatéria.
Cada individuo da populagao representa um conjunto de controladores PID
das malhas que se deseja sintonizar. Para cada individuo gerado, é avali-
ada se a solugdo encontrada possui estabilidade robusta linear local (Secao
4.2.3). Se confirmada esta estabilidade, as fungoes de custo sao avaliadas
(Segao 4.2.4). O tltimo teste é verificar se os critérios de desempenho para o
sistema nao-linear em malha fechada sdo atendidos (Secao 4.2.5). Se sim, o
individuo é armazenado como sendo uma solugao valida. Caso a solugao en-
contrada nao seja vélida, isto é, instabilidade local para a malha fechada e/ou
desempenho minimo nao alcancado, é aplicada a técnica de restricao apre-
sentada na Secao 2.3. Assim, o individuo é eliminado na proxima geracao do
Algoritmo Genético.

A cada nova geracao formada, os operadores de cruzamento, selecao e mu-
tacao sao aplicados aos individuos da populacao. Além disso, a populacao é
ordenada pelo principio de nao-dominancia (Secao 2.3). O critério de parada
do algoritmo genético é alcancar a 1ltima geracao de evolucao da populacao,
denominada nge,. Com o término do processo “evolutivo”, deve-se utilizar o
critério de escolha do conjunto de controladores PID mais adequado para a
missao a ser realizada pelo VANT (Segao 4.2.8). Outros detalhes de imple-
mentacao do Algoritmo Genético NSGA-II utilizado estao descritos na Segao
2.3.

O procedimento descrito na Figura 4.3 é executado duas vezes. Na pri-
meira vez, é realizada a sintonia apenas das malhas internas (Segao 4.2.6). Os
controladores projetados nesta primeira execugao estao envolvidos por linhas
pontilhadas nas Figuras 4.1 e 4.2. Na segunda execucao, com a escolha do
conjunto de controladores PID para as malhas internas, ¢ realizada a sintonia
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Figura 4.3: Fluzograma das etapas do algoritmo de sintonia robusta PID.
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das malhas externas (Segao 4.2.7).

4.2.1 Obtencao dos modelos incertos e nominal

Os modelos incertos nao-lineares sao obtidos a partir das variacoes dos
valores nominais dos coeficientes aerodinamicos e da forca de propulsao da
aeronave. Qs coeficientes aerodinamicos foram descritos na Secao 3.1.9 e
a forga de propulsao foi descrita na Secao 3.1.10. A incerteza associada
a cada parametro ¢ inserida no modelo de simulagao nao-linear através das
variaveis 0Cp, 6Cy, 6Cp, 0Cy, 0C,,, 6C,, e d Fr. Estas variaveis representam o
percentual de erro em relacao ao valor nominal de cada respectivo parametro.
Os valores incertos para os parametros sao dados por:

C%™ = Cp(1 4 6Cp),
O = Cy (1 + 0CYy),

Ot = Op(1+06Cy),

Cr" = Cy(1+6Cy),

Crert = O (14 6Cy),

Crert = O, (14 6C,,),

FPrt = Fp(1 + 6Fp), (4.1)

em Cp, Cy, Cr, C), C,,, C, e Fr sao os valores nominais dos parametros
da aeronave. Para o modelo de aeronave utilizado, devem ser definidos os
percentuais de erros maximos e minimos para cada parametro.

A quantidade de modelos incertos (N) é definida por 27 = 128, represen-
tando todas as possiveis combinacoes entre os percentuais minimo e maximo
de erro em relacao ao modelo nominal para cada parametro. Desta maneira,
tem-se a garantia que todas as combinagoes de limites para as variagoes méa-
ximas dos parametros incertos serao consideradas.

Para cada possivel combinacao dentre os limites das incertezas paramé-
tricas, um modelo incerto linear é obtido através do procedimento de deter-
minagao da condi¢ao de equilibrio descrito na Secao 3.3. Convém destacar
que o modelo nominal é obtido considerado que as variaveis 6Cp, 0Cy, 6C,
0Cy, 6C,,, 6C,, e dFr sao iguais a zero.
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4.2.2 Determinacao das Faixas de Busca

Conforme descrito na Secao 4.2, faz-se necessario a determinacao das
faixas de buscas de cada parametro dos controladores PID. Uma faixa de
valores muito grande pode levar a nao-convergéncia do algoritmo, enquanto
que uma faixa de valores pequena pode eliminar solucoes factiveis.

Existem poucos trabalhos na literatura que tratam do problema de de-
terminacao das faixas de parametros para controladores PID multivaridveis
que mantém o sistema em malha fechada estavel. Em (Wang et al., 2007) é
descrito um procedimento utilizando uma abordagem baseada em LMIs para
a obtencao da faixa de ganhos PID que estabilize a malha fechada para um
sistema multi-malha. Porém, as faixas encontradas para os parametros PID
nao refletem a maxima regiao possivel de cada parametro. O procedimento
fornece regices de estabilidade para o controlador apenas suficientes. Isto
é, o esforco para implementacao do procedimento nao se justifica devido a
nao existéncia de garantias do resultado final obtido. Desta forma, foram
definidas algumas regras simples, de forma heuristica, para a determinacao
das faixas de busca dos parametros dos controladores PID. Para a definicao
das regras, foram consideradas as caracteristicas do modelo do sistema em
malha aberta.

Ganho Proporcional K.

Para o ganho proporcional, definiu-se que o valor méaximo ¢é de:

_ 10umax

Cmax ~ )
(&
max

sendo que Uyay € 0 valor maximo permitido para a agao de controle e €., €

erro maximo admissivel na malha de controle. O valor minimo é de K, = 0.

Cmin

Tempo Integral T;

Para o tempo de integragao, definiu-se como valor minimo:

77!

min

max [Re {A(A)}],

em que A representa os autovalores da matriz dinamica de malha aberta
do sistema, isto é, da matriz A da representacao em espaco de estados do
modelo linear local do sistema; Re representa a parte real dos autovalores.



4.2 Metodologia de Sintonia PID Proposta 59

Observa-se o fato de que A é subdividida para os modelos longitudinal e
latero-direcional de acordo com a malha de controle considerada. O valor
maximo é determinado pelo tempo de acomodagao definido para a malha de
controle, de forma que:

tar
ﬂmax: ad’
2

Tempo Derivativo T

Para o tempo derivativo, o valor méaximo é dado por:
Tdmax - 5 X Emin‘

O valor minimo é de 7T, . = 0.

Ganhos de Acgao Direta

Os ganhos de agao direta forma definidos de acordo com a fisica do sis-
tema. O valor méximo para Kr é de Kp,, = “mex [sto é, um erro de 1m
na malha de altitude gera no maximo 50% de variacao na poténcia do motor.
= 0.

Para o ganho K, definiu-se que o valor minimo é igual a Kg

O valor minimo ¢ igual a K,

min
= —1. Isto
¢, uma deflexao positiva nos ailerons gera um deflexao no sentido contrario no

min

leme de no maximo mesma amplitude. O valor maximo é igual a K, = 0.
Para o ganho Kp, definiu-se que o valor minimo ¢ igual a Kpg_,

—Uelevyay - 150 €, um valor de referéncia na malha de rolagem de 1rad gera no
maximo a excursao limite no profundor. O valor maximo é igual a Kp,, = 0.

4.2.3 Dinamica Linear Local — Analise de Estabilidade
Robusta

Na Secao 2.4 foram apresentadas duas maneiras de incorporar as incerte-
zas paramétricas presentes no modelo no projeto de controladores. A aborda-
gem no dominio da frequéncia através de LFTs e do conceito de Valor Singu-
lar Estruturado (u) parece ser a mais utilizada (Skogestad e Postlethwaite,
2007). A outra abordagem é no dominio do tempo via LMIs, através da
representacao politopica das incertezas. As etapas e equacOes necessarias
para a verificacao de estabilidade robusta para ambas as abordagens foram
apresentadas com mais detalhes na Se¢ao 2.4.
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A escolha da abordagem para andlise de estabilidade robusta deve ser
realizada de acordo o problema a ser resolvido. A seguir sao apresentadas
comparacgoes entre as duas abordagens de forma a direcionar a escolha do
método mais adequado:

e Para uma grande quantidade de modelos incertos (maior do que 64,
por exemplo) observou-se experimentalmente, neste trabalho, que o
tempo de execucgao da analise de estabilidade robusta via Valor Singular
Estruturado é menor em comparagao a abordagem politépica;

e A matriz de fungées de ponderacoes Wr(s), que engloba as incerte-
zas paramétricas do modelo no dominio da frequéncia, pode ser muito
conservadora. Desta forma, um sistema em malha fechada considerado
nao robustamente estavel pode de fato ser estavel na realidade, para
as variagoes paramétricas esperadas na pratica. Isto ocorre quando os
modelos incertos tendem, preferencialmente, a uma mesma direcao em
torno do modelo nominal em cada frequéncia. O ideal é que os modelos
incertos estejam distribuidos em todas as dire¢oes em torno do modelo
nominal. Em contrapartida, na utilizacao de incertezas politépicas sao
considerados exatamente os modelos incertos na analise de estabilidade;

e A abordagem via incertezas politopicas é realizada via procedimento
usando LMIs, com o qual se deseja encontrar uma matriz positiva de-
finida para garantir que o sistema é robustamente estavel. Porém, esta
condicao é apenas suficiente. O fato de nao ser possivel determinar uma
matriz positiva definida nao significa que o sistema ¢é instavel. Desta
forma, em algumas situacoes, durante a execucao do procedimento de
sintonia, podem ser encontradas situagoes em que nao sera possivel ve-
rificar estabilidade ou instabilidade da malha fechada, mesmo com o
uso do algoritmo que realiza subdivisoes do politopo quando se limita
o numero maximo de iteragoes (Segao 2.4.2);

Considerando a representacao em Espacgo de Estados para o conjunto de
controladores PID dada pelas matrizes A., B, C. e D,., a matriz de Funcoes
de Transferéncias do controlador é dada por:

K(s) = Cu(sI — A))'B. + D.,. (4.2)

Observa-se o fato de que cada controlador PID, individual, possui a re-
presentacao em Espago de Estados dada pela equagao (2.2).
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A seguir, serao apresentadas as condigoes, para ambas as abordagens, que
o sistema em malha fechada deve atender para que o mesmo seja considerado
localmente robustamente estavel.

Condicao de Estabilidade Robusta no Dominio da Frequéncia

Conforme apresentado na Secao 2.4.1, o sistema em malha fechada deve
atender a condigao dada pela equagao (2.17):

pun, Wr(s)T'(s)) < 1, Yw,
em que T'(s) = K(s)G(s)(I + K(s)G(s))™!, sendo que G(s) é dado por:
G(S) = Co(SI - A(])ilB(] + D(), (43)

em que Ay, By, Cy e Dy é a representacao em Espaco de Estados para o
modelo nominal do sistema em malha aberta.
Condicao de Estabilidade Robusta no Dominio do Tempo

Conforme apresentado na Secao 2.4.2, o sistema em malha fechada deve
atender a condigao dada pela equagao (2.27):

Ry ® P+ Ri; ® (PAcL) 4+ Ry ® (A P) + Ry ® (A PAcr) <0,

em que A é politopo formado pelos vértices dados pelas matrizes dinamicas
de malha fechada:

CL; — —BCCl AC ) .

emque 1 <7< N.

4.2.4 Avaliacoes das Funcoes de Custo

O Algoritmo Genético NSGA-II pode ser utilizado tanto para problemas
mono-objetivos quanto multi-objetivos. Desta forma, pode-se definir mais
de uma funcao de custo para objetivos conflitantes no problema de sintonia
PID.
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Como forma de realizar o computo das funcoes de custo, para cada con-
junto de controladores PID obtidos, é executada uma simulacao do modelo
nao-linear de aeronaves (modelo descrito no Capitulo 3). A simulagao é re-
alizada utilizando passo fixo de integragao igual a 10 ms. A escolha pela
simulacao de passo fixo foi devida ao menor tempo de execucao em relagao
a simulagao de passo varidavel e maior facilidade no calculo das fungoes de
custo.

Durante a simulagao sao realizadas variagoes nas referéncias das varidveis
de controle. O tempo de duracao de cada mudanca no valor de referéncia é
determinado de acordo com o t,,q (tempo de acomodagao resposta ao degrau)
definido para cada malha de controle. Somente é permitido que uma malha
de controle tenha seu valor de referéncia alterado por vez.

Uma observacao importante é de que nas simulacoes foram configuradas
condigoes iniciais adequadas para os estados internos dos controladores. Com
isso evita-se a ocorréncia de sobressaltos transitérios antes da aplicacao de

variacoes nas referéncias.

4.2.5 Dinamica Nao Linear — Critérios de Desempenho

O desempenho do sistema em malha fechada é avaliado através da mesma
simulagao do modelo nao-linear de aeronaves descrita na Secao 4.2.4.
Os critérios de desempenho definidos para cada malha de controle sao:

a) valor méximo de t,,q4 pré-especificado;
b) valor méximo de sobre-elevacao para a resposta ao degrau;

c) valor méximo de t.,. (tempo de acomodacdo a perturbagao de carga)
pré-especificado.

A perturbacao de carga é o efeito que a variacdo na referéncia em uma
malha ocasiona na outra. Os critérios de desempenho foram escolhidos de
forma que seja possivel obter a maior velocidade de resposta em decorréncia
de mudancas nos valores das referéncias, mantendo o erro em estado estaci-
onario nulo, e uma sobre-elevagao moderada.

4.2.6 Sintonia dos ganhos PID das malhas internas

Nas Figuras 4.4 e 4.5 sao mostradas apenas as variaveis e os controladores
PID das malhas internas, para as duas configuracoes de controle PAMYV e
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PVMA consideradas.
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Figura 4.4: Topologia de controladores PID para as malhas internas do sistema na
configuracido PAMYV.

Yace

>

3 Uil ¢
FRPSR oy M. 7R PSR R

+ 0 7,

_ =Ny

bres —3 tete RN
H

Href - I Ughr N

Figura 4.5: Topologia de controladores PID para as malhas internas do sistema na
configuracdo PVMA.

As funcgoes de custo definidas para o problema de sintonia das malhas
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internas sao dadas por:

M M M M
min Aug = Y [Atterey [k]| + Y | Auaa[k]| + D [Avrualk]| + Y | Aue[K]].
k=2 k=2 k=2 k=2

M M M
minISE =Y eglk]? + > eslk]* + > eqacclk]* + Y ex[k]?, (4.5)
k=1 k=1 k=1 k=1

€m que Auelev = uelev[k] - uelev[k - ]-]; Authr[/{;] = uthr[k] - uthr[k - 1]7 Auail =
Uait[K] - want[k — 1]; Atpyq = Urna[k] - urualk — 1]; M é o ntimero de amostras;
€p, €4 € €y,.. 530 os erros das malhas 0, ¢ e y,.., respectivamente; ex ¢ o erro
da malha V7 (ey,.) para a configuracao de controle PAMV e ex é o erro da
malha H (ey) para a configuragao de controle PVMA.

A funcao de custo associada a Awuy representa a minimizacao dos soma-
torios dos valores absolutos das variagoes das agoes de controle. O objetivo
desta funcao de custo é escolher os controladores PID que minimizam o con-
sumo de energia do sistema em malha fechada. A fungao de custo associada
ao indice ISE representa a minimizacao do somatorio dos erros quadraticos
das malhas de controle.

As variaveis Ugley, Uail, Urud, Uthr;s €9, €y OU €, €4 € €, foram norma-
lizadas pelos valores maximos permitidos para cada variavel. Desta forma,
estas varidaveis, no computo das fungoes de custo apresentadas na equacao
(4.5), estao normalizadas com valores na faixa de [—1,1] (Skogestad e Pos-
tlethwaite, 2007). Assim, todas as varidveis terdo a mesma pondera¢ao na
equagao.

Conforme descrito na Sec¢ao (4.2.4), a simula¢ao do sistema em malha
fechada para avaliacao das funcoes de custo e critérios de desempenho é
realizada usando o modelo nao-linear da aeronave. As variagoes nos valores
de referéncias das malhas internas de controle sao realizadas de acordo com
as Figuras 4.6 e 4.7.

O tempo total de simulacao das malhas internas (tsm,, ) ¢ dado por:

tsimim = tsync + 4 x tardX + 4 x tarde + 4 x Zfard(ﬁ + tsynca (46)

em que X ¢ igual a Vp para a configuracaio PAMV ou igual a H para a
configuragao PVMA; e 4y, ¢ um tempo de sincronismo adicionado no inicio
e fim da simulagao.
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Figura 4.6: llustracao da sequéncia de variagoes nos valores de referéncias da va-
ridqveis de controle na simulacdo do sistema em malha fechada para a
sintonia das malhas internas, para o caso da configuragdo PAMYV.
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Figura 4.7: Ilustracao da sequéncia de variacdes nos valores de referéncias da va-
ridveis de controle na simulacao do sistema em malha fechada para a
sintonia das malhas internas, para o caso da configuracao PVMA.

A representacao em espaco de estados dos controladores PID é dada por:

Leine = Acintxcint + cht Cint,

Ou = CeipTerny + Doy Cints

(4.7)
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B eD
critas no Apéndice B, sao denominadas por A., B., C. e D. na etapa de

sendo que as matrizes A.,,,, Be,.., Ce,ni cimi» CUjas composicoes sao des-

analise da estabilidade robusta (Se¢ao 4.2.3); €int = [€9 €4 €yace eVT]T e 0y =
[Octev Oail Orud 6thr]T no caso da configuracdo PAMV; e;,; = [€s €4 €yaec € H]T
e 0y = [Octev Oait Orud 6thr]T no caso da configuragao PVMA;

4.2.7 Sintonia dos ganhos PID das malhas externas

Na Figuras 4.8 e 4.9 sao mostradas apenas as variaveis e os controladores
PID das malhas externas. Os blocos denominados “VANT Malhas Internas
Sintonizadas” contém o modelo nao-linear para a aeronave em que as malhas
internas com os controladores PID ja foram sintonizadas.

|

H

. Ore
H,yef Aé« PID !

+
Uthy

e 1
v

¢ref
V.. N
f T PD >

v

Figura 4.8: Topologia de controladores PID para as malhas externas do sistema
configuragdo PAMYV.

VANT Malhas
Internas Sintonizadas

|

Um observacao importante é o fato de ser necessario incluir uma acao in-
tegral no controlador de altitude, apesar de o modelo linearizado da dinamica
de altitude possuir uma acao integrativa natural. A acao integral adicional
possibilita a estimacao indireta do valor de equilibrio 6., # 0 que conduz
ao erro nulo no problema de regulagao, i.e. no problema de manutencao da
altitude constante.

A fungao de custo definida para o problema de sintonia das malhas ex-
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Figura 4.9: Topologia de controladores PID para as malhas externas do sistema
configuragcdo PVMA.

ternas, para a configuracao PAMV, é dada por:

min f(k) = Y eglk]* + D eslk]* + D eqacek]* + D evi [K]*+
D edkP+> enlk, (48)

em que M é o numero de amostras; ey, €y, €4, €y,.., €v € €[ S0 0s erros das
malhas 0, Vr, ¢, Yuee, ¥, H, respectivamente. A funcao de custo representa a
minimizacao do somatorio dos erros quadraticos das malhas de controle inter-
nas e externas. Desta maneira, malhas internas sao também consideradas no
processo de sintonia de forma que os valores de referéncias gerados pelas ma-
lhas externas sejam adequados para o rastreamento de referéncias efetuados
nas malhas internas. Salienta-se que esta estratégia foi adotada para que os
valores de referéncias gerados pelas malhas externas sejam suaves de forma
a nao prejudicar o desempenho das malhas internas. As varidveis ey, ey,
¢y Cyaeer €w € €f foram normalizadas pelos valores maximos permitidos para
cada variavel, de modo que no computo das fungoes de custo apresentadas na
equagao (4.5) as mesmas apresentam valores na faixa de [—1,1] (Skogestad e
Postlethwaite, 2007). Assim, todas as varidveis terdo a mesma ponderagao
na equacao.
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As variagoes nos valores de referéncias das malhas externas de controle

sao realizadas de acordo com as Figuras 4.10 e 4.11.

tardH
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T
i ;
tempo(s)
[y tardqj
LA
= —
\Ijeq »
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Figura 4.10: Ilustracdo da sequéncia de variacoes nos valores de referéncias da
varidveis de controle na simulagdo do sistema em malha fechada para
a sintonia das malhas externas configuragdo PAMYV.

| I tempg(s)

| | tempg(s)

Figura 4.11: Ilustracdo da sequéncia de variacoes nos valores de referéncias da
varidveis de controle na simulacao do sistema em malha fechada para
a sintonia das malhas externas configuracio PVMA.

O tempo total de simulacao das malhas externas (tgm,,,) ¢ dado por:
tsimext - tsync + 4 x tard\I} + 4 x tardX + tsynm (49)

em que X ¢ igual a H para a configuragio PAMV ou igual a Vr para a
configuragao PVMA; e tgy, ¢ um tempo de sincronismo adicionado no inicio

e fim da simulagao.
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A representagao em espaco de estados dos controladores PID é dada por:

‘/L‘Ce:ct - Ace:tt xceact + Bce:ct eezty
6“« = Cceztxcezt + Dcezteext7 (410)

B eD
tas no Apéndice B, s@o denominadas por A., B., C. e D, na etapa de anélise

sendo que as matrizes A Ce... conss CUJAS cOMposigoes sao descri-

Cext) Cext)

da estabilidade robusta (Sec¢ao 4.2.3); et = [eg qu]T €0y = [Oref Pref Othr Oetew

para a configuracdo PAMV; e..; = [ey, eq,]T € 0y = [Oref Gres 5elev]T para a
configuracao PVMA.

4.2.8 Critérios de Escolhas para os Conjuntos de Con-
troladores PID

Apébs a execugao do Algoritmo Genético para a sintonia das malhas in-
ternas é obtida uma curva de Pareto (Secao 2.3), sendo necessério a escolha
de um conjunto de controladores PID que seja mais adequado para a missao
a ser realizada com o VANT. A curva de Pareto, para o problema em ques-
tao, é composta pela avaliacao de dois objetivos conflitantes: obter a maior
velocidade de resposta na malha fechada com o consumo da menor quanti-
dade de energia. De forma que, um menor valor para a funcao de custo Auy
resulta, obrigatoriamente, em um maior valor para a funcao de custo ISFE,
por exemplo. Podem ser utilizados diferentes critérios para esta escolha, tais
como:

e 0 menor valor para a funcao de custo Awuy;
e o menor valor para a funcao de custo ISFE;

e a menor norma-2 entre a soma dos sobresinais das malhas de controle
e a funcao de custo ISE;

e qualquer outro critério a ser definido pelo usuario.

A vantagem da escolha a posteriori dos conjuntos de controladores PID é
a possibilidade de se comparar o desempenho do sistema em malha fechada
entre diferentes critérios de decisao. O que seria mais dificil de ser realizado
se fosse definida apenas uma funcao de custo com a escolha ja incorporada
na mesma.

]T
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Como nas malhas externas foi definida apenas uma funcao de custo, o

conjunto de controladores PID escolhido deve ser aquele com o qual se obteve

o menor valor para esta funcao de custo.

4.3 Interface Grafica Desenvolvida

Foi desenvolvida uma Interface Grafica no software MATLAB como forma

de facilitar a analise de modelos de aeronaves e execucao do algoritmo desen-

volvido para obtencao do conjunto de ganhos PID multi-malha. Na Figura

4.12, é mostrada esta Interface Grafica que permite ao usuario escolher dentre

as opcgoes disponiveis para o algoritmo de sintonia PID.

L

-
u uav_robust_pid_tuning

Lol

File Parameters UAV
uav_conf_model

SETTINGS
Longitudinal Dynamics
Lateral-directional Dynamics
D Internal Loops
[¥] External Loops
D Get Uncertain Models
[7] Piot Uncertain Models
[T] Analysis UAV Model
[7] weighting Function WT
[] Robust Controller in Frequency

]

[¥] choose PID Loops

[ simulation Uncertains Models
["] Analysis Disturbance Rejections
[¥] show Results

[7] Gains PID MicroPilot

RESULTS
—— Pl speed—— — PD heading—
KC=025 o=z
TI= 188 D=
— PID pitch—— ——PID roll
KC=-0.93 KC =-0.58
Ti=2.40 TI=5.99
TD=0.16 TD=024
— PID altitude— —PID y_acc—
KC=0.17 KC =0.00
TI=362 Ti=0.00
TD=0.15 TD =0.00
— Feedforwards—;
KF1=0.08
KF2 =0.02
KF3=-0.16

Figura 4.12: Interface Grdfica para a andlise / execu¢do do procedimento de sin-

tonia PID.

Abaixo estao listadas todas as funcionalidade presentes no pacote com-

putacional:

e as opcoes “Longitudinal Dynamics” e “Lateral-directional Dynamics”
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referem-se ao modelo da aeronave que sera utilizado. Caso as duas op-
¢oes sejam selecionadas, sera utilizado o modelo completo com 6DOF.
Se somente a opcao “Longitudinal Dynamics” for escolhida, sera utili-
zado apenas o modelo correspondente a dinamica longitudinal ;

e a opcao “Get Uncertain Models” realiza o procedimento de trimagem e
obtencao dos modelos lineares para os modelos nominal e incertos da

aeronave. Os modelos sao salvos em arquivos no formato .mat nomea-
dos de 0 a 128.

e a opgao “Plot Uncertain Models” gera um gréafico com os valores singu-
lares para os modelos nominal e incertos. Com este grafico, é possivel
avaliar a dispersao dos modelos incertos em torno do modelo nominal.

e a opcao “Analysis UAV Model” exibe na tela de comando do software
MATLAB as principais caracteristicas do sistema em malha aberta da
aeronave utilizada: analise de pareamento das variaveis, autovalores e
numero condicional (Skogestad e Postlethwaite, 2007);

e a analise de estabilidade robusta da malha fechada do sistema ¢é pré-
configurada considerando a incerteza politépica no dominio do tempo.
Caso a analise de estabilidade robusta escolhida seja no dominio da
frequéncia, deve-se marcar a opcao “Robust Controller in Frequency”;

e a opcao “Get Range PID” define as faixas de busca para os parametros
dos controladores PID;

e a opcao “Tuning PID MIMO” executa o algoritmo de sintonia para as
malhas internas se a opcao “Internal Loops” for selecionada e o algo-
ritmo de sintonia das malhas externas se a opcao “External Loops” for
selecionada;

e a opcao “Choose PID Loops” executa o critério de escolha definido
para o conjunto de controladores PID das malhas internas se a opgao
“Internal Loops” for selecionada ou das malhas externas se a opg¢ao
“External Loops” for selecionada;

e a opgao “Simulation Uncertain Models” executa a simulacao do sis-
tema em malha fechada para os modelos nominal e incertos com os
controladores PID obtidos via procedimento de sintonia. Os graficos
sao exibidos separadamente para as variaveis de controle;
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e a opcao “Analysis Disturbance Rejections” executa a simulagao do sis-
tema em malha fechada na presenca de pertubacoes atmosféricas;

e com a opcao “Show Result” selecionada, sao preenchidos os campos re-
ferentes as ganhos dos controladores PID. Esses, estao situados no lado
direito da Interface Gréfica (Figura 4.12). Caso a opgao “Gains PID
MicroPilot” for selecionada também, os ganhos serao convertidos para
as unidades correspondes das malhas de controle do sistema MicroPilot.

O botao Run executa todas as opgoes selecionadas nos itens presentes na
Interface Grafica (Figura 4.12). No campo “File Parameters UAV”, deve-se
escrever o nome do arquivo com extensao .m'! que contém todos os parametros
da aeronave que se deseja obter os controladores PID correspondentes. Além
disso, neste mesmo arquivo, deve-se definir os critérios de desempenho da
dinamica nao linear do sistema em malha fechada (Secao 4.2.5).

A ordem de execucao das etapas descritas acima é de acordo com a sequén-
cia exibida na Interface Grafica (de cima para baixo). Os resultados da exe-
cucao de cada opcao selecionada sao salvos em arquivos no formato .mat na
pasta “./uav_models_conf/”. Desta forma, o procedimento pode ser execu-
tado por partes sem a necessidade de executar novamente as opgoes que ja
tiveram seus resultados obtidos.

1 extensdo para arquivos no formato de script para o software MATLAB.



Capitulo 5

Resultados

Neste capitulo serao apresentados os resultados da metodologia de sin-
tonia de controladores PID apresentada no capitulo 4. A metodologia con-
cebida tem por objetivo ser a mais automaética possivel. Isto é, o usuério
do pacote computacional desenvolvido necessita executar poucas etapas para
obter a sintonia dos controladores. Além disso, o procedimento deve ser geral
o suficiente para ser possivel obter os ganhos dos controladores PID indepen-
dentemente do modelo de aeronave utilizado. Como forma de verificar a
presenca desta caracteristica, foram escolhidos dois modelos de VANTSs para
a validagao da metodologia via simulacao computacional. No primeiro mo-
delo foi realizada a sintonia dos controladores PID apenas para a dinamica
longitudinal com a configuracao de controle PAMV e anélise da estabilidade
robusta linear local no dominio do tempo. No segundo modelo foi realizada
a sintonia dos controladores PID para as dinamicas longitudinal e latero-
direcional com a configuracao de controle PVMA e anédlise da estabilidade
robusta linear local no dominio do tempo.

5.1 Sintonia dos controladores PID para o
VANT AqVS

5.1.1 Visao Geral - VANT AqVS

O VANT AqVS é do tipo planador com motorizacao elétrica e foi conce-
bido na Universidade Federal de Minas Gerais - UFMG (Figura 5.1). Em (Is-
cold et al., 2010) é descrita a arquitetura do sistema de navegacao e controle
presente na aeronave, bem como resultados de voos autonomos realizados
com a mesma.

Em (Thums et al., 2012) é apresentado um resultado parcial da metodolo-
gia proposta nesta dissertacao para o problema de sintonia dos controladores
PID da dinamica longitudinal da aeronave AqVS. Nesse trabalho, foi uti-
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Figura 5.1: Foto do VANT AqVS (Figura retirada de (Iscold et al., 2010))

lizada a configuracao de controle PAMV e anélise da estabilidade robusta
linear local no dominio do tempo. Através da simulacao computacional do
sistema em malha fechada para os controladores PID obtidos, foram apre-
sentados resultados que indicam a eficacia da metodologia desenvolvida.

Nesta dissertacao serao apresentados os resultados da sintonia dos con-
troladores PID na configuragao de controle PVMA para a aeronave AqVS.
Desta forma sera possivel a comparacao do desempenho de voo para a aero-
nave AqVS entre as duas configuragoes de controle. Além disso, serao utili-
zados percentuais de incertezas paramétricas maiores do que os apresentados
em (Thums et al., 2012).

Os principais parametros do modelo de simulagao da aeronave AqVS estao
descritos no Apéndice C.

5.1.2 Parametros Configuraveis do Algoritmo de Sin-
tonia - VANT AqVS

A topologia de controladores PID utilizada no modelo de simulagao da
aeronave AqVS refere-se a PVMA (Figura 4.2). Devido a utiliza¢ao de apenas
do modelo longitudinal, foram excluidos os controladores PID das malhas W,
® € Yaeer Para o modelo da aeronave AqVS, a condicao de equilibrio definida
para voo nivelado é de He, = 750m e Vz, = 16 m/s.

Na Tabela 5.1 estao os valores percentuais dos erros considerados nos pa-
rametros do modelo longitudinal da aeronave AqVS. Estes erros percentuais
sao apenas ficticios, e em principio nao correspondem aos erros presentes nos
parametros do modelo obtido. Porém, é esperado que os erros entre o modelo
e a aeronave real AqVS sejam menores do que os valores descritos na Tabela
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o.1.

Tabela 5.1: Percentuais mdzimos e minimos considerados para as incertezas para-
métricas - AqVS.

0Cp | 0Cy | 6CL | 6C;y | o6C,, | 6C, | OFr
+20% - +20% | - | +20% | - | +20%
-20% - 20% | - | -20% - -20%

A quantidade de modelos incertos para o problema de sintonia da dina-
mica longitudinal é de N = 16, diferentemente do valor padrao da metodo-
logia que é de N = 128 (Segao 4.2.1). Isto porque sao considerados apenas
4 parametros incertos, conforme Tabela 5.1. Os percentuais de incertezas
0Cy, 0C; e 0C,, correspondem a variagoes em forgas e momentos associados
a dinamica latero-direcional do modelo de simulacao.

Na Figura 5.2 sao mostrados os valores singulares maximo e minimo para
os modelos linearizados nominal e incertos para as entradas e, € U, € as
saidas 6 e H (malhas internas na configuragao de controle PVMA).

Singular Values
100 A

modelo nominal
modelos incertos
50| 4

0 \ 1
§ [E======s====°5 =< \
K
0 N
g N
T L N m
S -s0 §
3 N
S
=2
= \
@ 100} \\ —
\\
N\
-150 | N A

200 6 5 4 3 2 ' 1 ‘O 1 2 3
10° 10° 10 10 10 10 10 10 10 10
Frequency (rad/s)

Figura 5.2: Valores singulares mdzimo e minimo para os modelos lineares nominal
e incertos das malhas internas - AqVS.

Para a sintonia do controladores PID, foi escolhida a andlise de estabili-
dade robusta linear local no dominio do tempo (Secao 4.2.3). Isto porque a
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analise de estabilidade robusta linear local no dominio da frequéncia, para o
modelo longitudinal da aeronave AqVS, é muito conservadora. Mesmo utili-
zando percentuais pequenos de incerteza paramétrica do modelo, a restricao
de estabilidade robusta linear local ¢ violada para quaisquer ganhos das ma-
lhas PID escolhidos. No Apéndice E é apresentada a andlise de estabilidade
robusta no dominio da frequéncia para a aeronave AqVS.

Os critérios de desempenho para o modelo nao-linear, apresentados na
Secao 4.2.5 para cada malha de controle, foram os escolhidos de acordo com
os valores da Tabela 5.2.

Tabela 5.2: Critérios de desempenho - AqVS.

malha tard Lape sobresinal
Vir < 25,08 - < 15,0%
0 < 15,0s | < 20,0s -
H <40,0s | <1508 | < 25,0%

Na Tabela 5.3 estao as faixas de busca dos ganhos PID para a aeronave
AqVS, obtidas conforme procedimento descrito na Secao 4.2.2.

Tabela 5.3: Faiza dos ganhos PID para a aeronave AqVS na configuracdo de con-

trole PVMA.

Vi 0 H
K. |-0,5236 | -15,0 | 0,0
K.,.. 0,0 0,0 2,0
T | 0,0965 | 0,0965 | -
Ti . 12,50 7,50 -
Ty .. 0,0 0,0 -
Ty .. | 04825 | 04825 | -

Para a execucao do procedimento de sintonia PID para as malhas inter-
nas (Secao 4.2.6) foram utilizados os seguintes parametros para o algoritmo
genético NSGA-II: n,o, = 100 e ng,, = 70. Para a execugao do procedi-
mento de sintonia PID para as malhas externas (Secao 4.2.7) foram utiliza-
dos os seguintes parametros para o algoritmo genético NSGA-II: np,, = 60 e
Ngen = 20.
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5.1.3 Resultados - VANT AqVS

O tempo total de execucao do algoritmo para obtencao dos ganhos PID
multi-malha para o modelo longitudinal da aeronave AqVS na configuragao
de controle PVMA foi de ~ 4 horas em um computador Pentium i3, 2,1 MHz,
com 4 Gb de memoéria RAM.

Apés a execucao do procedimento de sintonia das malhas internas (Secao
4.2.6), foi obtido o conjunto de Pareto mostrado na Figura 5.3. A pequena
dispersao dos resultados, observada na curva de Pareto, deve-se a escolha de
requisitos de desempenho muito restrita. Cada elemento da curva de Pareto
representa um conjunto de controladores PID para as malhas 6 e H que
satisfazem os requisitos de desempenho, definidos na Tabela 5.2, e possuem
estabilidade robusta linear local para a malha fechada do sistema. A solucao
escolhida, dentre as possiveis na curva de Pareto, foi aquela que apresentou
o menor valor para a funcao de custo ISE.

PARETO

5.721 j: b
5.7 b
o
5.68 b
%
5.66 ﬁ
5¢ ) * *
<
5.64F q
5.621 b
Y
5.6 * i b
L ™~ . i
5.58 ¥ *
*
5.56 Il Il Il Il *
1.5 1.55 1.6 1.65 1.7 1.75
ISE 4

x 10

Figura 5.3: Curva de Pareto para as fungées de custo Auy e ISE - AqVS .

Com a definicao dos ganhos dos controladores PID para as malhas inter-
nas # e H, foram obtidos os modelos lineares nominal e incertos da malha
externa V. O diagrama de Bode mostrado na Figura 5.4 representa a mag-
nitude das Funcoes de Transferéncias para a entrada de 6,.5 e saida Vr, apds
a realizagao do procedimento de linearizacao dos modelos nominal e incertos
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para as malhas externas com as malhas internas ja sintonizadas.

Bode Diagram
60 T

T T T
— modelo nominal
modelos incertos

40+ N B

20} . |
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-20+ \ )

—40 F 4

(L ¥ TR U VT T U1 SRS P R AT N ST R S—_n

Frequency (rad/s)

Figura 5.4: Diagrama de Bode para os modelos lineares nominal e incertos da ma-

lha externa Vp - AqVS .

O procedimento descrito na Secao 4.2 foi executado para a sintonia da
malha externa Vr de acordo com a Segao 4.2.7.

A dimensao da matriz dinamica para o modelo longitudinal de aeronaves
na configuragao de controle PVMA, dada pela equagao (4.4), para as malhas
internas é 8 X 8 e para as malhas externas é 10 x 10.

Na Tabela 5.4 estao os ganhos para o controladores PID obtidos para as
malhas de controle da aeronave AqVS apds a execucao completa do procedi-
mento de sintonia: malhas internas e externas.

Tabela 5.4: Ganhos PID sintonizados para o VANT AqVS na configuracao de con-

trole PVMA.
K. T; Ty
Vi | -0,4445 | 0,7266 | 0,1588
0 -5 0,5 0,06
H | 0,0567 - -

Nas Figuras 5.5, 5.6 e 5.7 estao os resultados da simulacao do modelo

nao-linear da aeronave AqVS em malha fechada para os ganhos dos contro-
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ladores PID descritos na Tabela 5.4. Durante a simulacao, foram efetuadas
variagoes nos valores de referéncias Vr, . e H,.y, iniciadas no tempo de 10s
e 110s, respectivamente. A duracao de cada variagao do valor de referéncia
corresponde ao respectivo tempo de acomodacao definido para cada malha
de controle (Tabela 5.2).

Pode ser observado nas Figuras 5.5, 5.6 e 5.7 que apesar das funcoes de
custo e os critérios de desempenho serem avaliados somente em relagao ao
modelo nominal, os desempenhos das malhas fechadas dos modelos incertos
ficaram muito préximos em relagao ao do modelo nominal.

760

758

756

754

H (m)
~
Z

modelos nominal e incertos
7441 — — — referéncia

7421

740% L ] L =
0 50 100 150 200 250

tempo(s)

Figura 5.5: Respostas aos degraus realizados na malha de altitude (H) para os
16 modelos incertos e nominal em simulacao do modelo nao-linear da
aeronave AqVS.

Para cada modelo incerto obtido, o valor de 6., pode ou nao ser modificado
em relacao ao valor nominal. Assim, como forma de facilitar a comparacao
visual entre os desempenhos dos modelos nominal e incertos da malha fechada
¢, na Figura 5.6 sao apresentadas as curvas correspondentes aos sinais ¢ - 0.
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Figura 5.6: Malha dngulo de arfagem (0) para os 16 modelos incertos e nominal

em simulacdo do

modelo nao-linear da aeronave AqVS.
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Figura 5.7: Respostas aos degraus realizados na malha de velocidade (V) para os
16 modelos incertos e nominal em simulacdo do modelo nao-linear da
aeronave AqVS.

Na Figura 5.8 estao os sinais de controle de g, € U, correspondentes
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as respostas do sistema em malha fechada apresentadas nas Figuras 5.5, 5.6
e 5.7.

0.1r modelo nominal ||
— — — modelos incertos
0.08f i
0.06
0.04f

0.02

Ug ey (rad)
o
[
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-0.08-

-0.1+

Il Il Il Il
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tempo(s)

(a) Sinal de controle deflexao no profundor (uejey)-

. : T :
modelo nominal
— — — modelos incertos [|

0.9

tempo(s)

(b) Sinal de controle poténcia no motor (g ).

Figura 5.8: Ac¢oes de controle das varidveis ejey € Uhy para 08 16 modelos incertos
e nominal em simulagdo do modelo nao-linear da aeronave AqVS.

Pode ser observado na Figura 5.8(b) que o valor para o comando de
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tragao necessario para a aeronave manter-se na condicao de equilibrio de voo
(tthr,,) € bastante alterado pelas incertezas paramétricas definidas na Tabela
5.1. Porém, mesmo assim, o desempenho da malha H dos modelos incertos
é pouco alterado em relacao ao modelo nominal.

Normalmente, em topologias de controladores PID em cascata sintoniza-
se, primeiramente, as malhas de controle mais rapidas. Um fato interessante
é que foram obtidos bons resultados para a configuracao de controle PVMA
mesmo considerando como interna a malha de controle de altitude H. A
velocidade de resposta obtida para esta malha é mais lenta do que a obtida
para a malha externa de velocidade V7, conforme pode ser observado nas
Figuras 5.5 e 5.7.

Nas Figuras 5.9, 5.10 e 5.11 sao mostrados os resultados da simulacao do
modelo nao-linear da aeronave AqVS com a adicao de pertubacoes atmos-
féricas. Os modelos destas pertubacgoes atmosféricas foram apresentados na
Secao 3.2. Para avaliar o desempenho das malhas fechadas, com a presenca
de pertubacoes atmosféricas, foi utilizada a turbuléncia considerada como
leve (parametros o, = 0, = 1,5m/s no modelo de Dryden).

T
modelo nominal ||
— — ~ referéncia
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Figura 5.9: Respostas aos degraus realizados na malha de altitude (H ) para o mo-
delo nominal em simula¢do do modelo nao-linear da aeronave AqVS
com a adi¢cao de turbuléncias leves.
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Figura 5.10: Malha dngulo de arfagem (0) para o modelo nominal em simulagdo
do modelo nao-linear da aeronave AqVS com a adigcao de turbuléncias

leves.
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Figura 5.11: Respostas aos degraus realizados na malha de velocidade (V) para
o modelo nominal em simulacao do modelo nao-linear da aeronave
AqVS com a adi¢do de turbuléncias leves.
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Na Figura 5.12 estao os sinais de controle de e, € s, correspondentes

as respostas do sistema em malha fechada apresentadas nas Figuras 5.9, 5.10
e 5.11.
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Figura 5.12: Acoes de controle das varidveis Uepey € Ugnyr pora o modelo nominal
em simulacdo do modelo nao-linear da aeronave AqVS com a adi¢do
de turbuléncias leves.
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A sintonia dos controladores PID para a dinamica longitudinal da aero-
nave AqVS na configuracao de controle PVMA foi obtida com sucesso. As
métricas e os critérios de desempenho, para as variagoes em degraus nos
valores das referéncias, foram alcancados para todas as malhas de controle.

Com relagao ao desempenho do sistema em malha fechada com a adigao
das pertubacoes atmosféricas, pode-se constatar que a velocidade réapida de
resposta da malha V7, mesmo na presenca de pertubacgoes atmosféricas, tem
o custo associado de gerar variagoes bruscas nos valores de referéncias para
a malha interna 6 (Figura 5.10). A intensidade das deflexdes no profundor
tiveram um aumento significativo com a adi¢ao das pertubacoes atmosféricas
(Figura 5.12(a)) em comparagao aos sinais gerados sem a adi¢ao das mesmas
(Figura 5.8(a)). O ideal seria reduzir a velocidade de resposta da malha
fechada Vi para a geracao de valores de referéncias mais suaves para a malha

6.

5.2 Sintonia dos controladores PID para o
VANT AeroSonde

5.2.1 Visao Geral - VANT AeroSonde

O VANT AeroSonde é uma aeronave de pequeno porte desenvolvida para
atender as necessidades de aplicacoes cientificas, civis e militares. Este VANT
foi o primeiro a possuir as etapas de decolagem e aterrissagem totalmente
automaticas e o primeiro a cruzar o Atlantico Norte em uma missao de apro-
ximadamente 27 horas e 3.270Km (AeroSonde, 2012). Na Figura 5.13 esta
uma imagem ilustrativa do VANT AeroSonde. Um dos motivos da escolha

\g

Figura 5.13: Imagem llustrativa do VANT AeroSonde (Figura retirada de (Dyna-
mics, 2009))
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deste modelo de aeronave para esta dissertagao é o fato de o mesmo ter sido
utilizado em trabalhos cientificos nesta area de pesquisa, tais como (Bate-
man et al., 2011) e (Kurnaz et al., 2009). O modelo do VANT AeroSonde foi
obtido como parte do Pacote Computacional AeroSim (Dynamics, 2009). Os
principais parametros do modelo de simulacao da aeronave AeroSonde estao
descritos no Apéndice D.

5.2.2 Parametros Configuraveis do Algoritmo de Sin-
tonia - VANT AeroSonde

A topologia de controladores PID utilizada no modelo de simulacao da
aeronave AeroSonde refere-se a PAMV (Figura 4.1), sendo a condigdo de
equilibrio definida para voo nivelado de H., = 200m e Vg, = 23m/s.

Em testes preliminares realizados com a sintonia dos controladores PID
para a dinamica latero-direcional, nao foram obtidos resultados satisfatérios
com a inclusao da malha de controle 7,... A mesma “compete” diretamente
com a malha de rolagem ¢ causando uma piora de desempenho na manobra
de curva da aeronave. Devido a este problema, a malha y,.. foi retirada
do processo de sintonia dos controladores PID. Na arquitetura de controle
original (Figura 4.1), a principal funcionalidade desta malha é a rejeicao de
rajadas de ventos laterais, efeito este que nao é considerado no processo de
sintonia. Assim, nao foi possivel avaliar o real beneficio da utilizacao do
controlador PID para a malha 1.

Na Tabela 5.5 estao os valores percentuais dos erros considerados nos
parametros do modelo da aeronave AeroSonde. Estes erros percentuais sao
apenas ficticios, e em principio nao correspondem aos erros presentes nos
parametros do modelo obtido.

Tabela 5.5: Percentuais mdximos e minimos considerados para as incertezas para-
métricas - AeroSonde.

0Cp 0Cy oCT, 0C, 0C,, oC, 0Fr
+15% | +15% | +15% | +15% | +15% | +15% | +15%
-15% | -15% | -15% | -15% | -15% | -15% | -15%

Na Figura 5.14 sao mostrados os valores singulares para os modelos line-
arizados nominal e incertos para as entradas Ueey, Uqir € U € as saidas 6, ¢
¢ Vr (malhas internas na configuracao de controle PAMV).
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Singular Values

. . . : :
modelo nominal
R / modelos incertos
N

20

40

~

\S\‘
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-60 4

Singular Values (dB)

-80 _

100 3 2 1 0 1 2 3
10 10 10 10 10 10 10

Frequency (rad/s)

Figura 5.14: Valores singulares para os modelos lineares nominal e incertos das
malhas internas - AeroSonde.

Para a sintonia do controladores PID, foi escolhida a andlise de estabili-
dade robusta linear local no dominio do tempo (Sec¢ao 4.2.3). A dimensao
da matriz dinamica de malha fechada do sistema na configuracao de controle
PAMV, dada pela equacao (4.4), para as malhas internas é 13 x 13 e para
as malhas externas é 18 x 18. Para a execucao da analise de estabilidade
via D-estabilidade para as malhas externas foi necessario fazer uma altera-
¢ao no procedimento. Para a quantidade de modelos incertos N = 128 e
dimensao da matriz dinamica de 18 x 18, nao foi possivel determinar se o
sistema ¢é robustamente estavel ou nao. O algoritmo de otimizacao para a
resolucao das LMIs nao conseguiu determinar se a condigao suficiente para
a resolugao do problema era satisfeita. Diante desta limitacao, a estratégia
adotada foi subdividir o politopo em duas regioes. Na primeira avaliagao
de estabilidade, sao considerados 64 modelos incertos referentes a incerteza
fixa de +15% para o parametro 6Cp. E, na segunda avaliagao de estabili-
dade, sao considerados 64 modelos incertos referentes a incerteza fixa de -15%
para o parametro 6C'p. Ambas as avaliacoes de estabilidade dos politopos
devem devem ser bem sucedidas para que a malha fechada do sistema seja
considerada D-estavel.

A andlise de estabilidade robusta linear local no dominio da frequéncia,
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via LFT e Valor Singular Estruturado (u) poderia ser também utilizada para
os percentuais de incertezas da aeronave Aerosonde descritos na Tabela 5.5.
Porém, resultados de sintonia dos ganhos dos controladores PID das malhas
internas, indicam que essa abordagem gera a obtencao de solugoes conser-
vadoras. No Apéndice E é mostrada uma comparacao da curva de Pareto
gerada utilizando ambas as abordagens de andlise de estabilidade. Conclui-se
que as solucoes obtidas “nao-comparaveis” geradas pela abordagem de LFT
e i sao totalmente dominadas pelas solugoes “nao-comparaveis” geradas pela
abordagem via D-estabilidade. Assim, o conjunto Pareto 6timo do conjunto
de controladores PID obtido quando a analise de estabilidade robusta linear
local é realizada via analise de D-estabilidade é recomendado.

Os critérios de desempenho para o modelo nao-linear apresentados na
Secao 4.2.5 para cada malha de controle foram os escolhidos de acordo com
os valores da Tabela 5.6.

Tabela 5.6: Critérios de desempenho - Aerosonde.

malha tard Lape sobresinal
Vir <20,0s | <20,0s | <15,0%
0 <1208 | <12,0s | < 20,0%
H < 20,0s - < 15,0%
10) <1208 | <12,0s | < 15,0%
1 < 25,08 - < 10,0%
Yace - - B

Na Tabela 5.7 estao as faixas de busca dos ganhos PID para a aeronave
AeroSonde, obtidas conforme procedimento descrito na segao 4.2.2.

Tabela 5.7: Faiza dos ganhos PID para a aeronave AeroSonde na configuracdo de
controle PAMYV.

VT 0 H ¢ v Yace K T K E K R

K. |80 -35]00]-35]00] - |00]-0,26]0,0
K, 100000700012 - [01] 00 |10
T, 1021]020]00[005] - | - | - | - | -

T 10060 | 75|60 | - | - | - - -
~ 100 100]00]00] - | - - -
1002025 05 | - | - - -
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Para a execucao do procedimento de sintonia PID para as malhas inter-
nas (Secao 4.2.6) foram utilizados os seguintes parametros para o algoritmo
genético NSGA-II: npo, = 100 e nge, = 70. Para a execugao do procedi-
mento de sintonia PID para as malhas externas (Secao 4.2.7) foram utiliza-
dos os seguintes parametros para o algoritmo genético NSGA-II: n,,, = 60 e
Ngen = 25.

5.2.3 Resultados - VANT AeroSonde

O tempo total de execucao do algoritmo para obtencao dos ganhos PID
multi-malha para o modelo completo com 6DOF da aeronave AesoSonde,
na configuragao de controle PVMA e anélise de estabilidade robusta linear
local no dominio do tempo, foi de ~ 14 horas em um computador Pentium
i3, 2,1 MHz, com 4 Gb de meméria RAM.

Na tabela 5.8 estao descritas para algumas geracoes do algoritmo genético
NSGA-II, na sintonia das malhas internas, o nimero de solucoes que sao:
robustamente estaveis, atendem todos os critérios de desempenho definidos
na tabela 5.6 e nao sao dominadas por outras solucoes. Estes trés requisitos
sao necessarios para que a solugao encontrada seja considerada vélida.

Tabela 5.8: Evolucdo das solugoes durante a sintonia das malhas internas.

Geracao | # Estaveis | # Critérios de Desempenho | # Nao Dominadas

0 98 1 1

2 99 8 6

4 100 43 11
6 100 89 18
8 100 83 23
20 100 86 20
35 100 92 68
55 100 100 100
70 100 100 100

Nas Figuras 5.15 e 5.16 sao mostradas as avaliagoes das funcoes de custos
para as solucgoes parciais encontradas nas geracoes 8 e 35, respectivamente.
A quantidade de solugoes parciais em cada Figura é dada pelo nimero de
solucoes nao dominadas mostradas na tabela 5.8. Desta forma, é possivel
avaliar a capacidade de convergéncia do algoritmo genético NSGA-II para
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encontrar o conjunto de solucoes 6timas.

Evolucdo NSGA-II — geragdo #8

125FT T % T T T =

12F %
Hge

H
B
[6)]
# ¥
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11 b

L * 4
10.5 %
+

Au,

10 b

9.5 b

8.5 b

8L i i i i i i i i i |
1000 1100 1200 1300 1400 1500 1600 1700 1800 1900
ISE

Figura 5.15: Awvaliacoes das fungoes de custo Auy e ISE na geracdo #8 - Aero-

Sonde.

Evolucéo NSGA-II - geragéo #20
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Figura 5.16: Awaliagdes das fungoes de custo Auy e ISE na geracdo #35 - Aero-

Sonde.
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Ao final do processo evolutivo, foi obtido o conjunto de Pareto mostrado
na Figura 5.17. Cada elemento da curva de Pareto representa um conjunto
de controladores PID para as malhas 6, ¢ e Vi que satisfazem os requisitos de
desempenho, definidos na Tabela 5.6, e possuem estabilidade robusta linear
local para a malha fechada do sistema.

PARETO

12,55 T T ‘ —
12E 1

10.5f iﬁ b

**'****ﬁ*
8t T PR

1000 1100 1200 1300 1400 1500 1600 1700 1800 1900
ISE

Figura 5.17: Curva de Pareto para as fungées de custo Auy e ISE - AeroSonde .

A seguir serao apresentados os resultados da sintonia dos controladores
PID para dois critérios de escolha diferentes dentre as possiveis solugoes mos-
tradas na curva de Pareto. Serao avaliados os resultados da sintonia dos con-
troladores PID para as solugoes que apresentam o menor valor para o indice
ISE e o menor valor para o indice Auy. Sendo essas, as solugoes extremas
apresentadas na Figura 5.17.
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Critério de escolha curva de Pareto - menor valor indice ISE

Com a definicao dos ganhos dos controladores PID para as malhas inter-
nas que possuem a menor funcao de custo ISE, foi executado o procedimento
descrito na Segao 4.2 para a sintonia das malhas externas de acordo com a
Secao 4.2.7.

Na Figura 5.18 estao mostrados os valores Singulares maximo e minimo
para os modelos lineares nominal e incertos para as malhas externas. Os
mesmos foram obtidos apés a realizacao do procedimento de linearizacao dos
modelos nominal e incertos para as malhas externas com as malhas internas
ja sintonizadas.

Singular Values
200 T T T T
modelo nominal
modelos incertos
150k —

10F—===="=X -

50 . 4

Singular Values (dB)

N
N
ol “ =
~
-100 - N4
150 s s s s
10° 10* 107 10° 10° 10°

Frequency (rad/s)

Figura 5.18: Valores Singulares mdximo e minimo para os modelos lineares nomi-

nal e incertos para as malhas externas aeronave AeroSonde - menor
indice ISE.

Na Tabela 5.9 serao apresentados os ganhos para o controladores PID
obtidos para as malhas de controle da aeronave AeroSonde apds a execucao
completa do procedimento de sintonia: malhas internas e externas.

Nas Figuras 5.19, 5.20, 5.21, 5.22, 5.23 e 5.24 estao os resultados da
simulagao do modelo nao-linear da aeronave AeroSonde em malha fechada
para os ganhos dos controladores PID descritos na Tabela 5.9. Durante a
simulacao, foram efetuadas variagoes nos valores de referéncias H,.r, € W,¢s
Vr..;» iniciadas nos tempos de 15s, 75s e 175s, respectivamente. A duragao
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Tabela 5.9: Ganhos PID sintonizados para a aeronave AeroSonde - menor indice

ISE.

K. | T, | 14
Vr | 099 | 0,21 | -
6 |-1,15 ] 4,76 | 0,06
H | 028 | 5,7 | 0,14
¢ |-1,18 | 5,85 | 0,06
v | 0,03 - 0,24
Yace B B B
Kgr | 002 | - _
Kg | 0,16 | - -
Kr | 0,08 | - -

de cada variacao do valor de referéncia corresponde ao respectivo tempo de

acomodacao definido para cada malha de controle (Tabela 5.6).

210
208
206
2041

202

200

H (m)

198

196

194

192

190

modelos nominal e incertos [

referéncia

100

150

tempo(s)

200

250

Figura 5.19: Respostas aos degraus realizados na malha de altitude (H) para os
128 modelos incertos e nominal em simulagao do modelo nao-linear

da aeronave AeroSonde - menor indice ISE.
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Figura 5.20: Malha dngulo de arfagem (0) para os 128 modelos incertos e nominal

em simulacdo do modelo nao-linear da aeronave AeroSonde - menor
indice ISE.
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Figura 5.21: Malha dngulo de arfagem (0) para os 128 modelos incertos e nominal
em simulacdo do modelo nao-linear da aeronave AeroSonde - menor
indice ISE ((zoom) entre os instantes de tempo 14s e 37s).
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modelos nominal e incertos
245 — — — referéncia B
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Figura 5.22: Respostas aos degraus realizados na malha de velocidade (Vi) para os
128 modelos incertos e nominal em simulagao do modelo nao-linear
da aeronave AeroSonde - menor indice ISE.
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Figura 5.23: Malha dngulo de rolagem (¢) para os 128 modelos incertos e nominal

em simulacdo do modelo nao-linear da aeronave AeroSonde - menor
indice ISE.
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Figura 5.24: Respostas aos degraus realizados na malha de dngulo de curso (V)
para 0s 128 modelos incertos e nominal em simulac¢do do modelo nao-
linear da aeronave AeroSonde - menor indice ISE.
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Para cada modelo incerto obtido, o valor de 6., pode ou nao ser modificado
em relacao ao valor nominal. Assim, como forma de facilitar a comparacao
visual entre os desempenhos dos modelos nominal e incertos da malha fechada
f, na Figura 5.20 sao apresentadas as curvas correspondentes aos sinais 6 -
eq. E, na Figura 5.21, é mostrada, com maior detalhe, uma regiao da Figura
5.20 onde ocorrem maiores variagoes nos valores de ¢,.f.

Com relagao ao desempenho do sistema em malha fechada para o conjunto
de controladores PID obtidos, foram observados os seguintes resultados:

e As métricas e os critérios de desempenho definidos foram alcancados
para todas as malhas de controle H, 0, Vi, ¢ e 1;

e Durante a mudanca nos valores de H,.s (entre os instantes 15s e 75s),
ocorrem grandes variagoes nos valores de velocidade Vp. Este é um
acoplamento natural do sistema, nao sendo possivel obter uma atenu-

acao maior desta pertubacao na malha de velocidade na configuragao
de controle PAMV:;

e Na malha de velocidade V7, foi observado que para alguns modelos in-
certos o sobresinal foi de até 40%. Valor este que é o dobro do requisito
para o modelo nominal (Tabela 5.6).

e A variacao de desempenho entre os modelos nominal e incertos para
as malhas da dinamica latero-direcional ¢ e ¥ é muito pequena, quase
nao é perceptivel nas Figuras 5.23 e 5.24.

Nas Figuras 5.25 e 5.26 estao os sinais de controle de ey, Uthr, Uail € Upud,
respectivamente, sendo estes sinais correspondentes as respostas do sistema
em malha fechada apresentadas nas Figuras 5.19, 5.20, 5.22, 5.23 e 5.24.

O sinal de controle uy,, é 0 que apresenta maior variacao entre o modelo
nominal e os modelos incertos. Isto ocorre devido ao processo de obtencao
da nova condicao de equilibrio para cada variagao de parametro realizada no
modelo. Desta forma, o valor de w,,, ¢ diferente para cada modelo incerto,
conforme pode ser observado na Figura 5.41(b), causando uma variagdo maior
de desempenho na malha de velocidade Vp (Figura 5.22).
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(b) Sinal de controle poténcia no motor ().

Figura 5.25: Acdes de controle das varidveis ey € Uhy para os 128 modelos in-

certos e nominal em simulacdo do modelo nao-linear da aeronave
AeroSonde - menor indice ISE.
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(b) Sinal de controle deflexdo no leme (uyyq)-

Figura 5.26: Ac¢des de controle das varidveis g € Upyq para 0s 128 modelos in-

certos e nominal em simulacdo do modelo nao-linear da aeronave
AeroSonde - menor indice ISE.
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Nas Figuras 5.27, 5.28, 5.29, 5.30 e 5.31 sao mostrados os resultados da
simulagao do modelo nao-linear da aeronave AeroSonde com a adi¢ao de per-
tubagoes atmosféricas. Os modelos destas pertubacoes atmosféricas foram
apresentados na Secao 3.2. Para avaliar o desempenho das malhas fecha-
das, com a presenca de pertubacoes atmosféricas, foi utilizada a turbuléncia
considerada como leve (parametros o, = 0, = 0, = 1,5m/s no modelo de
Dryden).

Dentre as respostas obtidas com a adicao de pertubagoes atmosféricas,
o impacto maior ocorreu nos valores de referéncias gerados para a malha
interna ¢. O que se reflete diretamente em variagoes mais acentuadas das
superficies de controle uy; € g (Figura 5.33)

modelo nominal
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Figura 5.27: Respostas aos degraus realizados na malha de altitude (H) para o
modelo nominal em simulacdo do modelo nao-linear da aeronave Ae-
roSonde com a adicao de turbuléncias leves - menor indice ISE.
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Figura 5.28: Malha dngulo de arfagem (0) para o modelo
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Figura 5.29: Respostas aos degraus realizados na

100 150
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malha de velocidade (Vi) para

o modelo nominal em simulacao do modelo nao-linear da aeronave
AeroSonde com a adicdo de turbuléncias leves - menor indice ISE.
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Figura 5.30: Malha dngulo de rolagem (¢) para o modelo nominal em simulagdo
do modelo nao-linear da aeronave AeroSonde com a adi¢do de turbu-
léncias leves - menor indice ISE.
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Figura 5.31: Respostas aos degraus realizados na malha de dngulo de curso (V)
para o modelo nominal em simulacdo do modelo nao-linear da aero-
nave AeroSonde com a adicdo de turbuléncias leves - menor indice
ISE.
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Figura 5.32: Acdes de controle das varidveis ey, € Uhy para o modelo nominal
em simulacao do modelo nao-linear da aeronave AeroSonde com a
adicao de turbuléncias leves - menor indice ISE.
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Figura 5.33: Acdes de controle das varidveis uqg; € Upqyq para o modelo nominal em

simula¢ao do modelo nao-linear da aeronave AeroSonde com a adi¢ao
de turbuléncias leves - menor indice ISE.
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Critério de escolha curva de Pareto - menor valor indice Au;

Através do indice de desempenho Auwuy, visa-se obter uma comparacao
entre as malhas fechadas para os conjunto de controladores PID obtidos com
relacao ao consumo de energia do sistema. Este critério é importante, prin-
cipalmente para mini-VANTSs, devido a grande restricao de peso destas ae-
ronaves para carregar baterias ou combustivel. O consumo de energia dos
servomecanismos, responsaveis pelas atuagoes na superficies de controle ey,
Ugil € Ueler, € devido principalmente a diferenca de deslocamento entre amos-
tras consecutivas, conforme a métrica Awuy considerada nesta dissertacao.
Porém, para o comando de poténcia do motor u,, o principal consumo de-
pende do valor de poténcia exigida do motor e nao da diferenca entre sinais
na sequencia de atuacao. Assim, como forma de se obter uma métrica mais
realista para o consumo de energia total, deve-se modificar, futuramente, a
forma com que sinal de controle u,,. é contabilizado na funcao de custo Auy.

Com a defini¢ao dos ganhos dos controladores PID para as malhas inter-
nas que possuem a menor funcao de custo Auy, foi executado o procedimento
descrito na Secao 4.2 para a sintonia das malhas externas de acordo com a
Secao 4.2.7.

Na Figura 5.34 estao mostrados os valores Singulares maximo e minimo
para os modelos lineares nominal e incertos para as malhas externas. Os
mesmos foram obtidos apés a realizacao do procedimento de linearizacao dos
modelos nominal e incertos para as malhas externas com as malhas internas
j& sintonizadas.

Na Tabela 5.10 estao os ganhos para o controladores PID obtidos para
as malhas de controle da aeronave AeroSonde apds a execugao completa do
procedimento de sintonia: malhas internas e externas.

Nas Figuras 5.35, 5.36, 5.37, 5.38, 5.39 e 5.40 estao os resultados da
simulagao do modelo nao-linear da aeronave AeroSonde em malha fechada
para os ganhos dos controladores PID registrados na Tabela 5.10. Durante a
simulacao, foram efetuadas variagoes nos valores de referéncias H,.r, ¢ W,e¢
VTref )
de cada variacao do valor de referéncia corresponde ao respectivo tempo de

iniciadas nos tempos de 15s, 75s e 175s, respectivamente. A duracao

acomodacao definido para cada malha de controle (Tabela 5.6).
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Figura 5.34: Valores Singulares mdximo e minimo para os modelos lineares no-
minal e incertos para as malhas externas - AeroSonde para o menor
valor indice Auy.
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Figura 5.35: Respostas aos degraus realizados na malha de altitude (H) para os
128 modelos incertos e nominal em simulagao do modelo nao-linear
da aeronave AeroSonde - menor indice Auy,.
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Tabela 5.10: Ganhos PID sintonizados para a aeronave AeroSonde - menor indice

Auk.
K. | T, | Ty
Vr 1 0,25 | 1,9 -
6 [-093] 24 |0,16
H [017 |36 |0,15
¢ |-0,58 | 5,99 | 0,06
v | 0,02 - 0,32
yacc - - -
Kgr | 0,02 - -
Kg | -0,16 - -
Kr | 008 | - -
0.151 modelos n‘ominal e ince‘rtos H
h — — ~ referéncias
0.1f
0.05f
o
-0.05-
_0.1,
-0.15 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ b
0 50 100 150 200 250
tempo(s)

Figura 5.36: Malha dngulo de arfagem (0) para os 128 modelos incertos e nominal
em simulacdo do modelo nao-linear da aeronave AeroSonde - menor
indice Auy,.
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Figura 5.37: Malha dngulo de arfagem (0) para os 128 modelos incertos e nominal
em simulacdo do modelo nao-linear da aeronave AeroSonde - menor
indice Auy.
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Figura 5.38: Respostas aos degraus realizados na malha de velocidade (V) para os
128 modelos incertos e nominal em simulagcao do modelo nao-linear
da aeronave AeroSonde - menor indice Auy,.



5.2 Sintonia dos controladores PID para o VANT AeroSonde 109

0.21 : i

@(rad)
o
—

0 r7-—
-0.1- modelos nominal e incertos ||
— — — referéncia
-0.2- 7
-0.3- 7
i i i i i
0 50 100 150 200 250
tempo(s)

Figura 5.39: Malha dngulo de rolagem (¢) para os 128 modelos incertos e nominal
em simulacdo do modelo nao-linear da aeronave AeroSonde - menor
indice Auy.
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Figura 5.40: Respostas aos degraus realizados na malha de angulo de curso (V)
para os 128 modelos incertos e nominal em simulacdo do modelo nao-
linear da aeronave AeroSonde - menor indice Auy.
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Com relagao ao desempenho do sistema em malha fechada para o conjunto
de controladores PID obtidos, foram observados os seguintes resultados:

e Todas as observagoes e conclusoes apresentadas para o desempenho
do sistema em malha fechada considerando o menor indice ISE sao
aplicaveis ao conjunto de controladores PID obtidos pela escolha do
menor indice Auy;

e O conjunto de controladores PID obtidos pelo menor indice Awuy cor-
responde a um consumo de energia 37% menor em relacao a escolha do
conjunto de controladores PID pelo menor indice ISE;

e Um fator importante que determina a qualidade dos resultados é a esco-
lha adequada dos critérios de desempenho para as malhas fechadas do
sistema. A definicao de critérios muito restritivos causa pequena opc¢ao
de escolha na curva de Pareto, ou até a impossibilidade do algoritmo
encontrar solugoes factiveis.

Nas Figuras 5.41 e 5.42 estao os sinais de controle de ey, Uthr, Uail € Urud,
respectivamente; sendo estes sinais correspondentes as respostas do sistema
em malha fechada apresentadas nas Figuras 5.35, 5.36, 5.38, 5.39 e 5.40.

Nas Figuras 5.43, 5.44, 5.45, 5.46 e 5.47 sao mostrados os resultados da
simulagao do modelo nao-linear da aeronave AeroSonde com a adi¢ao de per-
tubacoes atmosféricas. Os modelos destas pertubacoes atmosféricas foram
apresentados na Secao 3.2. Para avaliar o desempenho das malhas fecha-
das, com a presenca de pertubacoes atmosféricas, foi utilizada a turbuléncia
considerada como leve (parametros o, = 0, = 0, = 1,5m/s no modelo de

Dryden).



5.2 Sintonia dos controladores PID para o VANT AeroSonde

111

0.15

— — — modelos incertos

modelo nominal []

01
0.05f
=)
g
z O
20
-0.04
-0.1 1
-0.15 ; 1 ; [
0 100 150 200 250
tempo(s)
(a) Sinal de controle deflexdo no profundor (uejey)-
1 : : : ;
modelo nominal
0.9

— — — modelos incertos

0.1
0

100 150
tempo(s)

(b) Sinal de controle poténcia no motor (ugp)-

Figura 5.41: Acdes de controle das varidveis Uejey € Uhy para os 128 modelos in-

certos e nominal em simulacdo do modelo ndo-linear da aeronave
AeroSonde - menor indice Auy,.
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Figura 5.42:
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Figura 5.43: Respostas aos degraus realizados na malha de altitude (H) para o
modelo nominal em simulacdo do modelo ndo-linear da aeronave Ae-
roSonde com a adi¢do de turbuléncias leves - menor indice Auy,.
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Figura 5.44: Malha dngulo de arfagem (0) para o modelo nominal em simulagao
do modelo nao-linear da aeronave AeroSonde com a adi¢do de turbu-
léncias leves - menor indice Auy,.
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Figura 5.45: Respostas aos degraus realizados na malha de velocidade (V) para
o modelo nominal em simulacao do modelo nao-linear da aeronave
AeroSonde com a adi¢do de turbuléncias leves - menor indice Auy.
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Figura 5.46: Malha dngulo de rolagem (¢) para o modelo nominal em simulagdo
do modelo nao-linear da aeronave AeroSonde com a adi¢do de turbu-
léncias leves - menor indice Auy,.
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Figura 5.47: Respostas aos degraus realizados na malha de dngulo de curso (V)
para o modelo nominal em simulacdo do modelo nao-linear da aero-
nave AeroSonde com a adicdo de turbuléncias leves - menor indice

Auy,.
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Figura 5.48: Acdes de controle das varidveis ey, € Uihy para o modelo nominal
em simulacdo do modelo nao-linear da aeronave AeroSonde com a
adicdo de turbuléncias leves - menor indice Auy.
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Figura 5.49: Acdes de controle das varidveis uq; € Uryq para o modelo nominal em

simulagao do modelo nao-linear da aeronave AeroSonde com a adi¢ao
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Capitulo 6

Conclusao e Pesquisas Futuras

6.1 Principais Contribuicoes do Trabalho

e Um modelo completo de simulagao para aeronaves com 6 DOF (dinami-
cas longitudinal e latero-direcional). Além da incorporagao do modelo
de Dryden, de forma a ser possivel avaliar o desempenho do sistema na
presenca de perturbacoes atmosféricas.

e Uma revisao sobre as técnicas e os trabalhos existentes na area de
sintonia de controladores PID muti-malha ou MIMO.

e Um algoritmo de sintonia para controladores PID multi-malha e em
cascata para VANTs com garantias formais de robustez para o sistema
em malha fechada linearizado localmente. Além disso, o desempenho do
sistema em malha fechada é avaliado diretamente no modelo nao-linear
e as sintonias dos controladores PID para as dinamicas longitudinal
e latero-direcional sao realizadas simultaneamente. A principio, com
pequenas modifica¢oes, a mesma metodologia poderia ser utilizada em
outros sistemas ou processos industrias.

e Discussao e comparacao entre duas abordagens para anélise da estabi-
lidade robusta linear local: no dominio da frequéncia via LF'T e Valor
Singular Estruturado (u), no dominio do tempo via D-estabilidade;

e Um ambiente desenvolvido em software MATLAB com Interface Gré-
fica que possui a seguintes funcionalidades: obtencoes de modelos linea-
res nominais e incertos dado o modelo nao-linear de aeronaves, analise
do sistema linear local da malha aberta do modelo, possibilidade de
escolher entre as abordagens no dominio do tempo e frequéncia para a
andlise da estabilidade robusta linear local, além da execugao da meto-
dologia de sintonia PID proposta nesta dissertacao.
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6.2 Discussao e Conclusoes

Uma metodologia sistematica de sintonia para controladores PID robusta
multi-malha para VANTSs foi desenvolvida. Através de um modelo de simu-
lacao para aeronaves, considerando suas incertezas paramétricas, foi possivel
garantir estabilidade robusta linear local, e desempenho nominal, para o sis-
tema nao-linear em malha fechada.

Foram utilizados dois modelos de VANT's para a validacao via simulagao
da metodologia proposta: AqVS e AeroSonde. Para ambas as aeronaves, foi
possivel obter o conjunto 6timo de controladores PID em relacao as métricas e
critérios de desempenhos definidos para cada VANT. Resultados de simulagao
apresentados indicam que a metodologia desenvolvida é valida.

Com relacao a escolha da configuragao de controle, para as possiveis con-
figuragoes PAMV - Profundor Altitude e Motor Velocidade e PVMA - Pro-
fundor Velocidade e Motor Altitude, foi possivel obter a sintonia dos con-
troladores PID através da metodologia proposta. A escolha adequada da
configuracao de controle para determinada aeronave deve ser realizada de
acordo com os critérios de desempenho desejados e garantias de seguranca
operacional da mesma.

Com relacao a andlise da estabilidade robusta linear local, foi realizada
a comparacao entre as abordagens no dominio da frequéncia, via LFT e
Valor Singular Estruturado (u), e no dominio do tempo, via D-estabilidade.
Através de testes preliminares realizados com a primeira abordagem, a mesma
mostrou-se muito conservadora. Isto é, a restricao de estabilidade robusta
é violada para pequenos percentuais de incertezas ou nao é possivel obter a
resposta 6tima para o sistema em malha fechada. Devido a estes resultados,
foi utilizada a anélise de estabilidade no dominio do tempo via D-estabilidade
para os dois modelos de VANTSs considerados no Capitulo 5.

Salienta-se que embora a estabilidade regional ou global nao tenham sido
comprovadas para o sistema nao-linear, a estabilidade assintética linear local
garante a estabilidade local do sistema nao-linear em torno de seus pontos
de equilibrio.

O algoritmo genético NSGA-IT mostrou-se uma ferramenta de otimiza-
¢ao adequada para a busca do conjunto 6timo dos ganhos PID. O principal
beneficio na utilizacao de um algoritmo de otimizacao para a avaliagao de
desempenho do sistema é a possibilidade disto ser realizado de forma au-
tomatica por meio da direta simulacao do modelo nao-linear, reduzindo o
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numero de ensaios em voo. Outras vantagens na utilizacao de um algoritmo
de otimizacao para a sintonia de controladores sao: facilidade de se incorpo-
rar ou alterar métricas de desempenho para avaliacao do sistema em malha
fechada e independéncia da ferramenta matematica para o projeto de con-
troladores, isto é, possibilidade de comparacao entre diferentes abordagens,
como foi realizada nesta dissertacao.

A principal desvantagem na utilizagao da metodologia desenvolvida nesta
dissertacao é o tempo de execucao da mesma. Para a aeronave AeroSonde,
por exemplo, o tempo total de execucao da metodologia para a sintonia dos
controladores PID das malhas internas e externas foi ~ 14 horas. Este tempo
de execucao esta diretamente relacionando com a abordagem utilizada para
a andlise de estabilidade robusta linear local. No dominio da frequéncia, via
LFT e Valor Singular Estruturado (u), o tempo de execugao é constante e
independe da quantidade de modelos incertos utilizados. J& no dominio do
tempo, via D-estabilidade, o tempo de execucao depende da dimensao da
matriz dinamica de malha fechada, quantidade de modelos incertos consi-
derados e nimero maximo permitido de particoes do politopo quando nao
satisfeitas as condigbes suficientes para resolugao das LMIs (Gongalves et al.,
2006).

6.3 Propostas para Pesquisas Futuras

O trabalho desenvolvido nesta dissertagao teve como principal objetivo a
sintonia PID robusta multi-malha para VANTSs. Através das andlise e resul-
tados obtidos, sao propostas algumas possiveis continuagoes para o trabalho
ou outras linhas de pesquisas mais gerais para a teoria de controle de algumas
questoes que permanecem em aberto. As sugestoes estao listadas abaixo:

e Testar os resultados obtidos via simulagao, em uma aeronave real atra-
vés da realizacao de voos autonomos com a mesma. Uma opg¢ao é a
utilizacao do sistema de controle embarcado para VANTs MicroPilot.
No Apeéndice F, sao apresentadas as fungoes de conversoes entre os ga-
nhos PID obtidos via metodologia e as unidades utilizadas pelo sistema
MicroPilot;

e Realizar uma comparagao rigorosa entre as ferramentas de andlise de es-
tabilidade robusta linear local no dominio do tempo, via D-estabilidade,
e no dominio da frequéncia, via LF'T e Valor Singular Estruturado (u);
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e Estender a metodologia para a sintonia de controladores PID multi-
malha e em cascata com a utilizacao de ganhos escalonados;

e Prover uma metodologia que garanta a estabilidade robusta regional
ou global para modelos nao-lineares;

e Anadlise sobre a influéncia da escolha da sequéncia de fechamento das
malhas de controle nos resultados de sintonia de controladores PID em
cascata. Ou, a sintonia de todos os PID de forma unificada, isto é,
a sintonia das malhas internas e externas serem realizadas ao mesmo
tempo.
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Apéndice A

Equacoes Adicionais para
Aeronaves com Empenagem
Horizontal

A Empenagem horizontal, apesar de possuir area bem menor da que a asa,
gera uma forca de sustentacao que influéncia na dinamica de voo. A forca de
sustentagao na empenagem horizontal é dada por (Iscold et al., 2004):

1
FEH = §ngtailpShCLEH7 (Al)
em que o coeficiente aerodinamico Crgy é dado por:

Cren = Cren,, + CLEH, (A.2)

elev

A velocidade resultante na empenagem horizontal V7, , ¢ determinada

Viu =\ U2 + Wigy. (A-3)

O termo U refere-se a velocidade de translacao no eixo X; e, o termo Wy,

pela seguinte equacao:

refere-se a velocidade de translagao W no eixo Z modificada de acordo com
a seguinte equagao:

de
VVmil =W + QJJT — a—VT, (A4)
do
em que rp é a distancia entre o c.g. e a empenagem horizontal; e, o termo
aj—gVT representa representa o efeito de downwash (Iscold et al., 2004).

O vetor forga resultante na empenagem horizontal é dado por: F'yp,, =
[0 0 —Fgg|”, sendo que este vetor estd representado no eixo dos ventos.

A transformacao do vetor para o referencial do corpo é obtida através da
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seguinte matriz de rotagao:

cosar 0 —sinagp
R., = 0 1 0 , (A.5)

sinar 0 cosar

em que o angulo de ataque a7y na empenagem é dado por:

ar = arctan (W;Zl) (A.6)

Desta forma, as forcas que atuam na empenagem horizontal representadas
no referencial ABC sao dada por:

?tail = RaT?tailw7 (A7)

em que ?mu é um vetor € R3*! composto pelos termos: Xy (que deve ser
somado aos termos X4 e X na equagao (3.15)), Yr (que deve ser somado
aos termos Y, e Y na equagao (3.16)) e Zr (que deve ser somado aos termos
Za e Zy na equagao (3.17)).

Deve-se adicionar o momento gerado pela for¢ga na empenagem horizontal
na equagao (3.28). Este momento é dado por:

Mtail - <7>tail - 7>cg) X ?mil, (A8)

em que ?tail — vetor com as coordenadas onde sao aplicadas as forcas
aerodinamicas na empenagem horizontal.



Apéndice B

Composicao das Matrizes dos
Controladores PID

Multi-malha

Neste apéndice estao descritas as composicoes das matrizes que formam
as representacoes em espaco de estados dos controladores PID multi-malha
das malhas internas (equacao (4.7)) e das malhas externas (equacao (4.10)).
A seguir, estao representadas as matrizes dos controladores de acordo com
as configuracoes de controle PAMV e PVMA.

B.1 Configuracao de Controle PAMYV

B C

Cint

As matrizes A e D.. . sao dadas por:

Cint ) Cint) Cint

Acog 0222 O 041 | Beg O2p1 Oop1 0oy
O2z2 Aep Oz 0241 | O2z1 By O2pr Oy
O2z2  O2z2 Ay 0241 | O2z1 0221 Bey O
Oz2 Oz Oz Acvy | Oz 0121 O1z1 Bewy
Co Oz Oz O1p1 | Doy O1;r Oz Oimn
Oz Cep Oz O1p1 | O1er Dy Orpr Orn
Oz KgCeyp Coy 0131 | 01zt KrDey Doy Oip

le2 le2 013@2 C(cVT lel lel lel DCVT

(B.1)
sendo que as matrizes Ay, Bey, Ceg, Doy compOem a representacao em Es-

Cint Cint

Cint Dcint

paco de Estados do controlador PID da malha 6; as matrizes A.y, By, Ces,
D4 compoem a representacao em Espago de Estados do controlador PID da
malha ¢; as matrizes A.y, By, Csy, D,y compoem a representacao em Es-
paco de Estados do controlador PID da malha y,..; as matrizes A.y,., By,
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Cevys Dey, compoem a representagao em Espaco de Estados do controlador
PI da malha V7.

B C

Cext

As matrizes A e D, sao dadas por:

Cext ) Cext? Cext

AcH 02371 BcH 02:B1
01:62 AC\II lel Bc‘ll
Aec... | Be... ] Cer Owr | Den O

01:62 Cc‘ll 0112 Dc\I/
013;2 lel KT lel
01r2 KE'CC\IJ Olml KEDC\II

-

Cext Cext

sendo que as matrizes A.y, Bew, Cow, Doy compOem a representacao em
Espaco de Estados do controlador PID da malha ¥; as matrizes A.p, By,
Cex, D.g compoem a representacao em Espaco de Estados do controlador
PID da malha H.

Conforme apresentado na Figura 4.1, o ganho de acao direta Kg possui
como entrada o médulo do valor de ¢,.s. Desta forma, nao é possivel avaliar
a estabilidade linear local do sistema com a inclusao do ganho Kg. Porém,
considerando que para qualquer ponto de equilibrio obtido para voo nivelado
tem-se que ¢ = 0 ou ¢,y = 0, considerou-se, como aproximacao, que Kg =
0 na analise de estabilidade local.
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B.2 Configuracao de Controle PVMA

C

As matrizes A, ,, B eins € De,., sao dadas por:

Cint)

Ap 0259 029 Ogp1 | Beg 0251 021 Oz
02:172 Acd) 021‘2 02:[:1 0211 Bc¢ 02$1 02:01

02362 O2x2 ACY 0211 02x1 02:p1 BcY 0211
[Acint B.. . ] 0wz Oz O Aer |01 Owr O Bewm
C

Coo Oz Oz 0o | Deg O1zr Orpr Oy
Oz2 Cop Ozz O1z1 |Oizr Dep O1z1 O1mn
Oz KgrCeyp Coy O1z1 | O1zn KgDey Doy O1p
Oiz2 Oz Oz Cem | Oz Orer O Den |

(B.3)

sendo que as matrizes Ay, Bey, Cey, Dy compOem a representacao em Es-

S

Cint Cint

paco de Estados do controlador PID da malha 6; as matrizes Ay, By, Ceo,
D,y compoem a representacao em Espaco de Estados do controlador PID
da malha ¢; as matrizes A.y, B.y, Cey, Do,y compdem a representagao em
Espaco de Estados do controlador PID da malha y,..; as matrizes A.y, B.y,

Cen, Doy compoem a representacao em Espaco de Estados do controlador
PI da malha H.

As matrizes A.,,,, Be...s Ceonr € De,,, sa0 dadas por:
[ Aoy 021 | Bevy Oz |
012 Aev | O Bew
cons | Bews _ Cove 01 | Deve O (B.4)
Ceons | De.., Oz Cer | Oz Dew 7 .
Oz Or | Ozr O
0122 KECey | 0121 KpDey

sendo que as matrizes A.y, Bey, Ceoy, D.y compdem a representacao em
Espaco de Estados do controlador PID da malha ¥; as matrizes A.v,., By,
Cevys Dey, compoem a representagao em Espago de Estados do controlador

PID da malha V7.
Conforme apresentado na Figura 4.2, o ganho de agao direta Kg possui
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como entrada o médulo do valor de ¢,.¢. Desta forma, nao é possivel avaliar
a estabilidade linear local do sistema com a inclusao do ganho Kg. Porém,
considerando que para qualquer ponto de equilibrio obtido para voo nivelado
tem-se que ¢ = 0 ou ¢,y = 0, considerou-se, como aproximagao, que Kg =
0 na analise de estabilidade local.



Apéndice C

Aeronave AqVS

C.1 Parametros do Modelo

O modelo da aeronave AqVS possui as equacoes adicionais para aeronaves
com empenagem horizontal descritas no apéndice A. Os parametros do mo-
delo que serao descritos nesta Secao sao apenas para a dinamica longitudinal

da aeronave.

Tabela C.1: Parametros Geométricos - AqVS.

S,, = 0,6080

S), = 0,0911

b = 2,540

¢ = 0,239

de — (4280

7.y = [0,106 0 0]
Faero = [070 0 O]

Fmotor = [an 0 O]
Tra = (0,754 0 0]

drea da asa em m?
area da cauda em m
envergadura da asa em m

corda média em m

efeito downwash

posicao do centro de gravidade em m
posicao do centro aerodinamico em m
posicao do motor m

posicao da cauda m

2

Tabela C.2: Massa e componentes da matriz de inércia - AqVS.

S S S S

2,358
1,0
0,6391
1,0
. =00

massa total da aeronave em Kg
componente X em K gm?
componente Y em Kgm?
componente Z em K gm?
componente XZ em K gm?
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Tabela C.3: Limites dos Atuadores - AqVS.

minimo | maximo
Uthr O 1
Ueley | -0,3491 | 0,3491

Tabela C.4: Erros mdzimos das varidveis de controle - AqVS.

H 20 m
6 | 0,1745 rad
Vo 4 m/s

Tabela C.5: Coeficientes Aerodinamicos - AqVS.

Cp, = 0,0
Crem., = 3,78
Cy = -0,19

Cp, = 0,44
OLEHU’CICV

= 2,68

Tabela C.6: Tazas Mdzimas de Variagao das Varidveis (por sequndo) - AqVS.

superficies de controle | 1,042
Uthy 170
0 1,0

Tabela C.7: Limites das Varidveis de Controle - AqVS.

minimo

MmAaximo

0

-0,1745

0,1745

¢

A Saturacao da agao integral é de 80% em relagao a saida maxima de

cada variavel de controle.
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0 o
V (m/s) Uy (%)
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(e) Q(uthr,VT).

Figura C.1: Tabelas Aerodinamicas - AqVS.

C.2 Modelo Nominal Linearizado

Teg = [0,0 0,0 750,0 0,0 —0,0346 0,0 15,99 0,0 —0,5538 0,0 0,0 O,O]T.
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Ueq = [0,0218 0,0 0,0 0,3487]".

Yeq = [750,0 0,0424 0,0 0,0 0,0 16,0]".

As matrizes que descrevem a representacao em espaco de estados do sis-

tema estao descritas abaixo. Excluiu-se os estados py, pg, ¢, ¥, V, P e

R.

0,0 16,0  —0,0346
0,0 0,0 0,0
Ay = | 0,000033 —9,.80 —0,1655
0,000957 0,339 —1,726
0,0 00  —0,15

100 0
Co=1010 0
00 0.

999 —0,0346 O

0,0
1,0
0,487 |, By =
13,23
—6,588
0,0 0,0
. Do= |00 00
0,0 0,0

0,0 0,0
0,0 0,0
—0,822 1,735
—415 0,192
—99,23 0,459

O Autovalores da matriz dinamica de malha aberta nominal (Aj) sdo
dados por: -0,0001627, -10,36 + 5,664i, -10,36 - 5,664i, -0,04897 + 0.52i e

-0,04897 - 0,52i.
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Aeronave AeroSonde

D.1 Parametros

do Modelo

Tabela D.1: Parametros Geométricos - AeroSonde.

Sw = 0,55
b = 2,8956
c=0,19

7.y = [0,156 0 0]
Frero = [0,1425 0 0]
7:’motor = [0723 0 O]

drea da asa em m?

envergadura da asa em m

corda média em m

posicao do centro de gravidade em m
posicao do centro aerodinamico em m
posicao do motor m

Tabela D.2: Massa e componentes da matriz de inércia - AeroSonde.

m = 8,5

Jr = 0,7795
Jy = 1,122
J, = 1,752
Jp, = -0,1211

massa total da aeronave em Kg
componente X em K gm?
componente Y em K gm?
componente Z em K gm?
componente XZ em K gm?

Tabela D.3: Limites dos Atuadores - AeroSonde.

minimo | maximo

Uthr

0,1 1

Uelev

-0,2618 | 0,2618

Uail

-0,3491 | 0,3491

Urud

-0,3491 | 0,3491
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Tabela D.4: Erros mdximos das varidveis de controle - AeroSonde.

H 20 m
6 | 0,1745 rad
¢ | 0,3491 rad
1% 30°
Yace | 10 m/s2
Vo 4 m/s

Tabela D.5: Coeficientes Aerodindmicos - AeroSonde.

Cp, = 0,0434

Cp, = -

Cp,,,.. = 0,0135

Cp,., = 0,0302

Cp,.. = 0,0303

Cy, = -0,83

Cy, = -0,075

Cy, 0,1914
Urud )

Cy, = 0,0

Cy, = 0,0

Cr, = 0,23

Cy. = 5,6106

CYL“elev - 0’13

Cr, = 1,9724

Cy, = 7,9543

Cy, = 0,13
G, = -0,1695
i, = 0,0024
Cy, = -0,5051
Cy,, = 0,2519
Cpny = 0,135
Cpn, = -2,7397
Con,,. = -0,9918
Cpn, = -10,3796
Crny = -38,2067
Cpy = 0,0726
Ch,.. = 0,0108
Ch,.. = -0,0693
Cpp = -0,069
C,, = -0,0946

Tabela D.6: Tazas Mdzimas de Variagao das Varidveis (por sequndo) - AeroSonde.

superficies de controle

1,042

Uthr

1,0

7

1,0

¢

0,5236
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Tabela D.7: Limites das Varidveis de Controle - AeroSonde.

minimo | maximo
0 | -0,1745 | 0,1745
¢ | -0,3491 | 0,3491

A forga de tragao da aeronave foi simplificada em relagao a equagao (3.37),

sendo dada por:

em que Fr__ ¢ a forga de tragdo maxima com o valor de 19 N.

Fr = Fr, . Uy,

A Saturagao da acao integral é de 80% em relacao a saida maxima de

cada variavel de controle.

D.2 Modelo Nominal Linearizado

Zeq = [0,0 0,0 200,0 0,0 0,0424 0,0 22,98 0,0 0,98 0,0 0,0 0,0]".
Ueg = [0,0531 0,0 0,0 0,4216]"".
Yeq = [200,0 0,0424 0,0 0,0 0,0 23,0]"".

As matrizes que descrevem a representacao em espaco de estados do sis-

tema estao descritas abaixo. Excluiu-se os estados py e pg.

0,0
0,0
0,0
0,0
0,0
0,0
0,0
0,0
0,0
0,0

0,0
0,0
0,0
0,0
0,0
9,8
0,0
0,0
0,0
0,0

23,0
0,0
0,0
0,0
-9.8
0,0
—0,42
0,0
0,0
0,0

0,0
0,0
0,0
0,0
0,0
0,0
0,0
0,0
0,0
0,0

0,042
0,0

0,0

0,0
—0,067
0,0
—0,638
0,0
0,128
0,0

0,0

0,0

0,0

0,0

0,0
—0,783
0,0
—3,575
0,0
0,614

—0,999 0,0

0,0 1,0

0,0 0,0

0,0 0,0
0,568 0,0

0,0 0,975
~5,07 0,0

0,0 —21,07
—3,007 0,0

0,0 —2.71

0,0

0,0

1,0

0,0
—0,956
0,0
22,3
0,0
—4,6
0,0

0,0
0,042
0,0
1,001
0,0
~22.98
0,0
10,14
0,0
~1,02
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1,0
0,0
0,0
0,0
0,0
0,0

00:

O Autovalores da matriz dinamica longitudinal de malha aberta nomi-
nal sao dados por: 0,0, -4,836+8,2i, -4,836-8,2i, -0,0339+0,5256i e -0,0339-

0,52561.

O Autovalores da matriz dinamica latero-direcional de malha aberta no-

By =

0,0
0,0
1,0
~2.43
0,0
0,0

0,0 0,0 0,0 0,0
0,0 0,0 0,0 0,0
0,0 0,0 0,0 0,0
0,0 0,0 0,0 0,0
0,20 0,0 0,0 2,24
0,0 ~154 394 00
—2,68 0,0 0,0 0,0
0,0 ~110,79 —1,53 0,0
—29,08 0,0 0,0 0,0
0,0 —4,64 1987 0,0 |
00 00 00 00 00 00
1.0 00 00 00 00 00
00 00 00 00 00 00
0,0 57,30 0,0 249 00 0,0
00 00 00 00 00 00
0,0 0,0 0,999 0,0 0,042 0,0

[ 0,0 00 0,0 0,0 ]

0,0 0,0 0,0 0,0

0,0 0,0 0,0 0,0
Do = 0,0 0,0 0,0 0,0

0,0 0,0 0,0 0,0

0,0 0,0 0,0 0,0

0,0
0,0
0,0
0,0
0,0
0,0

minal sao dados por: -20,17, -1,384-5,2551 , -1,38 - 5,255i, 0,058.

0,0
0,0
0,0
0,0
1,0
0,0




Apéndice E

Avaliacoes do Conservadorismo
na Analise de Estabilidade no
Dominio da Frequéencia

Neste apéndice serao apresentadas as limitacoes na utilizacao da analise
de estabilidade robusta linear local no dominio da frequéncia via LFT e p para
o modelo da aeronave AqVS; e o conservadorismo das solugoes encontradas
para o modelo da aeronave AeroSonde.

E.1 Aeronave AqVS

Para a avaliacao da estabilidade robusta no dominio da frequéncia foram
consideradas que as incertezas paramétricas descritas na tabela 5.1 possuem
como valores percentuais de apenas 1%. Para o modelo longitudinal da ae-
ronave AeroSonde, a Funcao de Ponderagao Wy é dada por:

0 Wy

Wr, 0
Wy = .

Ap6s a execugao do procedimento de LMIs dado pela equagao (2.9), foram
obtidas os seguintes filtros de 2° ordem que compoem a matriz Wo:

. _ 0:255” 40,475 + 0,048 | 1,43s% 42,605 + 0,25
70,8182 + 0.84s + 0,20 70,5352 4 0,735 + 0,18

Na Figura E.1 sao mostrados os piores casos de erro das magnitudes entre
os modelos incertos e nominal para cada frequéncia avaliada dentro de uma
faixa e os filtros de 2° ordem projetados para englobar estes erros.

Para que condigao de estabilidade robusta dada pela equacao (2.17) seja
obtida, é necesséario que, pelo menos, o ganho em estado estacionario de Wr,
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Bode Diagram

Bode Diagram
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Figura E.1: Elementos que compoem a Func¢do de Pondera¢cao Wr para a aeronave

AqVSs.

e Wr, sejam menores do que 1. O que nao ocorre com o filtro de 2° ordem
obtido para Wr,. Isto porque, se o sistema estd bem controlado T'(s) ~ I.
Desta forma, nao é possivel obter um controlador que satisfaca a condicao
dada pela equagao (2.17):

pua, Wr(s)T'(s)) < 1, Yw.
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E.2 Aeronave Aerosonde

Para a avaliacao da estabilidade robusta no dominio da frequéncia fo-
ram consideradas as incertezas paramétricas descritas na tabela 5.5. Para o
modelo da aeronave AeroSonde, a Funcao de Ponderagao Wr é dada por:

Wr, 0 0
0 0 W

Ap6s a execugao do procedimento de LMIs dado pela equagao (2.9), foram
obtidas os seguintes filtros de 2° ordem que compoem a matriz Wo:

B 0,295 4+ 1,36s + 0,13 0,145 4+ 4,40s + 4,61

W, = - :
BT 11482+ 1,905 + 0,44 70,8582 + 11,565 + 33,17

~0,29s% + 1,325 + 0,11
1,612 41,5554+ 0,36°

Na Figura E.2 sao mostrados os piores casos de erro das magnitudes entre

Wr,

os modelos incertos e nominal para cada frequéncia avaliada dentro de uma
faixa e os filtros de 2° ordem projetados para englobar estes erros.
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Bode Diagram

— — — magnitude do maior erro

Magnitude (d8)

Frequency (rad/s)

Funcao de Ponderacao Wr,.

10 10° 10 10° 10 10° 10°

Bode Diagram

— — — magnitude do maior erro

Magnitude (d8)

30

Frequency (radls)

(b) Funcao de Ponderagao Wr,.

Bode Diagram

Magnitude (dB)

— — — magnitude do maior erro

10° 10 10"

Frequency (rad/s)

(¢) Funcdo de Ponderagao Wr,.

10° 107 10 10° 10 10° 10°

Figura E.2: Elementos que compoem a Func¢do de Pondera¢cao Wr para a aeronave

Aerosonde.

Com a obtengao da Funcao de Ponderagao Wr, foi executado o proce-
dimento de sintonia para as malhas internas da aeronave AeroSonde. Na
Figura E.3 esta mostrada a comparacao entre as curvas de Pareto geradas
via analise de estabilidade robusta no dominio da frequéncia e no tempo.
Nota-se que todas as solucoes encontradas utilizando a abordagem no do-
minio da frequéncia sao dominadas pelas solugoes encontradas utilizando a

abordagem no dominio do tempo.
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PARETO
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Figura E.3: Comparacao entre as curvas de Pareto geradas via diferentes aborda-
gens de andlise da estabilidade robusta do sistema.
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Conversao dos Parametros PID

para as Unidades do Sistema
MicroPilot

O sistema MicroPilot trabalha com unidades diferentes das adotadas pelo
Sistema Internacional de Medidas nas malhas de controle. Abaixo, estao
listadas as principais diferencas:

e A varidvel g, tem como valor méximo 32767 que corresponde a 100%
de motor e valor minimo 0 que corresponde a 0% de motor;

e A unidade de distancia é dada em pés. Sendo a altitude expressa em
pés x -8 e a velocidade em pés/s;

e As varidveis que possuem as unidades em radianos sao multiplicadas
por 1024;

e As variaveis que possuem unidades de aceleracao sao expressas por G
x 100, em que G é a aceleracao da gravidade;

e As varidveis que possuem unidades de graus sao multiplicadas por 100;

e As superficies de controle u,;, Urg € Uecey POSSUem como faixa de atu-
acao + 32767 que correspondem aos limites minimos e maximos confi-
gurados. Estas superficies de controle sao deslocadas por servosmeca-
nismos que possuem faixa de operacao de + 0,9 rad. Caso os limites
configurados para atuagao dos servos sejam menores do que a faixa
de operacao, deve ser realizada a reducao dos limites. Nas férmulas
de conversao, isto é realizado através das variaveis percg, pPercee, €

PETCruyq-

Além disso, o sistema MicroPilot trabalha apenas com operacoes ma-
tematicas de inteiros nas malhas de controle. Desta forma, os ganhos dos
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controladores PID devem ser multiplicados pelos respectivos deslocamentos
de bits que ocorrerao em cada calculo das acoes de controle. Nas férmulas
de conversoes, os termos 2% sao os fatores divisores presentes nas malhas de
controle, em que o valor de x é especifico para cada ganho dos controladores
PID.

As conversoes dos ganhos dos controladores PID obtidos via metodologia
desenvolvida nesta dissertagao para o sistema MicroPilot sao apresentadas
abaixo.

A conversao da malha de controle ¢ com atuacao na superficie de controle
U,y € dada por:

" K, x 2'% x 32767 '
Fo — 0,9 X percq; x 1024’
K (K¢, /T1,) x 215 % 32767
1670,9 x percgy x 1024 x 30
Ke, x Tp, x 2% x 32767

Kn =
De 0,9 X percq; x 1024

(F.1)

A conversao da malha de controle xy que é responsavel pela geracao de refe-
réncias para a malha ¢ é dada por:

Ke, x 21 x 1024

Kpy = 100 ’
Ke, x Tp, x 2'°% x 1024
Kpy = 100 '

(F.2)

A conversao da malha de controle V; com atuacao na poténcia do motor wy,,
configuracao de controle PAMV | é dada por:

 Keyy X 2° X 32767 x 0,3048

KPVT 1 9
(Keyy/Trp) % 25 x 32767 x 0,3048

Kiyr = 1x5 ;
K x 22 x 32767 x 0,3048

Ky = 1x8 '

(F.3)
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A conversao da malha de controle H com atuacao na poténcia do motor uyy,,
configuracao de controle PVMA, é dada por:

Keyy % 2° x 32767 % 0,3048

KPH - 8 Y
(Key, /Tr,) % 2° x 32767 x 0,3048
Kiy = 8x5 ;

(F.4)

A conversao da malha de controle # com atuacao na superficie de controle
Ueley ¢ dada por:

K, x 29 x 32767
KPg = ]

0,9 X percee, x 1024
Ko (K¢, /Ty,) x 21 x 32767 ‘
fo = 0,9 X percee, x 1024 x 30’

K¢, x Tp, x 21 x 32767
Kp, = ;

0,9 X percee, x 1024
Kp x 210 x 32767

0,9 X percee, x 1024

KEMP =

(F.5)

A conversao da malha de controle H que é responsavel pela geracao de refe-
réncias para a malha 6, configuracao de controle PAMV, é dada por:

Ko, % 219 x 1024 x 0,3048
Kp, = ;

H
8
(K, /Try) 2 x 1024 x 0,3048
Ky, = ;
8 X5
Ko, x Tp,, x 21° x 1024 x 0,3048
Kp, = 5 .

(F.6)
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A conversao da malha de controle Vy que é responsavel pela geracao de
referéncias para a malha 6, configuracao de controle PAMV, é dada por:

Ky, x 219 %1024 % 0,3048

KPVT 1 )
(Keyy/Trp) % 219 x 1024 x 0,3048

Kir = 1x5 ;
Keyp X Ty, % 28 x 1024 x 0,3048

Kp,, = )

1
(F.7)

A conversao da malha de controle y,.. com atuacao na superficie de controle
Uraa € dada por:

Ke,,.. X 2° x 32767 x G
Kp,,. = . )
yaee 0,9 X percy.qg x 100
 (Keyaee/T1yeee) X 28 x 32767 x G-
fvace ™ 770 9 X percrug x 100 x 30
K, - KCyee X TD,ypee X 27 X 32767 x G

0,9 x percy,qg x 100 x 5
KRMP = KR X 214.
(F.8)



