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Aratjo, M. A. CONTROLE POR MODOS DESLIZANTES DE QUADCOPTERO COM
CARGA SUSPENSA POR CABO PARA TRAJETORIAS BASEADAS NA PROPRIEDADE DE
PLANICIDADE DIFERENCIAL DO SISTEMA E INPUT SHAPING. 105 f. Dissertagdo de
Mestrado, Universidade Federal de Uberlandia, Uberlandia.

Resumo

No contexto de alta de demanda por aeronaves autdbnomas em aplicagdes de transporte de
carga, este trabalho apresenta uma solu¢do de controle e geragdo de trajetoria para o sistema
quadcoptero com carga suspensa por cabo no intuito de controlar a posi¢do da aeronave ao mesmo
tempo que reduzir o balanco da carga. Primeiramente, desenvolve-se um modelo dinamico do
sistema com os métodos de Newon-Euler e Euler-Lagrange, separando-o em duas partes: um
subsistema totalmente atuado associado a altitude e angulo de guinada da aeronave e um subsistema
sub-atuado com as outras varidveis que descrevem o estado da aeronave. Cada subsistema ¢
controlado por um controlador por modos deslizantes que ¢ demonstrado ser estavel no sentido de
Lyapunov na tarefa de conduzir os subsistemas até as superficies deslizantes e manté-los nesta
condi¢do. E demonstrado pelo critério de estabilidade Routh-Hurwitz que as variaveis deslizantes
associadas ao subsistema sub-atuado sdo localmente estaveis dadas restricdes obtidas para os
parametros de controle que facilitam o processo de ajuste. Finalmente, propde-se uma nova
configuragdo de geragdo de trajetoria para conter o balango da carga que consiste em definir uma
trajetdria polinomial para a carga, aplicar input shaping a esta entrada e entdo calcular o estado
desejado da aeronave fazendo-se uso da propriedade de planicidade diferencial do sistema. Testa-
se o controlador juntamente com o gerador de trajetorias em simulacao para uma trajetdria ponto a
ponto e diferentes duragdes. O controlador ¢ eficaz ao controlar o estado da aeronave mesmo
quando nao se aplica nenhum tratamento a referéncia de entrada e o gerador de trajetorias promove
redugdo significativa do balango da carga. Porém, as trajetorias obtidas para a aeronave por meio
do modelo diferencialmente plano tornam-se proibitivas para o controlador a partir de certos limites
de velocidade e aceleragao de referéncia para os quais a solucdo alternativa de apenas aplicar input

shaping a trajetoéria da aeronave apresenta desempenho razoavel.

Palavras Chave: controle por modos deslizantes, sistema diferencialmente plano,

moldagem de entrada, sistemas sub-atuados, transporte de carga aéreo.



v

Araujo, M. A. Sliding Mode Control of a Quadrotor with a Suspended Load for
Trajectories based on the Differential Flatness Property of the System and Input Shaping.
105 p. M. Sc. Dissertation, Federal University of Uberlandia, Uberlandia.

Abstract

In the context of high demand for autonomous aircrafts in cargo transport applications, this
work presents a motion control and trajectory generation solution for a system composed of a
quadrotor with a cable-suspended load that aims to control the aircraft position and reduce the load
swing. First, the dynamic model of the system is derived using the Newton-Euler and Euler-
Lagrange methods and divided into two parts: a fully actuated subsystem associated with the robot
altitude and yaw angle, and an underactuated subsystem associated with the other state variables
of the quadrotor. Each subsystem is controlled by a sliding mode controller which is proved to be
stable in Lyapunov's sense for the task of driving the system to the sliding surfaces and staying on
them. It is demonstrated by the Routh-Hurwitz stability criterion that the sliding surfaces associated
with the underactuated subsystem are locally stable given some constraint rules obtained for the
control parameters that make the tuning process easier. Finally, a new trajectory generation
structure is proposed to suppress the load balance which consists on build a polynomial trajectory
for the load, apply input shaping on it and compute the desired state of the aircraft by making use
of the differential flatness property of the system. The controller is tested together with the designed
trajectory generator in simulation for a point-to-point trajectory and for different durations. The
controller is effective in controlling the aircraft state even when no filter is applied to the input
reference and the trajectory generator greatly reduces the load swing. However, the aircraft
trajectory obtained by the differentially flat model becomes prohibitive for the controller when the
reference speed and acceleration reach certain limits for which the alternative solution of only

applying input shaping to the aircraft trajectory presents moderate performance.

Keywords: sliding mode control, differentially flat systems, input shaping,

underactuated systems, aerial load transportation
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CAPITULO 1

INTRODUCAO

O desenvolvimento de Veiculos Aéreos Nao Tripulados (VANTS), também chamados de
drones, tem tido muito destaque em pesquisas no meio académico e empresarial nos tltimos anos.
Em comparagao aos veiculos aéreos tripulados, os VANTSs eliminam o risco ao piloto, promovem
reducdo de tamanho e custo, possuindo uma vasta gama de aplicacdes. Drones sdo utilizados para
monitoramento de trafego de veiculos, inspecao de linhas de transmissdo, sensoriamento remoto e
pulverizacdo agricola por exemplo (VALAVANIS; VACHTSEVANOS, 2015).

Porém, pesquisas mais recentes t€ém se voltado a realizar tarefas cada vez mais complexas.
Segundo Ding et al. (2018), um dos ramos de pesquisa com drones que tem crescido
significativamente nos ultimos anos ¢ o da manipulacdo aérea, em que a aeronave interage
fisicamente com o ambiente. Esta drea envolve diversas aplicagdes, como transporte de carga,
constru¢do e inspe¢do por contato. Além de apresentar grande potencial de aplicagdes, este
problema atrai o interesse de pesquisadores pelo desafio de engenharia envolvido especialmente
nas areas de modelagem e controle.

Neste contexto, em alinhamento com estado da arte em controle e robdtica aérea, o presente
trabalho propde realizar o controle de aeronaves do tipo multi-rotor no transporte de carga suspensa

por cabo.

1.1 Motivacao e Aplicagoes

Atualmente, helicopteros equipados com elementos de igamento de cargas sdo utilizados em
muitas aplicagdes, como para transportar madeira em regides de extragao de dificil acesso terrestre
(Figura 1.1-a), para coletar e lancar 4gua em missdes de combate a incéndios (Figura 1.1-b) e para
manipular grandes estruturas (Figura 1.1-c), como torres de transmissdao (VARGAS MORENO,
2017; PDG Aviation Services, 2018).
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(c)

Figura 1.1 - Aplicacdes de transporte de carga suspensa por helicoptero. (a) transporte de madeira',

(b) combate a incéndios? e (c) transporte de torres de transmissido”.

Porém, realizar este tipo de operacdo pode ser muito desafiante e perigoso, visto que o
balango da carga altera significativamente as caracteristicas de voo do helicoptero, conferindo risco
ao piloto, aos equipamentos e ao entorno. Portanto, existe um interesse significativo da industria
aeronautica por tecnologias que enfrentam desafio de operar aeronaves com carga suspensa por
cabo com mais seguranca e precisdo (BISGAARD; LA COUR-HARBO; DIMON BENDTSEN,
2010).

A utilizagdo de aeronaves autdbnomas também viabiliza o transporte aéreo de cargas menores
(Figura 1.2-a), podendo ser explorado para entregas a domicilio, envio de suprimentos para regides
de dificil acesso em situagdes de desastres (FAUST et al., 2017), resgate de pessoas e animais em

situacdes de risco, langamento de robds de exploracdo em areas remotas por exemplo.

' Disponivel em: http://www.capitalpress.com/Oregon/20151118/helicopters-cleared-for-christmas-tree-

harvest. Acesso em: 17 ago. 2018

2 Disponivel em: https://br.pinterest.com/pin/863213453549609958/. Acesso em: 17 ago. 2018.

3 Disponivel em: https://www.tdworld.com/transmission/bc-hydro-delivers-power-and-progress. Acesso em:
17 ago. 2018.



http://www.capitalpress.com/Oregon/20151118/helicopters-cleared-for-christmas-tree-harvest
http://www.capitalpress.com/Oregon/20151118/helicopters-cleared-for-christmas-tree-harvest
https://br.pinterest.com/pin/863213453549609958/
https://www.tdworld.com/transmission/bc-hydro-delivers-power-and-progress

13

(@) (c)

Figura 1.2 - Aplicagdes especificas de drone com carga suspensa por cabo. (a) transporte de
suprimentos (FAUST et al., 2017), (b) detec¢do de minas (BISGAARD, 2008) e (c) coleta de
amostras de agua (ORE et al., 2015).

Além de servir para transporte de carga em geral, este sistema pode ter utilidades especificas.
Por exemplo, Bisgaard (2008) desenvolve uma solucao de controle completa de um helicoptero na
manipulagdo de equipamento de localiza¢do de minas (Figura 1.2-b). A aeronave mantém o aparato
estabilizado proximo ao chdo, eliminando o risco de explosdo e aumentando a velocidade da
operacdo. Drones com cabos sdo usados para coletar amostras de 4gua para analise em rios e lagos,
como mostra a Figura 1.2-c). Assim, elimina-se a necessidade de mobilizacdo de equipes com
barcos, reduzindo custo, aumentando a agilidade e seguranca da operagdo (ORE et al., 2015).

Alternativamente, pode-se transportar cargas utilizando-se garras, porém a inércia adicional
da carga confere respostas mais lentas para mudangas na orientacdo da aeronave. A configuragao
com cabo mantém a agilidade de rotacdo da aeronave e a habilidade de transportar carga
(SREENATH; MICHAEL; KUMAR, 2013). Por outro lado, a carga suspensa agrega mais
complexidade ao sistema, apresentando movimento que ndo ¢ diretamente controlado e que ¢
sensivel a disturbios externos, provocando perturbacdes significativas na dinamica da aeronave.
Dessa forma, faz-se necessario o desenvolvimento de controladores especializados que consideram

este acoplamento dinamico para produzir movimentos desejados para o conjunto drone e carga.



1.2 Trabalhos Relacionados
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Na ultima década, a comunidade académica tem demonstrado interesse significativo pelo

tema proposto. Inspirado nos estudos de controle de pontes rolantes feito por Qian e Yi (2015) e

Ramli et al. p. 20 (2017), classifica-se as estratégias de controle de drones com carga suspensa por

cabo em duas categorias: malha aberta e malha fechada, como apresenta a Tabela 1.1.

Tabela 1.1 - Técnicas de controle aplicadas ao sistema drone com carga suspensa por cabo.

Categoria Estratégia Referéncias
(BISGAARD; COUR-HARBO; BENDTSEN,
Input Shaping 2008; KLAUSEN; FOSSEN; JOHANSEN, 2015,
2017)
Otimizacdo de trajetOria - programacao | p 1 Nk O: FIERRO; CRUZ, 2012)
Malha |dindmica
Aberta | Geragio de trajetéria por agente
inteligente obtido com aprendizado por | (FAUST et al., 2013, 2017)
reforco
Geragdo de trajetoria baseada na|(SREENATH; LEE; KUMAR, 2013; SREENATH;
planicidade diferencial do sistema MICHAEL; KUMAR, 2013)
Backstepping (KLAUSEN; FOSSEN; JOHANSEN, 2015, 2017)
Controle por modos deslizantes )
(Sliding Mode Control — SMC) (KUI et al., 2017; ZHOU et al., 2016)
Controle baseado em passividade (GUERRERQO et al., 2015a, 2015b; GUERRERO-
(Model Based Control, — MPC) SANCHEZ et al., 2017)
(DE ALMEIDA; RAFFO, 2015; PIZETTA,;
Feedback Linearization BRANDAO; SARCINELLI-FILHO, 2015; SADR;
MOOSAVIAN; ZARAFSHAN, 2014)
Malha
Fechada | Controle 6timo baseado em Regulador | (CROUSAZ; FARSHIDIAN; BUCHLI, 2014;
Linear Quadratico CROUSAZ et al., 2015)
Controle preditivo baseado em modelo | (ALEXIS et al., 2016; NOTTER et al., 2016;
(Model Predictive Control — MPC) SANTOS et al., 2017; ZURN et al., 2016)
(RAFFO; ALMEIDA, 2016; REGO; RAFFO, 2016,
H»/Hoo
2019)
(GOODARZI; LEE; LEE, 2014; KOTARU; WU;
Controle Geométrico SREENATH, 2017; SREENATH; LEE; KUMAR,
2013; SREENATH; MICHAEL; KUMAR, 2013)
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Apesar da separagdo apresentada, muitas vezes as solugdes nao sao aplicadas isoladamente.
Muitos trabalhos agregam diferentes técnicas de malha aberta e malha fechada, como também sera

feito neste trabalho.

1.2.1 Controle em malha aberta

As técnicas de controle de malha aberta atuam na modificacdo do sinal de referéncia com
base em informacgdes prévias do comportamento do sistema sem fazer uso de informacdes
realimentadas por sensores. Dentre as técnicas exploradas para este sistema, estdo: input shaping,
otimizagdo de trajetoria, aprendizado por refor¢co e método analitico com base na defini¢ao de
sistema diferencialmente plano.

Input shaping se baseia na ideia de provocar oscilagdes transientes no sistema e cancela-las
logo em seguida através da inser¢do de uma entrada que produziria uma oscilacdo oposta. Isso ¢
feito através da convolugdo do sinal de referéncia com sinais impulsivos adequadamente
selecionados com base na frequéncia natural do sistema (QIAN; Y1, 2015). Diversos trabalhos
(BISGAARD; COUR-HARBO; BENDTSEN, 2008; KLAUSEN; FOSSEN; JOHANSEN, 2015,
2017) aplicam este filtro em trajetorias definidas para a aeronave e o balango resultante da carga ¢
reduzido substancialmente comparado a quando ndo se aplica o filtro, utilizando-se apenas
estratégias de controle em malha fechada. A Figura 1.3 exemplifica um resultado em simulacao

que demonstra o efeito do input shaping combinado com um controlador backstepping.

-0.5 4

0.5 §

0.5 0.5

Y X

Figura 1.3 — Simulag¢do do sistema com controlador backstepping quando se utiliza (laranja) e ndo

utiliza (azul) input shaping (Fonte: KLAUSEN; FOSSEN; JOHANSEN, 2015).
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Palunko; Fierro; Cruz (2012) aplicam procedimento de otimizagdo offline por programagao
dinamica para determinar trajetérias de referéncia para o drone que, com base em fungdes custo
obtidas sobre a resposta de um modelo linearizado e discreto do sistema, visam minimizar
oscilagdes da resposta. Faust et al. (2013, 2017) desenvolvem um gerador de trajetorias sem
oscilagdo por meio de um algoritmo de aprendizado por reforco iterativo de valor aproximado, de
modo que a politica inferida se estende a dominios além da situacao de treinamento, sendo robusto
a ruidos e incertezas no modelo.

Sreenath; Lee; Kumar (2013) e Sreenath; Michael; Kumar (2013) demonstram que o sistema
do drone com carga suspensa ¢ diferencialmente plano, de forma que o estado da aeronave e os
esfor¢os de entrada podem ser completamente determinados se conhecidos o estado da carga e o
angulo de guinada da aeronave até determinada derivada. A Figura 1.4 apresenta um exemplo de

trajetorias definidas com base nesta propriedade.

ym > x(m)

Figura 1.4 — Tlustracdo de trajetéria do drone calculada por meio da propriedade de planicidade
diferencial do sistema a partir de uma trajetoria circular definida para a carga (Fonte: SREENATH;

MICHAEL; KUMAR, 2013).

Com isso, constroem um problema de otimizacao para determinar trajetorias para a carga que
minimizem a intensidade da quarta derivada da posi¢ao da aeronave (snap) resultando em curvas

factiveis de serem realizadas.
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1.2.2 Controle em Malha Fechada

Visto que o sistema ¢ ndo linear, grande parte das solugdes de controle sdo baseadas em
ferramentas de andlise de sistemas nao lineares, como no critério de estabilidade de Lyapunov. Por
exemplo, Klausen; Fossen; Johansen (2015, 2017) desenvolvem um controlador backstepping que
garante cumprimento de trajetorias arbitrarias independentemente do movimento do péndulo,
demonstrando que o ponto de equilibrio ¢ globalmente e assintoticamente estavel. Kui et al. (2017)
implementam um controlador por modos deslizantes para a posi¢ao em cascata com outro para a
orientacdo da aeronave, apresentando robustez contra disturbios externos ocasionados por rajadas
de vento. Zhou et al. (2016) também desenvolvem um controlador por modos deslizantes para a
posicdo da aeronave, mas em cascata a um controlador proporcional derivativo para a orientagao.

Guerrero et al. (2015a, 2015b, 2017a) desenvolvem um controlador com base no principio
de passividade, em que descrevem a dinamica do sistema utilizando o formalismo de Hamilton e
projetam as entradas para moldar o comportamento da energia do sistema, injetando amortecimento
ao mesmo. Demonstram que a solucdo ¢ capaz de controlar o sistema de um ponto a outro mantendo
balang¢o da carga reduzido na presenca de incerteza de pardmetros e sem a necessidade de medir a
posi¢do da carga diretamente, uma vez que a lei de controle ndao depende dela.

Outra técnica comumente aplicada a sistemas ndo lineares ja exploradas no contexto de
controle de drone com carga suspensa por cabo ¢ a linearizagdo da realimentacdo (do inglés,
feedback linearization). Por exemplo, Pizetta; Brandao; Sarcinelli (2015) aplicam linearizagao da
realimentagdo parcial, em que a dinamica da carga ¢ considerada um distirbio modelado, de forma
a estabilizar o estado da aeronave, mas sem garantir a reducao da oscilagdo da carga.

Muitas solugdes existentes expressam o problema de controle como um problema de
otimizagdo. Por exemplo, Crousaz; Farshidian; Buchli (2014) e Crousaz et al. (2015) resolvem
problemas linear-quadraticos sobre o modelo do sistema linearizado em torno dos pontos da
trajetoria de referéncia e uma fungdo custo, repetindo esta iteracdo multiplas vezes de forma a
otimizar a trajetdria e o controlador de malha fechada simultaneamente no cumprimento de uma
tarefa especifica. O modelo desenvolvido considera os momentos em que o cabo ¢ tensionado e
livre, demonstrando que o controlador ¢ capaz de controlar o sistema para passar o drone e a carga

por uma janela cuja altura ¢ menor do que a do conjunto, como ilustrado na Figura 1.5.
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Figura 1.5 - Ilustragdo da manobra de passar o conjunto quadcdptero e carga por uma janela de

dimensdes menores que o cabo (Fonte: CROUSAZ et. al., 2015).

Outros autores propdem diversas variagdes de controle preditivo baseado em modelo (do
inglés Model Predictive Control — MPC), que se baseia no principio de gerar entradas 6timas que
consideram o estado presente ¢ o comportamento predito do sistema em um horizonte finito
(ALEXIS et al., 2016; NOTTER et al., 2016; SANTOS et al., 2017; ZURN et al., 2016). Por
exemplo, Santos et al. (2017) desenvolvem um MPC que controla a posi¢do da carga e o angulo de
guinada da aeronave, que possui apenas dois rotores de angulacdo variavel (tiltrotor), como
ilustrado na Figura 1.6. Além de visar o cumprimento de trajetdrias da carga e estabilizar a
aeronave, a solugdo compensa incerteza de parametros, distirbios externos na carga e variagao do

comprimento do cabo e da massa da carga durante as manobras de decolagem e aterrissagem.

Figura 1.6 - Aeronave tiltrotor de duas hélices com carga suspensa (Fonte: SANTOS et. al., 2017).
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Rego; Raffo (2016, 2019) também controlam o sistema com a aeronave bi-rotor ilustrada na
Figura 1.6 sob a perspectiva de movimentagao da carga. Para isso, desenvolvem um controlador
H> / Ho de tempo discreto com restri¢ao de localizacao de polos com garantia de propriedades
impostas sobre a resposta no tempo e robusta a comportamentos dindmicos ndo modelados,
incerteza de parametros e disturbios externos.

Muitos autores também aplicam controle geométrico, que evita singularidades e definicdo de
coordenadas no sistema, sendo popular no controle de drones (sem carga) para executar manobras
agressivas (LEE; LEOK; MCCLAMROCH, 2010). Goodarzi; Lee; Lee (2014) consegue controlar
0 drone para realizar manobras ageis a0 mesmo tempo que estabiliza a posi¢ao do conjunto cabo e
carga, modelado como um brago de multiplas juntas em série. Sreenath; Lee; Kumar (2013);
Sreenath; Michael; Kumar (2013) ja propdem controle da posicdo da carga com trajetdrias

definidas com base na propriedade de planicidade diferencial do sistema.

1.3 Objetivo e Contribuicoes

Observa-se que o sistema em analise atende a diversas demandas da sociedade e apresenta
uma complexidade que desafia os pesquisadores da area de dindmica e controle. Existe uma
quantidade significativa de trabalhos recentes a respeito, porém observou-se que ainda ndo ha uma
solucao dominante e que hd muito espaco para explorar novas técnicas. Diante deste cenério, este
trabalho visa desenvolver uma nova solugdo que traz inovagdes principalmente na definicdo do
controlador de malha fechada e na estratégia de geracdo de trajetorias.

Basicamente, o presente trabalho aplica uma variagdo especifica da técnica de controle por
modos deslizantes para controlar a posicdo do drone compensando distirbios externos e os
ocasionados pela movimentacao da carga, juntamente com a combinagdo de duas técnicas de malha
aberta para mitigar a oscilacdo da carga: input shaping e geragdo de trajetéria com base na
propriedade de planicidade diferencial do sistema.

O controle por modos deslizantes (CMD) ja foi aplicado com sucesso significativo no
controle de drones sem carga e de pontes rolantes. Dois artigos recentes de revisdo sobre controle
de drones (MO; FARID, 2018; OZBEK; ONKOL;EFE, 2016) selecionam controladores com base
em modos deslizantes como um dos que possuem melhor custo-beneficio dentre as solugdes

analisadas e diversos trabalhos de revisao de controle de pontes rolantes apontam esta técnica com
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uma das principais para a aplicacdo (QIAN; YI, 2015; RAMLI et al., 2017). De modo geral, o
CMD se destaca pela simplicidade, baixo custo computacional e robustez contra distirbios
externos e incertezas no modelo, de modo que sua estabilidade geralmente ¢ demonstrada pelo
conceito de estabilidade de Lyapunov. A técnica também permite ser combinada com outros
métodos e aplicada para sistemas sub-atuados. Por outro lado, o CMD apresenta a desvantagem de
introduzir ruido em alta frequéncia na entrada que pode causar instabilidade do sistema, mas,
felizmente, existem diversas estratégias para contornar este efeito (SHTESSEL et al., 2013).

Apesar do sucesso nestas aplicagdes relacionadas, observou-se que esta técnica foi pouco
explorada na aplicagdo alvo deste trabalho. Encontrou-se apenas dois trabalhos que utilizam
controle por modos deslizantes diretamente (KUI et al., 2017; ZHOU et al., 2016). Ambos aplicam
a técnica com o intuito de controlar a posi¢ao do drone compensando os disturbios externos e os
causados pela oscilagdo da carga, porém, ndo visam a estabilizacdo desta.

Especificamente, a técnica de controle desenvolvida neste trabalho se baseia em Zheng;
Xiong; Luo (2014) e Xiong; Zheng (2014), que realizam o controle de um quadrotor sem carga.
Em comparagao a estes trabalhos de referéncia, a solugdo desenvolvida inova ao adicionar o efeito
da carga suspensa ao modelo, ao propor uma defini¢do alternativa as variaveis deslizantes e ao
desenvolver uma estratégia propria de determinacao dos parametros de controle para que o sistema
seja localmente estavel com base no critério estabilidade de Routh-Hurwitz.

Em relagdo a estratégia de geragdo de trajetodrias, o presente trabalho testa a aplicagdo de
input shaping em trajetorias polinomiais definidas para o drone e para carga. No caso em que se
define uma trajetoria para a carga, obtém-se a referéncia para o drone fazendo-se uso da
propriedade de planicidade diferencial do sistema. Demonstra-se que esta combinacdo ¢ uma
alternativa simples a estratégias elaboradas de otimizagdo para gerar trajetdorias para o drone que
sejam factiveis de serem seguidas pelo controlador. Nenhum trabalho que combina estas duas

técnicas para esta aplicacdo foi identificado.
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1.4 Estrutura do Documento

O presente trabalho se estrutura em seis capitulos:

e Capitulo I: presente secdo, em que se apresentou as motivagdes por tras da pesquisa, uma
breve revisao bibliografica e a apresentagcdo dos pontos de contribui¢do da pesquisa;

e Capitulo II: deducao do modelo dinamico do sistema por meio dos métodos de Newton-
Euler e Euler-Lagrange.

e Capitulo III: apresenta a solucdo de controle desenvolvida com detalhe no tratamento
com a natureza de sub-atua¢dao do sistema e na analise de estabilidade, apresentando
também uma verificagdo do comportamento do sistema controlado em simulagao;

e Capitulo I'V: discorre sobre as técnicas de geragdo de trajetdria com base na propriedade
de planicidade diferencial do sistema e input shaping para entdo apresentar a solugao
combinada proposta;

e Capitulo V: andlise do desempenho do controlador em simulagdo para diferentes
configuragdes de trajetoria, incluindo a nova combinagao proposta,

e Capitulo VI: compilacdo dos resultados e indicag@o de trabalhos futuros.



CAPITULO II

MODELO DINAMICO

Este capitulo apresenta o desenvolvimento do modelo dindmico do sistema que, em linhas
gerais, ¢ obtido por meio da aplicagdo as equagdes de Newton-Euler e Euler-Lagrange
(O’REILLY, 2008). Parte-se do entendimento da dindmica de um drone sem carga para entao
derivar as equagdes do sistema completo de modo que os efeitos da adicdo da carga fiquem

evidenciados.

2.1 Drone sem Carga

A Figura 2.1 esquematiza um quadcoptero, indicando os sistemas de coordenadas e os

esforgos aplicados ao mesmo.

Figura 2.1 - Representagdo esquematica de drone sem carga com indicagdo dos sistemas de

coordenadas, das for¢as e momentos aplicados, além do sentido de rotagdo das hélices.
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Como indicado na Figura 2.1, define-se um referencial inercial ; = [é,, €,,&,]| ¢ um ndo
inercial (ou do corpo) X, = [5,?,5;3,55] localizado no centro de massa da aeronave, assumido
coincidente ao centro geométrico. A sua posi¢cdo em relagao ao referencial inercial é representada
por 7 = [x,y,z]T, o vetor ¥ = [u, v, w]” representa a velocidade linear no referencial nio inercial
e o vetor @ = [p, q, 7] representa sua velocidade angular no referencial ndo inercial. A massa do
veiculo ¢ representada por M, enquanto d ¢ a distancia entre um rotor € o seu oposto, € g € a
aceleragdo gravitacional.

A orientacdo do veiculo ¢ definida pelos angulos de Euler 77 = [¢), 8,]7, também chamados
angulos de rolagem, arfagem e guinada, de modo que o sistema de coordenadas ndo inercial ¢
obtido por meio de trés rotacdes consecutivas em torno dos eixos z, y € x respectivamente. A
transformagdo de grandezas vetoriais definidas no referencial do corpo para o referencial inercial

¢ dada pela matriz de rotagio (APENDICE I - TRANSFORMACOES CINEMATICAS):

cosBOcosy singsinfcosy —cospsiny singsinf + cos ¢ sinf cosyP
R =|cosOsiny singsinfdsiny +cos¢pcosyp cos@sinfsiny —sing cosyp (2.1)
—sin6 sin¢ cos @ cos ¢ cos B
J& a transformagdo entre as velocidades angulares no referencial ndo inercial e a taxa de

variagio dos angulos de Euler é dada pela matriz de transformagdo (APENDICE I —

TRANSFORMACOES CINEMATICAS):

1 singtgh cosptgh

d.; 0 cos ¢ —sin ¢ p
9. - 0 sin ¢ cos ¢ [Zl (2.2)
v cos 6 cos @

Vale ressaltar que a matriz de transformacgao de velocidades angulares (Eq. 2.2) € singular
para g = + g Desse modo, toma-se como restrigdes para o modelo |8 < g Para manter simetria,
também se impde que |¢| < g

A Figura 2.1 também indica os principais esforcos existentes na aeronave. As principais

forcas atuantes no sistema sdo a forca peso —M gé, e as forgas de propulsdo dos rotores, indicadas

como F, F,, F5 e F,, aplicadas ao longo de é2. A forca de propulsio resultante é dada por:

P'Zb = Fl + F2 + F3 + F4 (23)
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F, = [0,0,FP]” (2.4)

A aeronave também sofre agdo de momento nos trés eixos: as for¢as de propulsao provocam
momentos em torno dos eixos &2 e 53’3 , enquanto o arrasto nas hélices, que atua contrario ao
movimento de rotagdo das mesmas, provoca momento em torno do eixo 2. Sendo d a distancia
entre um rotor € o seu oposto € 7; 0 momento de arrasto em cada hélice, o momento resultante na

aeronave ¢ dado por:

1) = d(F; — F3) (2.6)
=T T+ 13— T, 2.7)
N T

T, = [12,15,72] (2.8)

As forgas de propulsao e o torque nas hélices devido ao arrasto, por sua vez, sdo proporcionais

ao quadrado da velocidade de rotagao de cada hélice ();:

F; = k.02 (2.9)

7, = k02 (2.10)

As constantes k; e k,, dependem da densidade do ar, do raio, formato, nimero e geometria
das hélices, além dos coeficientes de arrasto e sustentacdo associados (PROUTY, 2001).

Dessa forma, o mapeamento da velocidade dos rotores (varidvel de comando aos
controladores dos motores) e os esfor¢os aplicados no drone, que serdo as entradas do controlador

a ser detalhado, ¢ dado por:

Uy FZ: ke, k. ki ke 1 (%

= _ uz _ Tx _ 0 dkt 0 _dkt Q%

U= Vus (T2 Tldke O —dke 0 (02 (2.1
Uy b kymm —km kam —kn 02

Ressalta-se que, visto este mapeamento direto entre a atuagdo dos rotores e a forga e momento

resultante na aeronave, toma-se o problema de controle até a definicao destes esforcos.
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Com isso, 0 modelo dinamico do quadcoptero é obtido aplicando-se as equagdes de Newton-
Euler. A dinamica translacional ¢ escrita no referencial inercial e obtida igualando-se a taxa de

varia¢ao do movimento linear a somatoéria das forgas externas:

d, . )
Z(M7) = > Foe (2.12)
M7 = RF, — Mgé, + F; + D (2.13)

Na Eq. (2.13), ﬁd refere-se a for¢a de arrasto translacional na aeronave, modelada como

proporcional a velocidade do drone (FREDDI; LANZON; LONGHI, 2011):

-

Fy = —[cet, cyy,c,2] (2.14)
Sendo ¢y, ¢y, € ¢, os coeficientes de arrasto translacional em cada diregao. BF refere-se aos

disturbios de forca ndo modelados. Isolando-se os termos de aceleragdo da Eq. (2.13), tem-se:

(.1 : o Cx

X = M(cosqf)sme cosy + sin p sinyP)u; — Vs +d,

1 c
<j}=M(cosd)sin@sinlp—sinqbcosd;)ul—Myy+dy (2.15)

. 1 cy .
Z=-y9 +M(cos¢0059)u1 —Mzz +d,

Na Eq. (2.15), dy, d,, e d, referem-se aos efeitos do disturbio Dy em cada componente da

aceleracao de translagao.
J4 a dinamica rotativa ¢ tomada no referencial do corpo e obtida igualando-se a taxa de

variacdo do momento angular a somatoria dos momentos externos:
d — —)b
ZUB) = Y (2.16)

16+ @ x (I&) =72 + D, (2.17)

Na Eq. (2.17), I ¢ a matriz de inércia do drone, dada por diag (Ix, 1y, IZ), de modo que a
aeronave € considerada simétrica e com o centro de massa coincidente com 0 seu centro

geométrico. A taxa de variagdo do momento angular inclui, além do termo da aceleragdo angular

(w_") e uma parcela referente a variagio da dire¢do do momento angular do drone (@ X I@). Ja os
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momentos externos incluem, além de 72 proveniente da Eq. (2.8) e os disturbios de momento nio

modelados (l—)}).

Isolando os termos de aceleracao da Eq. (2.17), tem-se:

(_h)
p=-2—Zqr+— u2+Dx
I L
I,—1 1
{q= (ZI—")pr+I—u3 + DY (2.18)
y y
7= (1 _I)pq+ uy + D?
\ L L *

Na perspectiva de controle, porém, trabalha-se com a taxa de variagcdo dos angulos de Euler
ﬁ , 0 que requer o uso da transformagado descrita na Eq. (2.2). Esta transformagao, por sua vez, gera
alta complexidade as equacdes, valendo a tomada de uma simplificacdo comumente feita na
literatura: [p,q,7] = [$,0,1], que é exata para o ponto de equilibrio em que ¢ =0 ¢ 6 = 0,

resultando-se em:

(. (,-L),.. 1

¢=M9¢+—u2+d¢
I I

. =L) .. 1

10 =—"——0P+us +dg (2.19)
Iy y

--_(x_y)

= I q§0+1u4+d¢

A fim de simplificar a notagdo do distarbio na Eq. (2.19), tornando-a mais conveniente para
uso do controlador, resume-se os termos de distarbio resultante nas aceleragdes como dg, dg € dy,.
Portanto, o0 modelo dindmico do drone sem carga pode ser resumido pela dinamica de
translagdo descrita no sistema de equacdes (2.15) e pela dinamica rotativa, descrita no sistema de

equacdes (2.19).

2.2 Drone com Carga Suspensa por Cabo

O modelo dindmico desenvolvido considera o drone como um corpo rigido e a carga como
uma massa pontual. A carga ¢ conectada ao centro de massa da aeronave por meio de um cabo de

massa desprezivel e assumido a estar sempre tensionado. Dessa forma, os efeitos eldsticos do cabo
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e a influéncia da carga na dinamica rotativa do drone sdo desprezadas, considerando-se apenas as
perturbacgdes de forca . Ressalta-se que estas consideragdes vao de acordo com grande parte dos
trabalhos relacionados encontrados na literatura (GUERRERO-SANCHEZ et al., 2017;
KLAUSEN; FOSSEN; JOHANSEN, 2017; SREENATH; MICHAEL; KUMAR, 2013).

A Figura 2.2 ilustra o sistema indicando os elementos adicionais ao sistema composto apenas

pelo drone.

Figura 2.2 - Representacdo esquematica do drone com carga suspensa por cabo, indicando os

referenciais, a posi¢do da carga, além da forca de tracdo do cabo e o peso da carga.

A posigio da carga é representada por 7, = [x;,V;,2,]" e se relaciona com a posi¢do do

drone como:
7L=T+1lp (2.20)

[ corresponde ao comprimento do cabo e p consiste no vetor unitario que aponta do centro
de gravidade do quadcoptero para a carga, sendo obtido por meio de duas rotagdes consecutivas do
vetor —é,: uma rota¢do de Angulo ¢, em torno de x seguida de outra rotagdo de angulo 8, em torno

do eixo y:

0
p= Rx(¢L)Ry(9L){ 0 } (2.21)
~1
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—sinf;
p =1 sin(¢,)cos(6;,) (2.22)
—cos(¢,) cos(6,)

Ao longo deste vetor ocorre a aplicacao da for¢a de tracdo do cabo no drone (T =Tp),
assumida ser ndo-nula a todo instante. Também hé a aplicagdo da forca peso na carga e no drone,
além da forca de propulsdo nas hélices e a forca de arrasto.

Assim, aplicando-se as equagdes de Newton-Euler para o drone e para a carga, tem-se:

M7 = RE, — Mgé,+T + F, + Dy (2.23)
mr, = —T —mgé, + F+ + D& (2.24)

Substituindo 7, e suas derivadas da Eq. (2.20) na Eq. (2.24) e T da Eq. (2.24) na Eq. (2.23)*,

obtém-se:
(M +m)7 +mip + (M + m)gé, = REF, + Fy + F- + Dy + Dk (2.25)

[ﬁd, ﬁé‘] e [BF, 51%] referem-se a forga de arrasto e distirbios de forca aplicados ao drone e a

carga respectivamente. A forg¢a de arrasto na carga também ¢ modelada como proporcional a

velocidade, como foi feito para ao drone (Eq. 2.14), porém simétrico nas trés diregdes:
Ft=—c,7, (2.26)

Visto as premissas consideradas para o modelo, a adi¢do da carga tem efeito apenas na
dindmica de translacdo no drone, Eq. (2.15), de forma que a dinamica rotativa, Eq. (2.19)
permanece inalterada.

Desenvolvendo a Eq. (2.24), obtém-se um conjunto de trés equagdes em fun¢do ndo somente

das variaveis de estado do drone [J'c, v,z,¢,0,Y, (fb, 9,1,[1], como também do estado da carga,

descrita em funcao de [qu,BL,qSL, 6,, (ﬁL,éL]. Porém, na formulagdo de Newton-Euler o

4 Alternativamente, pode-se substituir a Eq. (2.24) na Eq. (2.23) e resultar em uma equacdo em fun¢io da
posigdo da carga 7;,. O resultado é semelhante a Eq. (2.24).
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comportamento destas variaveis ndo fica evidente. Assim, aplica-se a formula¢do de Euler-
Lagrange para detalhar o modelo obtido.
Para isso, define-se a Lagrangiana associada a dinamica de translagdo, dada pela diferenca

das energias cinética de translagdo e a energia potencial do sistema:
Moo 2y M2 2 52
L=?(x +y +Z)+3(XL+yL+zL)—g(Mz+mzL) (2.27)

Assim, a Lagrangiana é desenvolvida substituindo-se 7, e sua derivada, obtidas pela Eq.
(2.20), na Eq. (2.27). Com isso, as relacdes dinamicas do sistema sdo obtidas aplicando-se a
equagdo de Fuler-Lagrange com base nas coordenadas generalizadas ¢ = [x,V, z, ¢, 0,], como

mostra a Eq. (2.28), sendo Q; os esforgos generalizados ao longo de cada coordenada:

a(aL) aL_Q 228)
at\ag;) adq @
Analisando os esforgos presentes nas Equagoes (2.23) e (2.24), as for¢a de propulsdo e arrasto
no drone ja estdo descritas ao longo de x, y e z. Porém, a forga de arrasto na carga esta descrita em
funcdo das suas coordenadas cartesianas e, portanto, devem ser convertidas para as coordenadas

generalizadas. Para isso, define-se a funcao potencial associada as forgas de arrasto como:
e o2 ) 22 22 o2 52
P= _E[C"x +cyy? + 2% + o (3 + yE + 2D)] (2.29)
Assim, o esforco generalizado associado a for¢a de arrasto translacional ao longo de cada

coordenada i ¢ dado por:

o _ 0P

=— 2.
f=a0 (2.30)

Por conveniéncia, os termos de distirbio desconhecidos sdo transferidos diretamente para

cada coordenada. Desse modo, as equagdes da dindmica do sistema resultante sao dadas por:



0z

d (0L JdL JaP
a—( .>— = — +D$L

t\op,) 0¢. 0,

@ /oL\ oL P
—=)- — + D, *
Lat aHL aHL 09L

Desenvolvendo-se o sistema de equagdes (2.31), o sistema

matricial;

(0 (OL\ 0 _ i ) apP x

%(a_x)_ﬁ =(cos¢sm9cosz/)+smq,’>sm1/))u1+&+DF

d (0L\ OL _ i i apP y

a(a)—a— =(coscpsmﬁsml/)—smqbcosd))ul+a—y+DF
dL\ dL

oP
= (cos ¢ cos O)u; + — + Df

M(§)q +€(3,4)3 + 6(§) = B(@uy + P(§)§ + D

Em que:
[(M +m) 0 0
0 (M +m) 0
0 mlcO,cl, mlsep,ch,
—-mlcl, —mls¢p,c, mlcep,so,
0

—ml(S¢LC9L (ﬁL + C¢LSQL H.L)

C(ﬁ: ZI)) = [Osx3 ml(C¢LC9L qSL —s¢.s6, 9L)

_mIZSGLCQLéL
mi?s0,cO, ¢,
0
0
G(q) = (M +m)g

mglsin ¢, cos 9,
mgl cos ¢, sin G,

0 —ml c8, 1
mlcl, c8, —mlsep, co,
mls¢p, c, mlcep; s,

mi? c6,° 0

0 ml?

mls6, 6,

—ml(S¢LC9L éL + C¢LSHL ¢L)
ml(cq§L69L 0, —sp.s6, ¢L)
—ml?s0,c0, ¢,

0
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(2.31)

pode ser escrito na forma

(2.32)

(2.33)

(2.34)

(2.35)
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Uy cos ¢ sinf cosy + sin g siny
uy cos ¢ sin @ siny — sin ¢ cos P
B(g) =|u.|= cos ¢ cos @ (2.36)
0 0
0 0
—(C, +Cp) 0 0 0 C.lco,
0 —(¢c, +¢,) 0 —C,lcp,cO, C,lsp,s0,
P(q) = 0 0 —(C,+C) —Clsp,c6, —Clcp,s0, (2.37)
0 —Cylcgpc0, —Clsp,c, —C,l%cH} 0
| cico,  C,lsp,s6, —C,lc,s6, 0 ¢z |

Observa-se que M(q) é uma matriz positiva definida, ou seja, é simétrica e os termos da

. .. - . .. T .
diagonal principal sdo estritamente positivos exceto para quando 6; = * 7. Com isso, toma-se

como restrigdo |6, | < g Dado este cenario, € possivel isolar o termo de aceleragao (_j da Eq. (2.32):

qd=MYD[-¢(d3)d - 6@ + B@u+ P4 + D] (2.38)

Para fins de controle, opta-se por englobar o termo referente ao arrasto como disturbio, de
modo que as equacdes resultantes do desenvolvimento da Eq. (2.38) com esta consideracdo sdo

dadas por:

(¥ = fx(eL: <ISL: HL) + bx(¢: 0,9, ¢y, 0,) u;+ dy
y = fy(d)L' 0, L, éL) + by (¢,0,9,¢.,6,) u; +d,

07 = f(1, 0, ¢1,61) + by (9,6,9,1,60,) us +d, (2.39)
¢, = fch(HL' b, éL) + by, (9,0,9,¢,0,) uy +dg,
\6, = feL(QL» ¢L) + bg, (¢,0,9,¢,0,) ug +dy,

O ultimo termo de cada equagdo do sistema (2.39) se refere ao efeito dos distirbios (incluindo

o0 arrasto) sobre as aceleragdes. Segue expansao de cada um dos termos da Eq. (2.39):
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mlsin 6 . .

o=~ ot (cos? 0, 97 + 67) (240)
m M 2

b = gm0y = e )+ (ot o) 24D

mlsin ¢; cos 6 . .

fy = o1 +Lm) L (cos? 6, g2 + 62) (2.42)
m M 2.2

b, = MM 1) [sgchHL(ustL +uschLc,) +u, (E +1—s¢,%co, )] (2.43)

ml cos ¢, cos 0,

_ 20 &2 + 02) — 2.44

fZ (M + m) (COS HL ¢L + HL) g ( )
m M 2 o2

b = 3yt 00 (s wysict,) s (k1= eg 70 )| @4y

for = 2186, 9.6, (2.46)

by, = (uy cos ¢y, + u, singy,) (2.47)

L= Ml cos 6,



CAPITULO 111

CONTROLE

Este capitulo apresenta a solucdo de controle desenvolvida para o sistema drone com carga
suspensa por cabo descrito no Capitulo 2. Como introduzido anteriormente, deseja-se controlar a
posicao da aeronave e a0 mesmo tempo manter o balango da carga reduzido. Para isso, desenvolve-
se um controlador por modos deslizantes que controla a posi¢ao do drone que considera a dinamica
acoplada da carga, mas ndo visa a estabilizacdo desta. A tarefa de reducdo do balanco da carga ¢é
deixada para o gerador de trajetorias descrito no proximo capitulo.

Primeiramente, apresenta-se uma analise qualitativa do modelo dinamico ¢ do problema de
controle, avaliando as caracteristicas de atuag¢ao do sistema e fazendo referéncia a outras solugdes
de controle pertinentes. Depois, parte-se para o detalhamento do controlador, apresentando desde
a formulacdo e a andlise de estabilidade até a verificagdo do comportamento do sistema em

simulacao.

3.1 Introducao

3.1.1 Caracteristicas de Atuacdo

Analisando as equagdes da dinamica do drone com carga, verifica-se que o sistema possui
oito graus de liberdade (4§ = [x,y,2, ¢, 0,9, ¢,,0,]7) para quatro entradas de controle
independentes (i = [uy, Uy, us, u,]7). Esta diferenca caracteriza o sistema como sub-atuado, o que
significa que a agdo de controle ndo ¢ capaz de atuar em todos os graus de liberdade de forma
independente. Comparado ao sistema composto apenas pelo drone, o desafio proposto adiciona
dois graus de liberdades nao atuados ao problema.

Verifica-se que u,, us € uy, os esforcos de torque no drone, aparecem explicitamente nas
equagoes das variaveis que descrevem a sua orientacao ¢, 8 e 1P, como apresenta a Eq. (2.19). Isso

significa que, isoladamente, € possivel controlar as trés varidveis por meio destas trés entradas.
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Porém, ¢ e 6 também configuram a orientagdo da for¢ca de propulsdo, que ¢é responsavel por
provocar o deslocamento da aeronave. Portanto, os sinais de entrada u, e u; afetam indiretamente
posigédo [x,y, z]. Esta influéncia também pode ser verificada constatando a presenga dos angulos
nas equacdes da dinamica de translacdo da aeronave segundo a Eq. (2.15).

A forga de propulsdo u,, por sua vez, esta explicitamente presente nas equacgdes das variaveis
que descrevem a posi¢do do drone [x, y, z] e da carga [¢;, 6, ], como apresenta a Eq. (2.39). Porém,
u, aponta verticalmente no ponto de equilibrio, em torno do qual se deseja manter as variaveis do
sistema, exercendo influéncia somente na aceleragdo Z nesta condig@o. Ou seja, nas condigdes em
torno do equilibrio, a propulsdo exerce controle majoritariamente ao longo de z.

Estas caracteristicas de atuagcdo motivaram pesquisadores da area de controle de aeronaves

multi-rotoras a desenvolver solu¢des de controle em cascata como ilustrado na figura seguir.

- 503 u
Fa>¥a,Ta >
SN Controlador
de Posicéo \ U s Ul Quadcént
> 2, U3, Uy uadcoptero
X $a, 04 Controlador ’ 5 P
N de Atitude
Ya Ve Vg A

> S
r.r

Figura 3.1 — Estrutura de controle em cascata para multicopteros. Adaptado de MO; FARID (2018)

Basicamente, a solugdo apresenta um controlador de posi¢do em cascata a um controlador de
atitude (ou orientacdo). Dadas as posi¢des desejadas, o controlador de posi¢cdo gera o sinal u; e
valores de referéncia para os angulos de rolagem e arfagem (¢4 e 84) que, juntamente com a
orientacdo desejada 4, alimentam o controlador de atitude que gera os sinais u,, Uz € u,. O sinal
u, ¢ determinado com base no angulo de guinada desejado, definido externamente, e o
deslocamento nas dire¢des x e y ¢ alcangado por meio da agdo de u, e us, que direcionam a forca

de propulsdo u, para a dire¢ao de reducdo do erro de deslocamento, como ilustra a Figura 3.2.
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>b

= T s

€y

Figura 3.2 - Ilustragdo do efeito de u, e uz sobre o deslocamento horizontal do drone.

Como ilustrado na Figura 3.2, a agdo de u, direciona a propulsdo no sentido de deslocar a

aeronave ao longo de 5313, enquanto a acao de u; tem influéncia indireta sobre o deslocamento ao

longo de &2.
3.1.2 Controle por Modos Deslizantes (CMD)

3.1.2.1 Conceitos Basicos

O CMD ¢ uma técnica de controle ndo linear e robusta a distirbios externos e incertezas de
parametros, cuja implementagdo se resume a:

1) Definir as chamadas variaveis deslizantes, que sdo funcdes das varidveis do sistema
cuidadosamente projetadas para que, quando se anulem, o sistema apresente comportamento
estavel;

2) Projetar os sinais de entrada de modo a conduzir as variaveis deslizantes a zero e manté-
las nesta condicao.

Por exemplo, dado um sistema nao linear escrito na forma:
X = f(x,x,u) (3.48)

sendo x e x o estado do sistema e u o sinal de entrada, pode-se definir, por exemplo, uma variavel

deslizante como uma combinagao linear da variavel de estado e a sua derivada:

s=x+dx, A1>0 (3.49)



36

Observa-se que, quando s = 0, tem-se:

X =—Ax

x = x(0)e M (3.50)
x = —Ax(0)e ™

Nesta situagdo, x € X convergem para zero assintoticamente. Assim, quando o sinal de

controle ¢ definido de forma adequada, o retrato de fase do sistema para quando se define as

variaveis deslizantes como feito no exemplo da Eq. (3.49) se assemelha ao mostrado na Figura 3.3.

A x(t)
~
\
\\\
— \
s(x)=0 s\
’ . N
Superficie \\
Deslizante N )
< °
AN / - x(t)
r
Fase de
N Aproximagdo

Figura 3.3 - Retrato de fase caracteristico de um sistema comandado por um controlador por modos

deslizantes para variavel deslizante linear (Adaptado de GHAZALI et al., 2011).

Como mostra a Figura 3.3, o estado em que s = 0 corresponde a reta indicada no retrato de
fase. Este estado ¢ denominado superficie ou modo deslizante. Considerando s # 0 no estado
inicial, o sistema controlado primeiramente ¢ conduzido até a superficie deslizante, executando a
chamada “fase de aproximag¢do”, e entdo segue deslizando ao longo da superficie até¢ o ponto de
equilibrio, executando a chamada “fase de deslizamento”.

Existem diversas solugdes em torno deste conceito. De modo geral, as versdes de CMD
diferenciam-se pela forma com que determinam as variaveis deslizantes e pela estratégia que usam
para realizar as fases de aproximacao e deslizamento. Para conhecer mais sobre a técnica e as suas
variacoes, recomenda-se as fontes (QIAN; YI, 2015; SHTESSEL et al.,, 2013; UTKIN;
GULDNER; SHI, 2009).
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3.1.2.2 CMD Aplicado a Drones com Carga Suspensa por Cabo

Foram encontrados dois trabalhos na literatura que aplicam controle por modos deslizantes a
este sistema (KUI et al., 2017; ZHOU et al., 2016). Basicamente, eles utilizam o mesmo principio
de atuacdo comumente utilizado para drones como mostra a Figura 3.1 (Sec¢do 3.1.1).

(KUTI et al., 2017) assumem a existéncia de uma forca aplicada a acronave com componentes
independentes ao longo de cada eixo do sistema de coordenadas inercial. A partir de andlise
geométrica deste vetor através da Eq. (2.36), € possivel determinar qual deve ser a forca de
propulsdo e os dngulos de rolagem e arfagem ideais para produzir esta entrada. Dessa forma, ¢
possivel tratar o sistema como totalmente atuado, de modo que cada componente da forca virtual
¢ projetada para controlar por modos deslizantes a posi¢ao da aeronave ao longo de cada eixo. A
forca de propulsdo resultante da transformagdo geométrica ¢ passada adiante, enquanto os angulos
de rolagem e arfagem calculadas sdo passados como referéncia para um controlador de atitude que
também aplica controle por modos deslizantes cldssico para cada eixo, resultando nos comandos
de torque a serem enviados ao sistema de atuacdo da aeronave.

Observa-se que, nesta abordagem, a determinagdo dos angulos de arfagem e rolagem fica
totalmente em fung¢do da saida do controlador de posi¢do. Esta estrutura possibilita utilizar valores
de referéncia determinados externamente, como € feito neste trabalho com o gerador de trajetorias.

Também vale ressaltar que os artigos ndo deixam claro a interdependéncia entre as
aceleragdes do drone e da carga na equagdo dindmica. Considerando o modelo dindmico em func¢ao
das coordenadas generalizadas, Eq. (2.39), as “forgas virtuais” mencionadas ndo se manifestam de
forma exata de se traduzir em um estado de orientacao desejado como acontece nas equacgdes do
drone sem carga.

Em contrapartida, o controlador desenvolvido neste trabalho leva em conta a caracteristica
de sub-atuacdo do sistema de forma explicita, sem usar o recurso da forca virtual; permite a
determinagdo externa de referéncias para os angulos de rolagem e arfagem; e consideram o modelo

dindmico completo, considerando todas as interacdes mutuas entre drone e carga.
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3.2 Estratégia de Controle

Como descrito no Capitulo 2, as aceleragdes do sistema sdao descritas pelos sistemas de
equagoes (2.39) e (2.19), que representam as dinamicas de translacao e rotacdo respectivamente.
Para o intuito de realizar o controle, o sistema é subdividido em dois, um totalmente atuado,

formado pelas varidveis z e Y, e outro sub-atuado, formado pelas varidveis x, y, ¢ e 0:

{2=&+mm+@ (Subistema totalmente atuado) 3.51)
- ubistema totalmente atuado .
lp:fw+b¢U4+dw
X = fy +byus +d,
y=f tbu +d,
(Subsistema sub-atuado) (3.52)

b = fp + byuy + dy,
0 = fg + bgusz + dg

Esta organizagdo se baseia em trabalhos de controle por modos deslizantes de quadcopteros
(XIONG; ZHENG, 2014, 2014; XU; OZGUNER, 2008). O agrupamento das varidveis ¢ ¢ 8 com
x e y ¢ motivado pela logica apresentada na Se¢ao 3.1.1 de que ¢ e 8 determinam a orientagdo de
u4 no plano xy e portanto exercem influéncia na movimentagdo horizontal da aeronave. Assim,
deseja-se determinar u3 e u, de modo a controlar a posi¢cdo x e y da aeronave ao mesmo tempo
que estabilizar ¢p e 8 no ponto de equilibrio. Também vale ressaltar que esta estrutura ¢ compativel
com métodos genéricos de controle por modos deslizantes aplicados a sistemas sub-atuados
tomadas como referéncia para este trabalho (ASHRAFIUON; ERWIN, 2004, 2004;
SANKARANARAYANAN; MAHINDRAKAR, 2009).

O estado da carga, que estd diretamente associado as variaveis ¢; e 8;, ndo ¢ controlado
diretamente. Sua estabilizacao ¢ atingida por meio da geragdo de trajetorias adequadas, como sera
descrito na Secao 4.

Neste contexto, a solugdo desenvolvida ¢ composta por dois grupos de controladores por

modos deslizantes em cascata, como ilustra a Figura 3.4.
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[Zd, 24, id]
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Figura 3.4 - Estrutura de controle do sistema drone com carga suspensa por cabo.

Como ilustrado na Figura 3.4, o primeiro CMD se encarrega de controlar o subsistema
totalmente atuado com base nos valores desejados para altitude e dngulo de guinada até suas
segundas derivadas, determinando u; e u,. O segundo controlador comanda o subsistema sub-
atuado com base nas referéncias de posi¢do horizontal e angulos de rolagem e arfagem até a
segunda derivada, além de u,; obtido anteriormente, gerando os sinais de controle restantes: u, ¢
Us.

Uma caracteristica importante de se observar na arquitetura ¢ a de que o controlador do
sistema sub-atuado recebe referéncias externas do angulo de rolagem e arfagem. Visto o
acoplamento existente entre a atitude da aeronave e o direcionamento da for¢a de propulsao, estes
valores de entrada devem ser definidos em concordancia com as referéncias de posi¢cdo x € y ou
mantidos nulos (condi¢@o de equilibrio). Embora esta configuragdo imponha restricdes na entrada
dos sistema, ela permite a aplicagdo de geradores de trajetdria que levam em conta a atitude da
aeronave explicitamente (como ¢ feito neste trabalho), diferentemente da estrutura em cascata
apresentada na Secao 3.1.1, em que os angulos ¢, e 6; j4 sdo definidos internamente pelo

controlador.

3.2.1 CMD do Subsistema Totalmente Atuado (z,y)
Para realizar o controle de altitude e guinada da aeronave, aplica-se a variacdo classica de
controlador por modos deslizantes aplicado a sistemas ndo lineares, reproduzindo o que ja foi feito

por outros autores (XIONG; ZHENG, 2014; ZHENG; XIONG; LUO, 2014).
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3.2.1.1 Deducao do Controlador
Primeiramente, define-se as variaveis deslizantes:

s1=(Zq —2) + A,(24 — 2) (3.53)

Sz = (1.bd - 1/)) + Ay (g — ) (3.54)

O objetivo do CMD ¢ conduzir estas variaveis até zero para que, uma vez nesta condi¢do, as
variaveis do subsistema se estabilizem de modo que z = z; e Y = Y,. De fato, quando s; = 0,

tem-se:
(Zqg—2) = —A,(zq — 2)
(zq — 2) = (24 — 2)(0)e ™ (3.55)
(Zg — 2) = —2,(z4 — 2)(0)e ™"
Dessa forma, (z; —z) = 0 e (Z; — Z) — 0 assintoticamente. O mesmo acontece para s, =
0,emque (Yg—yP) - 0¢ (1[}(1 — l/)) — 0 assintoticamente.

O proximo passo consiste em definir as entradas do sistema que realizem a regularizagdo das

variaveis deslizantes. Para isso, primeiramente, extrai-se as derivadas de s; € s;:

$1=(Zqg — 2) + A,(24 — 2) (3.56)

$2= (a—¥) + Ay (Yo — V) (3.57)

Observa-se que $; € S, contém as aceleracdes Z € 1, estas definidas em funcao das entradas
u; € uy segundo o sistema de equagdes (3.51). Assim, € possivel conduzir $; e $, de forma a

estabilizar s; e s, como desejado. Com isso, deseja-se que:

$1 = —KyS1 — 1y sign(sy), k1,11 >0 (3.58)
$2 = —K3S; — 1z sign(sy), K2,z >0 (3.59)
Onde:

. 1, sex=>0
sign(x) = {_1 cex <0 (3.60)
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Substituindo (3.56) e (3.57) em (3.58) e (3.59) dadas as aceleragdes escritas em fungdo das

entradas conforme a Eq. (3.51) sem os disturbios, encontra-se:

Zg — fz + K151 + 1y sign(sy)
b,

u1=

(3.61)

Ya — fw + K257 + 1, sign(s;)
by

Uy = (3.62)

Um ponto a ser ressaltado ¢ o de que o sinal de controle resultante ¢ descontinuo, visto a
presenga da fungdo sign(s). Esta caracteristica provoca uma entrada ruidosa que leva ao fendmeno
chamado chattering. A Figura 3.5 apresenta o retrato de fase caracteristico de um sistema

controlado por modos deslizantes apresentando este efeito.

X2 A

Ponto de
Equilibrio s<0

\ s>0

L

7 "

Chattering

Figura 3.5 -llustragdo do efeito de chattering durante a fase de deslizamento (Adaptado de

HOSSAIN et al., 2017).

Como apresentado na Figura 3.5, o termo descontinuo na entrada faz com que o sistema faga
pequenos saltos em torno da superficie deslizante, caracterizando o fendmeno de chattering. Isso
ocorre durante a fase de deslizamento, pois ¢ quando a variavel deslizante oscila em torno de zero,
fazendo com que o sinal de controle chaveie entre +71 ¢ —n devido ao termo sign(s). Com isso, o
sistema pode responder com oscilagdes indesejadas, podendo até leva-lo a instabilidade.

Esta caracteristica ¢ um dos pontos mais desvantajosos do controlador por modos deslizantes,
porém existem formas de atenua-lo. A forma mais simples ¢ aproximar a fung¢do sign(s) para uma

fun¢do continua aproximada, como a sigmoide e a tangente hiperbdlica. Fazendo isso, porém, o
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controlador deixa de ser idealmente robusto, embora se consiga produzir bons resultados na pratica

(SHTESSEL et al., 2013). Neste trabalho, toma-se a aproximagao:

sign(s;) = tanh(e;s;), €, >0 (3.63)

sign(s,) = tanh(e;s,), €, >0 (3.64)

3.2.1.2 Analise de Estabilidade

A motivagdo por tras da definicdo imposta para s; € S, se dd com base na teoria de
estabilidade de Lyapunov, que estabelece o critério de que, dado um sistema escrito na forma x =
f(x) com x =0 como ponto de equilibrio, uma fung¢do V(x): R™ - R é chamada funcdo de

Lyapunov candidata e o sistema ¢ estavel no sentido de Lyapunov se:

a) V(x) =0 seesomentesex =0;
b) V(x) > 0 paratodo x # 0;
¢) V(x) <0 - o sistema é localmente estavel;

d) V(x) < 0 paratodo x # 0 — o sistema ¢ assintoticamente estavel;

Uma fungao de Lyapunov pode ser interpretada como uma fun¢do de energia do sistema que
¢ sempre dissipada ao longo do tempo até a nulidade, quando o sistema atinge o ponto de equilibrio

(QIAN; YI, 2015). Com isso, define-se as seguintes fun¢des de Lyapunov candidatas:

1
Vi(sy) = 5 st (3.65)

1
Va(s2) = 553 (3.66)

Nota-se que as condigdes (a) V(0) = 0 e (b) V(x) > 0 (x # 0) sdo satisfeitas, visto que V;

e V5 sdo fungdes quadraticas. Derivando-se V;, tem-se:

Vl = 5131

Vi =5,[(Z3—2) + 1,(z4 — 2)]

c ’ o | (3.67)
Vi =s1[Zg — f; — byuy — dy) + 1,(Z4 — 2)] = s1[—K15; — 11 sign(sy) — d,]

V) = —k182 —nylsy| — d 51 < —ky57 — nalsq| + 1d, |1y |
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Tomando-se D, = max(|d,|):

V1 < —K'1512 —Mlsq| + |dgl]sq4] < —K1512 — Myls1] + Dylsql (3.68)
Vl < —K1512 + (Dz - 771)|51|

Observa-se que V; < 0 para k; > 0 e n; > D,. Similarmente, V, < 0 para k, > 0 e 1, >
Dy, sendo Dy, = max(|d¢|). Portanto, sob estas condi¢des, o subsistema ¢é assintoticamente
estavel no sentido de Lyapunov e robusto contra distirbios que ndo ultrapassam os limites
definidos.

Uma observacao relevante ¢ a de que o termo associado as constantes k; € k, nao sio

estritamente necessdrios para garantir a convergéncia do sistema. A Figura 3.6 apresenta um

exemplo de comportamento de uma variavel deslizante, ilustrando a contribui¢do de cada termo.

2 T T T T T T T
$=—s

$ = —sign(s)
160 $=—s—sign(s)| |

1.8

Figura 3.6 - Exemplo de convergéncia de uma varidvel deslizante s com decaimento exponencial,

constante e combinado.

A Figura 3.6 mostra que s apresenta decaimento linear para § = —n|s| e exponencial para
§ = —ks. A primeira parcela é responsavel por garantir convergéncia em tempo finito e superar
distarbios externos (como demonstrado anteriormente), enquanto o principal papel da segunda ¢

acelerar a convergéncia quando distante de zero.
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3.2.2 CMD do Subsistema Sub-atuado

Existem diversas variacdes de controle por modos deslizantes para controlar sistemas sub-
atuado na literatura (ASHRAFIUON; ERWIN, 2004, 2008; SANKARANARAYANAN;
MAHINDRAKAR, 2009; WANG et al., 2004; WANG; LIU; YI, 2007; XU; OZGUNER, 2008).
Basicamente, a estratégia para estender o uso da técnica para esse tipo de sistema consiste em
definir variaveis deslizantes que combinam componentes sob influéncia direta dos sinais de
controle com variaveis sem atuagdo direta e entdo determinar a entrada de modo a garantir a
convergéncia destas superficies e das varidveis do sistema durante a fase de deslizamento.

Especificamente, a técnica utilizada neste trabalho se baseia em (ZHENG; XIONG; LUO,
2014) e (XIONG; ZHENG, 2014), que realizam o controle de um quadcdptero sem carga. Ressalta-
se que, em comparagdo a estes trabalhos, a solugdo desenvolvida, além de adicionar o efeito da
carga suspensa ao modelo, inova ao propor defini¢cdes alternativas para as variaveis deslizantes e

os parametros de controle.

3.2.2.1 Deducdo do Controlador

A intuicdo por tras do controlador ¢ semelhante ao realizado no controle de quadcopteros,
como ilustrado anteriormente na Figura 3.2: u, ¢ direcionado a reduzir o erro ao longo de 5}3,
enquanto uz atua no sentido de reduzir o erro ao longo de é2. Assim, calcula-se o erro de posi¢do
da aeronave projetado sobre o plano xy como:

gg} - [—(:anwlp sm {;Z :;} (3.69)

Na Eq. (3.69), assume-se ¥ como invariante no tempo, ou seja, 1) = 1) = 0. Assim, as

derivadas da Eq. (3.69) sdo dadas por:

Xp _[cosy  siny] )'Cd—)'c’
{ib} ~ |l=siny  cosy, {yd -y (3.70)
Xp _[cosy siny](Xg —X)
{f}b} ~ [=siny  cosy) {jfd —j (3.71)

Esta consideracdo se demonstra razoavel, visto que as condigdes de controle de 1P sdo

favoraveis para atingir convergéncia em curto prazo (XIONG; ZHENG, 2014).
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Com isso, define-se as variaveis deslizantes e suas derivadas como:

S3 =M%y + 2,8, + A3(04 — 0) + 1,(6, — 6) (3.72)
sS4 =AYy + A6 + A7(ha — @) + A5(g — ¢) (3.73)
S3= M Xp + A%, + A3(0, — 0) + 2,(6, — 6) (3.74)
54 = AsYp + A6¥p + As(Pa — $) + As(da — ) (3.75)

Observa-se que as variaveis deslizantes sdo definidas como a combinagdo linear dos erros
das variaveis do sistema. Diferentemente das variaveis deslizantes definidas para o subsistema
totalmente atuado, a condi¢do de estabilidade para quando s; = 0 e s, = 0 ndo ¢ trivial. Neste
momento, assume-se que a estabilidade sera garantida e na Secdo 3.2.2.3 ¢ feita uma andlise de
estabilidade para a condi¢do de deslizamento.

Observa-se que as equagdes que descrevem as derivadas das variaveis deslizantes contém as
aceleragdes ¢ e 6, que sdo definidas em fungao das entradas u, e u3 segundo o sistema de equagdes
(3.52). Assim, espera-se ser possivel conduzir 53 e s, de forma a estabilizar s3 e s, como desejado.
Nota-se também os termos %, € ¥, possuem os termos X e ¥, que sdo definidos em fungdo de u;,
ao qual se atribui o valor j& determinado pelo controlador de altitude para esta entrada,
comportando-se como se fosse uma constante neste contexto (XIONG; ZHENG, 2014).

Assim, similarmente ao que foi feito para o subsistema totalmente atuado, deseja-se que:

$3 = —K3S3 — N3 sign(s3) (3.76)

S4 = —K4S4 — M4 SigN(s,) (3.77)

Igualando as equagdes (3.74) e (3.75) a (3.76) e (3.77), substituindo 1 e 6 dados pelo modelo

(3.52) e isolando u, e usz, obtém-se:

B /115”6'1, + /123?,, + A5 (9,1 - fg) + 14(9,1 - 9) + K353 + 13 sign(s3)
a Asbg

Us (3.78)

. = AsYp + A6 + 17(95(1 - f¢) + As(d)d - ¢) + K4Sy + 14 5ig0(S,)
, =
A7bg

(3.79)
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A fim de reduzir o efeito de chattering, similarmente ao que foi feito no CMD do subsistema

totalmente atuado, toma-se as aproximagdes:

sign(s;) = tanh(eszs;), €3> 0 (3.80)

sign(s,) = tanh(e,s,), €, >0 (3.81)

3.2.2.2 Analise de Estabilidade das Variaveis Deslizantes

Como feito no CMD do subsistema totalmente atuado, a estabilidade das variaveis
deslizantes ¢ determinada pela teoria de estabilidade de Lyapunov. Assim, define-se as seguintes

fungdes de Lyapunov candidatas:

1
Va(s3) = 53 (3.82)

1
Va(sa) = 553 (3.83)

Nota-se que as condig¢des (a) V(0) = 0 ¢ (b) V(x) > 0 (x # 0) sao satisfeitas, visto que V3
e V, consistem em func¢des quadraticas. Derivando-se V3, obtém-se:

Vs = 5383 = S3[4, % + 1%, + A3(04 — 8) + 2,(64 — 0)]

= 51| (cos W (g = fix — by —dy) +sin® (Ju — f, = byuy —dy))

+ Loy +A3(8q = fo — btz — dg) + 1460 — 0))] (3.84)

Vs = —k35% —n3ls3l — [(A + A3)(cos dy + sinyp dy) + dg|s3

< —k353 — nalss| + (14 + Asl|cos P dy + sinyp dy| + |dgl) s3]

Tomando-se Dy, = max(|2; + Asl|cos P d, + sinyp dy| + |dgl):

Vs < —K355 — n3ls3| + Dg, |55l
_ ] (3.85)
V3 < —K3s3 + (be - 773)|53|

Observa-se que V3 < 0 para k3 > 0 e 15 > Dy, . Similarmente, V, <Oparar, >0en, >

Dy, , sendo Dy, = max(|As + A;||—siny d, + cos dy| + |d¢,|). Portanto, sob estas condigdes,

V>
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o subsistema ¢ assintoticamente estavel no sentido de Lyapunov (para a variaveis S € s,) € robusto

contra distarbios que ndo ultrapassem os limites definidos.

3.2.2.3 Andalise de Estabilidade do Sistema nas Superficies Deslizantes

A forma mais trivial de provar a estabilidade do sistema durante a fase de deslizamento seria
constatando que o sistema toma a forma x = —Kx, onde K possui apenas valores positivos na
diagonal principal, de forma que o sistema seja assintoticamente estavel na variavel x. Porém, a
caracteristica de subatuacdo e¢ a forma de defini¢ao das variaveis deslizantes nao favorece este
cenario. Outra forma adequada seria definir uma fungdo de Lyapunov V (x) candidata na condigdo
de deslizamento e constatar que V(x) < 0 (SANKARANARAYANAN; MAHINDRAKAR,
2009). Porém, esta abordagem ndo se demonstra trivial. Por fim, recorre-se a analise de estabilidade
local em torno do ponto equilibrio com base nos trabalhos de (ASHRAFIUON; ERWIN, 2008;
ZHENG:; XIONG; LUO, 2014).

A 1ideia central consiste em determinar os coeficientes A; a Ag a partir da condigdo de
estabilidade de Routh-Hurwitz aplicado as equagdes das superficies deslizantes linearizadas em

torno do ponto de equilibrio.

Estabilidade no Deslizamento em s

Primeiramente, rearranja-se as equagoes (3.74) e (3.72) para as condi¢des de deslizamento,

emque s; =0es3 =0:

Mo Ap. A
—121,—/1—2;21, ‘*( —6) (3.86)
3

. A A
%, = —2x,—= (ed 0) —/1—‘1*(60, —9) (3.87)

Substituindo a Eq. (3.87) na Eq. (3.86), tem-se:

M. A2 A AN .
ﬂ, —Xp +1113Xb+(11 A—g)(Hd—B)

Faz-se entdo uma redefini¢io de variavel, y; = 8; — 6, y, = 64 — 0 e y; = X,,, obtendo-se

Hd—9=

~9) (3.88)

o sistema;
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Vi =Yz

o A A2y (Az )14) 23

YZ_ /13xb(y1’y2)+11/13y1+ /11 13 y2+11/13y3 (3.89)
. Ay A3 Ay

V3=—"5T V1= 57 V2" 753

2z M

Na Eq. (3.89), %, (y1,¥,) é dado pela Eq. (3.71) de modo que 8 =60, —y, ¢ 0 = 6, — y,.
Observa-se que, y; = 0, y, = 0 e y3 = 0 quando as variaveis estdo proximas dos seus pontos de
equilibrio, isto é, 8 —» 8,4, 8 —» 6, e %, — 0. Definindo o vetor y = {y;, y,, ¥5}7, o ponto de
equilibrio j, = {0,0,0} ¢ ¥ = f(3) (sistema 3.89), a linearizagdo de () em torno do ponto de
equilibrio ¢ dada por:

'O =IH)y=1000 Y + fe) (3.90)

Na Eq. (3.90), J(f)|5=3,, ou simplesmente ], ¢ a Jacobiana da fungio f(y) avaliada no ponto

de equilibrio y,, definido como:

0fi 0fi  0fi]
9y, 9y, 0 [0 1 0
ayl a)’z ay3 A Fi AyAs </12 /14) A5
Y (2 ERRC RG] Y b W W RV R oY A S (3.91)
dy; 0y, 0ys A A5 A, '
dfs 0f; 0f3 - —— -
A A A
0y, Oy, Oysl,_,
Dado que:
X uc(p)m
=3y = W0 1 oy (<0t AW 81,6 = s6aB (W, 61, 6,)] (3.92)
1
M 2 2 2
AW, ¢, 6,) = m + [(cpcl, + ssp;s0,)° + sp“coi] (3.93)
B, ¢1,0,) = cpcO,(ss¢p,cO, — cps,) (3.94)

Assim, o sistema linear descrito pela Eq. (3.90) ¢ estavel se os autovalores da matriz do

Jacobiana dada pela Eq. (3.91) forem todos menores que zero, de forma que y e 37 apresentem

convergéncia assintdtica até o ponto de equilibrio. Espera-se que esta condi¢ao possa ser alcancada
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ajustando-se os coeficientes A4, 4,, 43 e 4,. Com isso, calcula-se o polindmio caracteristico de J,

fazendo:
det(pl —J) =0 (3.95)
Ay A Ay )
3 o 2 s 4 —
D +(/13)p +</13F)p+(/13F 0 (3.96)

Os autovalores sao dados pelas raizes do polindmio caracteristico. Porém, ao invés de
calcular as raizes diretamente, aplica-se o critério de estabilidade de Routh-Hurwitz, que infere a
estabilidade do sistema apenas avaliando os coeficientes do polindmio caracteristico. Tendo o
polindmio caracteristico de terceiro grau escrito na forma p3 + a,p? + a;p + a, = 0, é condi¢do
necessdaria e suficiente para que o sistema linear invariante no tempo associado seja estavel: a, >

0,ay, > 0eaza; > ay (NISE, 2011). Portanto, para o polindmio caracteristico (3.96):

Ay
1. 22> 0 (3.97)
A3
A
2. 2F >0 (3.98)
A3
A4 Az
3, F>Z22F .
e T (3.99)

Observa-se que as duas ultimas condi¢des t€ém dependéncia do comportamento de F.
Portanto, vale o estudo desta fun¢do para definir os pardmetros de controle. Assumindo que u; >
0 (propulsao sempre positiva) e —% <[Y,0,¢.,0,] < %, ¢ possivel fazer com que F seja maior
do que zero condicionando o valor dado a 8,4, que ¢ de dominio do gerador de trajetorias.

Primeiramente, nota-se que o termo em evidéncia da Eq. (3.92) (u, cos ¢) ¢ sempre positivo
para as condic¢des de operagdo impostas. Em segundo, verifica-se que 8, pondera as contribuicdes
de A e B na equacao de forma que A ¢ maximizado e B neutralizado para 8,; = 0 e o oposto ocorre
para 6; = + g

Outro comportamento observado ¢ o de que A(Y, ¢, 6;) é sempre positivo e o seu valor

;o ; , M ; . -~ ~
minimo possivel € — Portanto, cosf,; A ¢ maior do que O nas condi¢cdes de operacdo. Na
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contramdo, o termo B(Y, ¢, 0,) pode assumir valores positivos e negativos, porém limitados a
1 . , 1 _— .
+ 5 & portanto, |sin 64 B| ¢ menor do que 5 has condig¢des de operagao.
Este comportamento indica que pode existir um valor méximo para 6; que F se tornaria
positivo independentemente dos valores de A e B. De fato, o caso em que A assume seu valor
minimo e B assume seu valor madximo (em moddulo) retrata o cenario em que F assume 0 menor

valor possivel. Assim, o valor de 8,; que anula F nestas condi¢des extremas (6,;) é obtido fazendo-

se F =0:

(83) min(|A]) — sin(6;) max(1B]) = 0 — tan(6y) = + 4D (3.100)
J— = e d = .
cos(6;) min sin(6,;) max an(6; t max(IBD
2M
0; = +atan (—) (3.101)
m
Portanto, pode-se afirmar que:
2M
F >0 se |64] < atan (F) (3.102)

Na realidade, a definigdo deste limite é conservadora, visto que ndo ha um estado [, ¢, 6, ]
possivel que faca com que A e B assumam seus valores de minimo e maximo (em moddulo) ao

mesmo tempo. O limite real ocorre, dentre outros estados, quando ¢ =0, ¢, =0e 0, = i%, em

que A (0,0, + %) = % + % eB (0,0, + %) = %, conduzindo a 8; = + atan (% + 1) ¢ uma condicao

de estabilidade mais flexivel em que:
2M
F >0 se |6;4] < atan (7 + 1) (3.103)

Assim, assumindo F > 0, as relacdes de estabilidade dos coeficientes do controlador

(Equagdes 3.97, 3.98 e 3.99) podem ser resumidas a:

e A
e 22 104
L7 >0 (3.104)

Constata-se que a relagdo entre os coeficientes associados a ¢ e ¢ deve ser superior a relagdo

dos coeficientes associados ¥, € ¥, € que nenhum coeficiente pode assumir valor nulo nem possuir

sinal diferente dos demais.
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Estabilidade no Deslizamento em s,

Basicamente, aplica-se o mesmo procedimento feito para sz, em que ¥, € similar a X, e ¢ é
similar a 8. O jacobiano (Eq. 3.91), o polindmio caracteristico (Eq. 3.96) e as condi¢des de
estabilidade (Equagdes 3.97, 3.98 e 3.99) sdo idénticas substituindo A,,4,, A3 € A4 por A5, 44,4, €

Ag respectivamente, e o termo F pelo termo G, dado por:

— Y . uyym
6= dy;, MM +m) [—cpa C(h, b1, 0L) + spq D, ¢1,0.)] (3.105)
M
C =+ [(siheby + cPsys6,)* + cp?ci] (3.106)

D = cOcepcO, (cPsp,cO), + ssB,) + sO[sp;s0,c0,,(sP? — cp?) — cp?sHE] (3.107)

De forma semelhante, o termo em evidéncia € sempre positivo para as condigdes de operagao

impostas e, no termo entre colchetes, ¢p; pondera C e D de forma que o modulo de € é maximizado

4 . T r 7 ’ .
e D ¢ neutralizado para ¢p; = 0 e o0 oposto ocorre para ¢p; = + > Também ¢ possivel verificar que

C > %e |ID| < g Porém, diferentemente do que ocorre para F, o termo estritamente positivo C esta
multiplicado a — cos ¢4, que € sempre negativo para as condi¢des de operagao.

Desse modo, deseja-se fazer com que G seja sempre menor do que zero condicionando o
valor de ¢ 4. Suspeita-se de que possa existir um valor maximo para ¢, que faga com que G seja
negativo independentemente dos valores de C e D. De fato, o caso em que C assume seu valor
minimo e D assume seu valor méximo (em moédulo) retrata o cendrio em que G assume 0 maior
valor possivel. Assim, o valor de ¢4 que anula G nestas condigdes extremas (¢ ;) € obtido fazendo-
se G =0:

— cos(¢3) min(|C|) + sin(¢y) max(|D]) = 0 - tan(6;) = + min(|C|)

+ ax(DD (3.108)

¢5 = +atan (%M) (3.109)

Podendo-se afirmar que:
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2M
G <0 se |¢py]l <atan (W) (3.110)

Vale observar que a definicao dos limites para ¢4 ¢ 8, foi feita sobre o modelo linearizado
e com a aproximacio [p, q,7] = [, 8,1], portanto ¢ valida somente em regides bem proximas do
ponto de equilibrio. Este conservadorismo enfraquece a utilidade pratica dos valores obtidos para
¢ e 6; em termos numéricos, porém ainda é possivel concluir que a estabilidade do sistema fica
cada vez mais comprometida quanto maior for a massa da carga em relagdo a massa da aeronave.

Assim, assumindo G < 0, as relacdes de estabilidade dos coeficientes do controlador

(Equagdes 3.97, 3.98 ¢ 3.99) resumem-se a:

Ag

o >0 - sign(4g) = sign(4,) (3.111)

7

Asdg g : : : Ag g

——<—<0 - sign(4s) = sign(44) # sign(4,), —>—>0 (3.112)
/17 A7 17 15

Em suma, constata-se que a relacao entre os coeficientes associados a ¢ e ¢ deve ser superior
a relacdo dos coeficientes associados ¥y, e J,. Adicionalmente, requer-se que os coeficientes

atrelados ¢ e ¢ tenham sinais opostos aos coeficientes atrelados a ¥, € .

3.2.3 Resumo

Variaveis deslizantes:

s1 =04 —2)+ A,(z4 — 2), A, >0
s = (Wq —¥) + Ay — ), Ay >0

. i o A A
S3 =/11xb+/12xb +A3(9d_9)+l4(9d_9)' A_>A_>O
3 1

Ag Asds A

Sq = A5y + ATy + /17((1.%1 - ¢) + A5(dg — @), — >0,

< <0
2 2Z T
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Variavel auxiliar:

{fén)}:[cosw siny {xén)_x(n)} 1/')=l]3=0 n=012
J~’z§n) —siny cosy ycg”) —y®™

Entradas:

Zq — fz + K15, + 1y sign(s;)

by # 0

ul = b )] Kl > OI 7]1 > maX(leD, bZ * 0
z
by — fy + KyS, + 1, sign(s
u4:¢d fy szll) 2 518 (2), Kk, >0, n,>max(|dy|), by #0
Ua = /‘llﬁb + Azx‘;b + /13(éd - fg) + /14(6.61 - 9) + K3S3 + 773 Sign(53)
K3 >0, N3 > max(l/l1 + 7\3||c051/)dx + sinlpdy| + |d9|),

" = A5y + 6Py + A7(Pa — f¢) + A5(da — @) + K4S4 + 14 sign(s,)

2 — )

A7bg

kg >0, 1y >max(|As + A;||—siny d, + cosp dy |+ |dg)),

by # 0
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3.3 Simulacao

Para avaliar o funcionamento do controlador, realiza-se uma simulagao do sistema utilizando
o software MATLAB, em que se integra a equagao dindmica descrita no Capitulo 2 com os sinais
de entrada calculados pelo controlador. Os parametros fisicos da simulagdo, quando nao

especificados explicitamente, sdo adotados como apresenta a Tabela 3.1:

Tabela 3.1 - Parametros fisicos de simulacao

Parametro Valor Parametro Valor
M 2,4 kg g 9,81 m/s?
m 1,0 kg Cx, Cy 0,2kg/s
l 1,0 m c, 0,5 kg/s
L, I, 0,055 kg - m? L 0,1kg/s
1, 0,1 kg - m? - -

Os valores apresentados na Tabela 3.1 sdo aproximadamente as especificagdes do drone
comercial DJI Matrice 100, que possui uma capacidade de carga de até aproximadamente 50% da
sua massa (JEAONG et al., 2018). Os parametros de controle, quando ndo especificados

explicitamente, sdo definidos como mostra a Tabela 3.2:

Tabela 3.2 - Parametros de controle da simulagao.

Parametro Valor Parametro Valor
A, 2 Ay 2
K, 1 Ky 1
Nz 1 Ny 1
€, 50 €, 50
A 5 As =5
B 2 Ag -2
A3 0,1 Ay 0,1
Ay Ag 1
Ky K, 1
M M2 2

€3 50 €4 50
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Observa-se que os parametros selecionados respeitam os limites especificados. Em especial,

A A
observa-se que == ==
A As

2, e A N
= = ¢ menor do que f = /,1—8 =10 e que A5 € Ag sdo opostos a A; e A,.
3 7

Também se verifica que o limite de estabilidade para os angulos de referéncia de atitude (¢p; ¢ 6,;)
segundo as equagoes (3.109) e (3.101) é de aproximadamente 1.4 rad (= 80°), indicando que a
relacdo da massa da carga e da aeronave oferece margem expressiva para a estabilidade do
subsistema sub-atuado ao menos nas proximidades do ponto de equilibrio. Os pardmetros do
controlador K, Ky, K1, K2, 1z, Ny, N1 € N, foram dimensionados para combater o disturbio de
arrasto do modelo e perturbacdes internas provenientes das aproximacdes feitas nas equagdes do
controlador.

Com isso, avalia-se o comportamento do sistema controlado para entrada degrau e para um
ponto inicial levemente deslocado do ponto de equilibrio para avaliar as condi¢des de estabilidade

deduzidas na segao anterior.

3.3.1 Resposta do sistema para entrada degrau unitdrio

Primeiramente se aplica entrada degrau unitario para a posi¢do e angulo de guinada da
aeronave com velocidades e aceleragdes nulas. Os angulos de referéncia de rolagem e arfagem sao
mantidos em zero. Ressalta-se que este tipo de entrada ndo €, pois promove uma mudanga abrupta
da distancia do sistema para o ponto de equilibrio, que ¢ uma condigdo ndo prevista para o
controlador. Apesar disso, este teste permite avaliar a robustez do sistema contra esta condigdo
adversa e observar a acdo do controlador no comportamento no sistema, em especial sobre as
variaveis deslizantes.

Adicionalmente, a fim de destacar o efeito de chattering previsto, considera-se a aplicacao
de ruido branco com desvio padrao de 0,005 m para variaveis de posi¢ao do sistema (x,y, z),
0,01 m/s para as variaveis de velocidade (x,y,Z), 0,005° para os angulos (¢, 0,y¥, ¢, 0;) e
0,01°/s para as velocidades angulares (¢, 8,1, ¢, 6,).

As Figuras 3.7, 3.8 e 3.9 apresentam o comportamento dindmico da posi¢cdo, da orientagao

da aeronave e da orientacdo do cabo para este cendrio, respectivamente.



1
Eos
153
0
1
Eos
=
0
1
£05
N
0

Posicdo da Aeronave

==
: — — —Desejado
1 Realizado
|
I
|
10 20 30
mm ===
|
| — — —Desejado
| Realizado
|
|
|
10 20 30
-
: — — =Desejado
| Realizado
|
|
|l
10 20 30

Tempo [s]

0.6
504+

= 0.2

0.6
=04t

=02

2 [m/s]

Velocidade Linear da Aeronave

Tempo [s]

Figura 3.7 — Posigdo e velocidade da aeronave para entrada degrau unitario.
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Figura 3.8 - Orientagdo e velocidade angular da aeronave para entrada nula para ¢ e 6 e degrau

unitario para .
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Figura 3.9 - Orientag@o do cabo para entrada degrau unitario.

Primeiramente, observa-se que as variaveis de posi¢ao (

Figura 3.7) e angulo de guinada (i, Figura 3.8) apresentam convergéncia exponencial para
o estado desejado. Este comportamento era esperado para as variaveis z e Y, visto a condi¢do de
atuacdo plena sobre estes dois graus de liberdade e o comportamento de convergéncia assintdtica
projetada para das superficies deslizantes associadas s; e s,. Esperava-se a convergéncia das
variaveis x e y de forma acoplada a ¢ e 0, visto que se cumpriu as restrigoes de estabilidade dos
parametros de controle. Porém, o comportamento assintdtico observado para x e y (

Figura 3.7) combinado ao perfil oscilatério de ¢ e 8 (Figura 3.8) ndo foi previsto ao projetar
as variaveis deslizantes. Este comportamento ocorre, dentre outros fatores, em funcao dos valores
escolhidos para os parametros de controle, a caracteristica de acoplamento de entrada e ao fato do
sinal de referéncia de atitude ser sempre zero. Para que ocorra deslocamento horizontal, o
controlador permitir certa variacdo de ¢ e 6 para direcionar a for¢a de propulsdo, porém, contrario
a este objetivo, sempre tenta puxar os estados de orientacdo de volta para o equilibrio a medida que
se afasta de zero.

Na Figura 3.9, observa-se que a movimentag¢do da carga apresenta oscilagdo regular, mas,
apesar do controlador ndo atuar explicitamente para conter esta oscilag¢do, ela apresenta uma leve

tendéncia de convergéncia. Dada a observacao da convergéncia das variaveis de estado do drone,
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este comportamento ¢ esperado visto o acoplamento dinamico existente entre o estado da carga e

o estado do drone, além do efeito dissipativo que o arrasto do ar.

Na Figura 3.8, observa-se um ruido de alta frequéncia nos angulos de rolagem (¢) e arfagem
(0) e nas suas derivadas. Este fenomeno ¢ consequéncia do efeito de chattering, observado no

comportamento das variaveis deslizantes, apresentado na Figura 3.10.

T T
30 5 .
S2

(2] .
g 2 Chattering S3 .
N S4
21t 1
(0]
a
2 . "
>
©
LR

9L |

| | | | 1
0 5 10 15 20 25 30
Tempo [s]

Figura 3.10 — Comportamento das variaveis deslizantes para entrada degrau.

Observa-se na Figura 3.10 que, no momento de aplicacdo da entrada degrau, em que se
provoca um desvio na posi¢ao do estado do sistema em relagdo ao ponto de equilibrio, as varidveis
deslizantes saltam para valores diferentes de zeros. Porém, imediatamente comegam a decrescer,
realizando a fase de aproximacdo, que apresentam decaimento exponencial e linear esperados
(Secao 3.2.1.2), até atingir o zero e entrar na fase de deslizamento. Porém, visto o ruido branco de
alta frequéncia inserido nas varidveis do sistema, as variaveis ndo se mantém exatamente em zero,
ativando os termos (quase) descontinuos dos sinais de entrada que atuam no sistema, refletindo o
comportamento oscilatorio nas varidveis do sistema. A Figura 3.11 apresenta os sinais de controle

gerados.
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Figura 3.11 - Sinais de controle do CMD para entrada degrau unitario.

Nota-se na Figura 3.11 que os sinais u; € u, apresentam um salto negativo posterior ao
momento em que se provoca o desvio de referéncia unitario. Este momento coincide com o
momento de estabilizagdo das varidveis deslizantes. Entende-se que este efeito tem relagdo com a
transi¢do abrupta da variavel deslizante para zero provocado pelos termos descontinuos do sinal de
entrada.

O efeito da transicdo para a fase de deslizamento também pode ser observado nas variaveis
¢ e 0 (Figura 3.8). Observa-se que durante a fase de deslizamento (entre aproximadamente 2s e

4s), os angulos apresentam comportamento distinto do observado em seguida, quando passa a
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oscilar de forma regular. O comportamento observado a partir deste momento ¢ majoritariamente
definido pelas constantes 1, a Ag, que, para os valores definidos, levaram a estabilizacdo rapida das

posicdes x e y e a um comportamento oscilatorio amortecido da atitude do drone.

3.3.2 Avaliagdo da condi¢do de estabilidade na superficie deslizante

Para ilustrar a validade das condi¢des de estabilidade para os parametros de controle do
subsistema sub-atuado, propde-se comparar o comportamento do sistema a partir de um ponto no
entorno da condicao de equilibrio para trés configuragdes de parametro: uma estavel, outra instavel
e outra na margem de estabilidade.

Para isso, toma-se como estado inicial ¢(0) = 8(0) = 10° e zero para todas as outras

variaveis do sistema. Fixando os parametros de controle A,, A3, A4, 4 € Agem 2 e A, = —2, faz-
)

se 1s = —A4 e varia-se A; entre 1, 2 ¢ 4, de modo a gerar os cenarios em que /12 3 ] [/14,/1—8
5 3 7

. 1 A Aa A . ) 1y A A A )
(instavel), [ 2 6] [ 2 8] (marginalmente estavel) e [—2, 6] [ z 8] (estavel),
Aq 15 A7 A /15

respectivamente. As Figuras 3.12, 3.13 e 3.14 apresentam o comportamento das varidveis mais

influenciadas x.y, ¢,0, ¢, e 0;, diretamente atreladas a dindmica ao longo do plano xy.

Posicdo da Aeronave Orientagéo da Aeronave Orientagdo do Cabo
0.5 1 1
— = k=)
ERN £0 /A1 Eo
8 < N
05|~ —Desejado — — —Desejado — — —Desejado
9 Realizado -1 Realizado -1 Realizado
0 5 10 15 0 5 10 15 0 5 10 15
1 1
— = =)
E Eo A Eo
= < c§
05|~ — Desejado — — —Desejado — — —=Desejado
0 Realizado -1 Realizado -1 Realizado
0 5 10 15 0 5 10 15 0 5 10 15
Tempo [s] Tempo [s] Tempo [s]

: , —1([22 2] <[22 2=
Figura 3.12 - Comportamento do sistema no plano xy para A; = 1 ([ 7 /15] > [ % 17]).
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Figura 3.14 — Comportamento do sistema no plano xy para A; = 4 ([ P /15] < [ PR )

Como esperado, no primeiro cenario (Figura 3.12) as variaveis divergem indefinidamente.
Ja na segunda configuracao (Figura 3.13), as variaveis oscilam de forma uniforme, sem demonstrar
tendéncia clara de convergéncia nem divergéncia. Por fim, ao ajustar as variaveis dentro das
condi¢des de estabilidade obtidas (Figura 3.14), as varidveis apresentaram comportamento claro

de convergéncia.



CAPITULO IV

GERACAO DE TRAJETORIAS

Embora o controlador desenvolvido leve em conta a dinamica do drone acoplada a carga, ele
se preocupa apenas em controlar a posi¢do da aeronave, ignorando o comportamento da carga.
Porém, a depender da trajetoria de referéncia dada a aeronave, a carga pode oscilar a altas
amplitudes e velocidades, de forma a degradar o desempenho do movimento como um todo.

Para diminuir este efeito, decide-se atuar na geracdao de trajetérias de modo a induzir a
aeronave a se movimentar de forma favoravel a estabilizacdo da carga. Especificamente, explora-
se a combinagdo de duas técnicas distintas: a primeira consiste em determinar trajetorias de
referéncia para o drone a partir de trajetdrias de posi¢do para a carga e para o angulo de guinada da
aeronave com base na propriedade de planicidade diferencial do sistema. A segunda técnica refere-
se ao input shaping, que filtra o sinal de entrada com base no conhecimento da dindmica de

vibragdo do sistema para gerar saidas com vibragdo atenuada.

4.1 Geracao de Trajetoria com Base na Planicidade Diferencial do Sistema

Primeiramente, apresenta-se a técnica de geragdo de trajetéria desenvolvida por
(SREENATH; MICHAEL; KUMAR, 2013) e (MELLINGER, 2012; MELLINGER; KUMAR,
2011). Eles demonstram que o sistema se trata de um sistema diferencialmente plano de modo a
ser possivel determinar a posicdo da aeronave dadas trajetorias desejadas para a carga e para o
angulo de guinada da aeronave.

Primeiramente, apresenta-se a defini¢cdo de planicidade diferencial do sistema e como ela ¢
utilizada para gerar as trajetdrias do sistema, detalhando-se a defini¢do de cada variavel do sistema.

Ressalta-se que esta se¢do reproduz a ideia central de geragdo de trajetéria dos trabalhos de
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referéncia®, diferenciando-se por adotar um sistema de coordenadas alternativo, apresentar mais
detalhes nas etapas de desenvolvimento das equagdes e por adicionar a for¢a de arrasto linear ao

modelo.

4.1.1 Planicidade Diferencial do Sistema

Dado um sistema com estado x € R" e entrada u € R™, ele ¢ dito diferencialmente plano se
existe um conjunto finito de variaveis y € R™, denominadas saidas planas, que sdo descritas em
funcdo do estado, da entrada e suas derivadas até uma ordem finita p:

y = y(x, u,u, ...,u(p)) (4.113)
de modo que o estado e as entradas do sistema podem ser escritos como fungdes continuas destas

saidas e suas derivadas até¢ uma ordem finita q:

x=x(y9,..,y9) (4.114)

u u(y,y, ...,y(‘”) (4.115)

Esta propriedade potencializa o planejamento de trajetdria, pois permite que os estados
desejados sejam determinados a partir de trajetérias definidas no dominio das saidas planas
(FLIESS et al., 1993).

Neste contexto, ¢ possivel mostrar que o estado e as entradas do sistema drone com carga
suspensa por cabo podem ser escritas em fun¢do da posi¢do da carga e angulo de guinada da
aeronave e suas derivadas até determinada ordem. Em outras palavras, [7;, ] é um conjunto de

saidas planas para o sistema.

5> No que diz respeito a geracdo de trajetoria, Sreenath, Michael ¢ Kumar (2013) também considera momentos
em que a tensdo no cabo é nula, desenvolvendo um modelo dindmico hibrido. O presente trabalho faz referéncia apenas
a analise do modelo para quando a tensdo no cabo nao ¢ nula.
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4.1.2 Determinacdo das Variaveis do Sistema

4.1.2.1 Determinacdo da Posicdo da Aeronave T e suas Derivadas

Derivando-se a Eq. (2.20) n vezes e isolando o termo correspondente a posi¢ao do

quadcoptero, tem-se:
F) = 2 _pm) (4.116)

Portanto, para determinar a enésima derivada de 7, basta ter conhecimento da enésima
derivada de 74, € p. O vetor p pode ser determinado em fungdo das saidas planas a partir da equagio

dindmica da carga (Eq. 2.24). Isolando-se o termo referente a tensdao no cabo, tem-se:
T = —m#, — mgé, — C, 7, (4.117)

Observa-se que T pode ser calculado dado o conhecimento de 7_'”'L e ?L Através da definicao

de p, tem-se:

. T

= 4.118)
IT| =75 (4.119)
Vale observar que a derivada da Eq. (4.119) nfo depende de :

|| =75 (4.120)

Assim, p™ pode ser obtido derivando-se a Eq. (4.118) n vezes, sendo T™ descrito em
N e d ( ) ~ >(n—
fungdo de rL(n+2) (Eq. 4.113) e ||T|| " (dado n > 1) em fungio de gV (Eq. 4.116). Portanto,

p™ depende de FL(MZ) e 7™ depende de ™ (Eq. 4.116), logo 7™ depende de 7+2.
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4.1.2.2 Determinagdo da Orienta¢do 1 e da for¢a de propulsdo F,
A equacdo da dindmica da aeronave (Eq. 2.23) pode ser rearranjada da seguinte forma:
M7 — TP + Mgé, + C¥ = EPeb (4.121)

Verifica-se que:

T,
5c'+cx5c——1‘:; )
Ré —*b——z onde t=13 §+c,y Ty . (4.122)
z z ”El’ y ny M .
.. . T
LZ+g+CZZ_MZJ

Assim, define-se um sistema de coordenadas auxiliar X, = [5,?, éy, 525], que corresponde ao

sistemas de coordenadas inercial rotacionado de ¥ em torno de €,, como mostra a Figura 4.1.

e
e
ey €z
¢ sc
v, éy
e :: )
y é’)lg
<0
g, Ve
X e}?
Figura 4.1 - [lustra¢do do sistema de coordenadas auxiliar X.
Analisando a Figura 4.1, € possivel verifica que:
éy = [—siny,cos,0]" (4.123)

A partir de € ¢ possivel determinar os outros vetores unitarios que compdem o sistema de

coordenadas do corpo, como:
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e x ek
8 = m— (4.124)
5 > é2]l
é)=é)xeék (4.125)
Assim, tem-se a matriz de rotagdo dada por:
R =[éb,eb,él] (4.126)

A partir da matriz de rotacdo ¢é possivel determinar os angulos de Euler (SLABAUGH, 1999).
Enfim, define-se E? substituindo Ré, na Eq. (4.121).

4.1.2.3 Determinagdo da Velocidade Angular @
Derivando-se a equagdo de movimento da aeronave (Eq. 4.121), tem-se que:
M7+ Cx—T=EP8Y + EP (& x 8% (4.127)

Projetando esta expressdo ao longo de 82, tem-se que:

Eb = (M%’+ Ci-T)-& (4.128)
Na dire¢do perpendicular a 2 e @, ao longo da qual se tem:

i — >h 1 5 =3 = 'b >h

h, = @ X &L =F—Zb{Mr+Cr—T—FZeZ} (4.129)

Observa-se que ﬁw ¢ a projecdo de @ no plano x,y, rotacionada em 90°, de forma que ¢

possivel determinar as componentes da velocidade angular neste plano como:

p=—h, & (4.130)

g="h, & 4.131)

Por fim, conhecidos p, q e i, a terceira componente do vetor @ ¢é obtida da terceira

componente da Eq. (2.2):

:cost91/}—sinqbq (4.132)

r
cos ¢
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4.1.2.4 Determinagdo da Acelerac¢dao Angular @ e Momento de Entrada T,

Para determinar @, aplica-se um procedimento semelhante ao que se fez para encontrar .

Primeiramente, deriva-se a equacao dinamica mais uma vez:
M7 +CP—T = FPel + 2(& x EPED) + & x EPél + & x (& x FP&Y) (4.133)
Projetando esta expressdo ao longo de 82, tem-se que:
fb = [(M"?"+ cP — ?) — & x (@ % széf)] . &b (4.134)
Na diregdo perpendicular a é2 e @, a0 longo da qual se tem:
i = >h 1 ‘3t Y “b=b — b =>b — — b=b
h, = @ x &’ =ﬁ{Mr+Cr —FPel — 2(d x FPél) — @ x (& x FPél)} (4.135)

zZ

Observa-se que i_{Q corresponde a projecdo de @ no plano x,y,, rotacionada de 90°, de forma

que ¢ possivel constatar que:
p=—hg- &l (4.136)

-

G=h, &b (4.137)
Por fim, conhecidos p, § e 1, a terceira componente do vetor @ ¢é determinada a partir de
terceira componente da derivada da Eq. (2.2):

) _coselﬁ—sin¢q—9(¢3+sin61/))

7 053 (4.138)

Ressalta-se que, para chegar a definigdo de @ e T, foi necessario ter conhecimento de 7 que,

. , =(6 . ~ . .
por sua vez, requer o conhecimento até rL( ) (vide se¢do 4.1.2.1). Ou seja, para determinar todas as
variaveis do sistema, as aceleracdes angulares e torques de entrada, ¢ necessario o conhecimento

até a sexta derivada da posicdo da carga.



68

4.1.3 Definicao de Trajetorias para a Carga

Conhecida a planicidade diferencial do sistema, com o intuito de reduzir o balanco da carga,
visa-se projetar uma trajetoria estavel para a carga para entdao obter o estado da aeronave e passa-
lo como referéncia para o controlador. Se o controlador for capaz de seguir a referéncia com
sucesso, espera-se que a carga cumpra sua trajetoria programada.

Desse modo, projeta-se trajetorias polinomiais por partes de 13* ordem que passam por
pontos arbitrarios em que as derivadas até a sexta ordem sdao continuas (restrigdes deduzidas na
se¢do anterior), sendo nulas nos pontos de interesse (APENDICE II — INTERPOLACAO
POLINOMIAL POR PARTES). A Figura 4.2 apresenta a posi¢do, velocidade e aceleracdo de um
exemplo de trajetoria com estas restrigdes para os pontos de passagem q; = [3,0,2] € tempos t; =

[0,5,10] s.

3 Posicéo J
Velocidade
Aceleracao
2L
1t 4
0
-1t \ J
26 J
0 2 4 6 8 10
Tempo [s]

Figura 4.2 - Exemplo de trajetoria polinomial ponto a ponto de 13° grau com derivadas nulas até a

sexta ordem para os pontos de passagem g, = [3,0,2] para os tempos t; = [0,5,10] s.

Observa-se que este tipo de interpolagdo gera curvas suaves com paradas bem marcantes nos
pontos de interesse. Definindo trajetérias dessa forma no espacgo tridimensional, tem-se retas entre

0s pontos.
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A propriedade de planicidade diferencial permite encontrar o estado do drone necessario para
que a carga tenha o comportamento desejado, porém nao ha garantia de que as trajetorias
resultantes sejam compativeis com as restricdes do modelo, como a de tensdo do cabo sempre
positiva e de angulos de guinada e arfagem inferiores a 90°, nem que sejam factiveis de serem
executadas pelo controlador.

De fato, a estrutura de geragao de trajetoria polinomial definida nao releva caracteristicas do
sistema em sua formulagado, podendo produzir saidas dissonantes com a dinamica do sistema.

Uma forma natural de solucionar este problema seria tratar a defini¢do do estado da carga
como um problema de otimizagdo que considera restricdes convenientes para o estado do drone.
Porém, este processo ndao se demonstra trivial (CRUZ; FIERRO, 2017; SREENATH; LEE;
KUMAR, 2013).

Alternativamente, propde-se aplicar a técnica de imput shaping, que se destaca pela
simplicidade e efetividade em reduzir a oscilagdo na saida do sistema por meio do embutimento de

oscilagdes no sinal de entrada que levam a frequéncia natural do sistema em consideragao.

4.2 Input Shaping

4.2.1 Fundamentagado Teorica

A técnica de input shaping, foi inspirada no trabalho de operadores de guindastes experientes
que conseguem manobrar cargas sem provocar balangos excessivos simplesmente pressionando o
botdo de acionamento repetidas vezes em momentos especificos (SINGH; SINGHOSE, 2002). O
principio deste método consiste em introduzir um ou mais sinais impulsivos na entrada do sistema
para gerar uma vibracao na saida que € posteriormente compensada ao introduzir outros elementos
impulsivos que provocariam uma vibracao contraria (QIAN; Y1, 2015). A Figura 4.3 ilustra a ideia

para dois sinais impulsivos.
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— Resposta Al
----- Resposta A2
-~ Resposta Total

Posicao

04
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Figura 4.3 - Tlustracdo de resposta de um sistema sob a a¢do de dois impulsos devidamente

selecionados utilizando técnica de input shaping (Adaptado de SINGH; SINGHOSE, 2002).

Na Figura 4.3, a curva em azul é a resposta do sistema quando apenas o impulso 4; ¢ aplicado.
A curva em vermelho consiste na resposta do sistema quando apenas o impulso 4> ¢ aplicado.
Ambos os impulsos geram uma oscilacio de mesma frequéncia e taxa de decaimento,
comportamento este esperado para sistemas de segunda ordem com amortecimento. 4> esta
dimensionado exatamente no momento de inversdo do movimento causado por A; produzindo uma
resposta oposta. Esta configuracdo, por sua vez, gera uma trajetdria sem oscilagdo como ilustrado
pela linha em preto.

Para obter a sequéncia de dois impulsos como ilustrado na Figura 4.3, parte-se da descri¢ao

da vibragao residual de um sistema de frequéncia natural w,, e fator de amortecimento ¢, dada por:

V(wy, ) = e 9N [C(w,0)? + S(w, {)? (4.139)
Em que:
1
Clwy, Q) = ) A;eSnticos(wgt;) (4.140)
2

N
S(w,¢) = Z AzeS@ntisin(wgt;) (4.141)
i=1
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A; e t; sdo as amplitudes e os tempos em que ocorrem os impulsos e wy; = a)nm ¢a
frequéncia natural amortecida. Fazendo-se a porcentagem de vibracdo residual igual a zero,
impondo a restricdo Y,A; = 1 e tomando a posi¢do do primeiro impulso como t; = 0, é possivel
determinar as amplitudes dos impulsos (4; € 4,) € 0 momento em que o segundo impulso ocorre
: t, (BISGAARD; COUR-HARBO; BENDTSEN, 2008).

O filtro com dois impulsos apresentado ¢ chamado de zero vibration shaper (ou ZV shaper).
Porém, neste trabalho se opta por aplicar um modelador de trés impulsos chamado ZVD shaper
(Zero Vibration and Derivative shaper) em que se adiciona a restricdo de derivada nula a vibracao

residual:

d
do V(wy, ¢) =0, d—(V(wn, =0 (4.142)

Assim, as amplitudes e os tempos dos impulsos sdo dados por:

tl = 0, tz = - t3 = - (4143)

1 2K K?

AAe——m——, Aym=———, A3=—Fr— 4.144
L7 142K + K2 27 142K + K2 37 142K + K2 ( )

Sendo que T, € o periodo amortecido e K ¢ dado por:

(m

K=exp| —— (4.145)
J1—272

Em comparacdo ao ZV shaper, o ZVD apresenta robustez significativamente maior quanto

a incertezas quanto a frequéncia natural do sistema. Por outro lado, introduz um atraso maior na

saida do sistema, que ¢ a tendéncia a medida que se considerada modeladores de ordem maior

(SINGH; SINGHOSE, 2002).

4.2.2 Input shaping aplicado ao problema

Levando a aplicagdo desta técnica para o problema proposto, primeiramente deve-se
determinar a frequéncia natural do sistema. Para isso, toma-se a frequéncia natural do balanco da
carga, obtida das equacdes dinamicas de ¢; e 8, linearizadas em torno do ponto de equilibrio, em

que se obtém:
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M+m
o, (M—l)g (4.146)

Visto que o controlador por modos deslizantes compensa o arrasto como uma parcela de
distarbio, toma-se o coeficiente de amortecimento ¢ como nulo. Assim, considerando os

parametros fisicos padrdes definidos na Se¢ao 3.3, obtém-se os valores apresentados na Tabela 4.1:

Tabela 4.1 — Parametros de input shaping para o sistema de exemplo.

Parametro Valor Parametro Valor
W, 3,7279 rad/s Wgq 3,7279 rad/s
¢ 0 T, 1,6856's
A 0,25 ty 0
A, 0,5 t, 0,8428 s
As 0,25 t3 1,6856s

Assim, para transferir este comportamento para sinais de entrada arbitrarios, basta fazer a
convolucdo da sequéncia de impulsos projetada no sinal de entrada do sistema. Para o problema
em questdo, primeiramente propde-se definir pontos e angulos de guinada por onde se deseja que
o drone passe em determinados instantes de tempo, fazer uma interpolagdo polinomial restringindo
velocidades e aceleragdes nulas nestes pontos, e entao aplicar input shaping nas curvas resultantes
da interpolagdo e passa-las como referéncia para o controlador. Neste caso, as referéncias para a
orientacao do drone sdo tomadas como nulas. Esta estratégia ja foi utilizada com sucesso em outros
trabalhos de controle de VANT’s com carga suspensa por cabo como (BISGAARD; COUR-
HARBO; BENDTSEN, 2008; KLAUSEN; FOSSEN; JOHANSEN, 2017)

Adicionalmente, também se propde combinar esta técnica com a baseada na planicidade

diferencial do sistema, como sera apresentado na proxima se¢ao.
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4.3 Trajetorias Baseadas na Planicidade Diferencial do Sistema com Input Shaping

A Figura 4.4 ilustra a nova estratégia de geracao de trajetoria proposta.

T - ] L - T
rLd’rLd’rLd'rLd’ rLd’rLd’rLd’rLd’
T 4(t) TLd' T TLy TLd,TLd TLd Modelo
—_— Interpolador > Input > Diferencialmente
¢ Polinomial L Shaping . e i Pl
lpd( i) ll)d,ll}d, 1I}d 1/’.1; lI)d’ lpd ano

Figura 4.4 - Estrutura da solugdo final de geracdo de trajetoria.

Como ilustrado na Figura 4.4, a estratégia final de geragdo de trajetoria recebe os pontos de
parada desejados para a posi¢do da carga e para o angulo de guinada do drone como entrada e entao
realiza uma interpolacdo polinomial restringindo que todas as derivadas até a sexta ordem para a
posicao da carga e até a segunda ordem para o angulo de guinada sejam nulas nestes pontos. Assim,
aplica-se input shaping nas curvas resultantes da interpolagdo, obtendo as saidas planas que sdo
utilizadas para calcular o estado desejado para o drone, que € passado como referéncia para o
controlador (Figura 3.4, Secdo 3.2).

Para exemplificar o efeito do input shaping na saida do gerador de trajetorias, define-se uma

trajetoria polinomial para a carga e para o angulo de guinada do drone que parte do ponto 7, =
[0,0,—1] ey; =0 até rLf [2,2,1] ¢, = - (60°) em 4 segundos, a qual se aplica input shaping

com os parametros apresentados na Tabela 4.1, na Se¢do 4.2.2. Primeiramente, a Figura 4.5
apresenta a trajetoria definida para cada componente da posi¢do da carga, assim como da posi¢ao

resultante do drone para os casos em que se aplica e quando nao se aplica input shaping na entrada.
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Figura 4.5 - Comparagdo entre uma trajetoria polinomial ponto a ponto definida para posi¢do da

carga e a obtida para o drone segundo o modelo diferencialmente plano para as configuragcdes em

que se aplica e em que ndo se aplica input shaping na trajetoria de entrada.

Na Figura 4.5, ao comparar a trajetdria definida para a carga com a obtida para o drone, nota-

se que esta apresenta uma leve frenagem aproximadamente na metade do tempo de subida. Em

relagdo ao efeito do input shaping, observa-se que o filtro provoca uma certa inclinagao das curvas,

antecipando a aceleragdo e desaceleracdo do movimento no inicio e no final da trajetéria. Também

¢ possivel verificar, principalmente no perfil da altura z, que o input shaping promove uma leve

atenuacdo no efeito transiente. Estes efeitos também podem ser observados no espaco

tridimensional, como mostra a Figura 4.6.
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Figura 4.6 — Visualizagdo espacial da trajetdria da carga e do drone para as configuragdes em que

se aplica e ndo se aplica input shaping na trajetéria de entrada.

A Figura 4.6 mostra que, sem aplicar input shaping, o drone executa uma manobra de
amplitude maior, apresentando uma oscilagdo nitida na metade do trajeto aproximadamente.
Quando se aplica o filtro, esta curva se aproxima mais a uma reta, porém ¢ possivel observar
pequenas oscilagdes ao longo de todo o trajeto.

Por fim, vale observar o comportamento das outras varidveis do sistema. As Figuras 4.7, 4.8
e 4.9 apresentam o perfil das variaveis que descrevem a orientacao do drone, os esforcos de entrada
e os angulos de orientacao do cabo, respectivamente.

De modo geral, nota-se que o input shaping promove uma reducdo significativa na amplitude
das varidveis do sistema, com excecdo do angulo de guinada da aeronave, que segue um
comportamento semelhante ao observado para a posi¢ao do drone, visto que ¢ uma saida plana pré-
definida como uma curva polinomial. Por exemplo, ao observar o primeiro grafico da Figura 4.8,
verifica-se que a for¢a de propulsdo u, atinge valores de até aproximadamente 45 N quando ndo
se aplica input shaping, passando a assumir valores inferiores a 40 N ao aplicar o filtro. Por outro
lado, verificou-se o surgimento de oscilagdes adicionais, porém de pouca intensidade, no

comportamento dos angulos de orientagdo do cabo, como mostra a Figura 4.9.
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Figura 4.7 — Varidveis de estado que definem a orientagdo do drone obtidas por meio do modelo

diferencialmente plano para quando se aplica e quando ndo se aplica input shaping em trajetoria

polinomial ponto a ponto definida para a posi¢do carga.
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Figura 4.8 - Sinais de controle obtidos por meio do modelo diferencialmente plano para quando se

aplica e quando ndo se aplica input shaping em trajetdria polinomial ponto a ponto definida para a

posi¢ao carga.
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Figura 4.9 - Variaveis que descrevem a orientagdo do cabo para quando se aplica e ndo se aplica

input shaping em trajetdria polinomial ponto a ponto definida para a posicao carga.



CAPITULO V

CONTROLADOR COM GERADOR DE TRAJETORIA

Este capitulo apresenta uma analise do desempenho do controlador combinado com as

técnicas de geracao de trajetorias abordadas no cumprimento do objetivo proposto.

5.1 Estrutura da Analise

Para avaliar o desempenho da solugdo final de controle, propde-se uma analise comparativa

entre trés configuragdes diferentes:

I) Trajetorias polinomiais para o drone;
1) Trajetorias polinomiais para o drone = input shaping;

III) Trajetorias polinomiais para carga => input shaping = modelo diferencialmente plano.

Na configuragao I, define-se trajetdrias polinomiais ponto a ponto como referéncia de posi¢ao
e guinada da aeronave (até a segunda derivada) para o controlador, mantendo as referéncias de
angulos de rolagem e arfagem nulas. Na configuragdo II, aplica-se input shaping as trajetorias
definidas para o drone antes de enviar ao controlador. Por tltimo, define-se as mesmas trajetorias
definidas nas configuracoes I e Il para a carga, porém com a coordenada z deslocada para baixo o
correspondente ao comprimento do cabo e as derivadas continuas até a sexta ordem. Aplica-se
input shaping a estas trajetorias e as utilizam como saidas planas do modelo diferencialmente
plano, definindo as referéncias de trajetoria da aeronave para alimentar o controlador

A Tabela 5.1 apresenta a lista de pontos de trajeto a serem passados como entrada dos
interpoladores polinomiais para cada configuracdo, enquanto a Figura 5.1 mostra uma

representacao grafica do caminho definido para a carga e para o drone.
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Tabela 5.1 — Pontos de referéncia do interpolador polinomial para as diferentes configuragdes de

geragao de trajetorias em comparagao.

Configuracao Variavel Valor
I, 1l e III X, X], [0,4,4,1,0] m
I, I eIl vV, VL [0,6,6,9,0] m
Iell z [0,5,5,2,0] m
I zy, [—1,4,4,1,—1] m
I Ielll " [OEE__ 0| rad
9 ) 3 ) 3 ) )
ITell ¢,0 [0,0,0,0,0] rad
X 4
Y6
44— | Z5
° ‘ \\
5 4 —1 \
NN Trajeto da aeronave (I, II)
4 | /{\ é g Trajeto da carga (III) L
‘1 7 Z 44 \\\
3—41voe 74\ —
z2
E‘ 2 | T /\\ \h\\
o \\

14 x1
Y9

Z1.1 & N xo —|

Figura 5.1 — Trajeto de referéncia de teste para o drone (configuracdes I e II) e para a carga

(configuragao III)

Assume-se que estes pontos ocorrem em tempos igualmente espagados com um tempo de

espera adicional de 3 segundos no inicio € um tempo adicional para acomodagdo de 10 segundos
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no final. Assim, realiza-se a simulagdo do sistema para cada configuragdo, variando-se o tempo
total da manobra (tirando o tempo de espera e o de acomodagao) com o intuito de verificar o
desempenho do sistema para diferentes niveis de agressividade de manobra. Especificamente,
considera a execugdo da manobra em T = [18,15,12,10] s. Sdo adotados os mesmos parametros
de simulagdo especificados na Se¢do 3.3. Porém, a fim de testar a robustez do controlador contra
incerteza de parametros, aplica-se variagdes fixas nos parametros fisicos segundo apresenta a

Tabela 5.2.

Tabela 5.2 — Perturbagao fixa imposta sobre os parametros do modelo.

Parametro Perturbacao Parametro Perturbacao
M —-15% Iy, 1, I, +30%
m +20% Cx» Cys €2, C, +10%
l —-10% — -

Para comparar os resultados, define-se um conjunto de métricas calculadas sobre as variaveis
de saida da simula¢do amostradas em intervalos 0,01 s. A Tabela 5.3 lista as métricas utilizadas

para fazer a comparagao.

Tabela 5.3 — Lista de métricas de comparagdo do comportamento do sistema controlado sob

diferentes configuragdes de geragdo de trajetoria.

Simbolo Meétrica

TRMS Valor eficaz do erro de posi¢dao do drone.

Brus  Valor eficaz do angulo entre o eixo vertical inercial (€,) e o ndo inercial (€2).

arms  Valor eficaz do angulo do cabo em relagdo a vertical durante o tempo de acomodagao.

for Frequéncia média do modulo da frequéncia angular @

A primeira medida (1)) visa quantificar o erro médio do controle de posi¢ao da aeronave.
O valor S5 busca acessar o grau de inclinagdo médio do drone ao longo de percurso. Quando
Brus € maior, significa que o drone apresentou angulos de rolagem e guinada maiores e por mais
tempo comparativamente. A medida agys visa quantificar o grau de oscilagdo da carga apos a
execucdo do trajeto planejado, valendo idealmente zero. Por fim, f,, capta o grau de oscilagdo da

atitude do drone em termos de frequéncia.
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5.2 Analise dos Resultados

A Tabela 5.4 apresenta o resultado dos calculos dos parametros de analise para cada cenario

de simulagao.

Tabela 5.4 — Quadro comparativo de desempenho com base em métricas entre as configuragdes de

geracdo de trajetoria em andlise para diferentes tempos de execugdo da trajetoria de referéncia.

T 18 s 15s

Trus  Brus ARMS fo TRMS Brus QARms fo
[m] [°] [°] [hz] [m] [°] [°] [hz]

1 0,0347 6.8638 14,8947 0,1621 0,0330 8,5778 3,5353 0,1694
11 0,0230 4,8082 1,6924 0,0788  0,0273 6,2406 1,1159 0,1083
111 0,0119 5,7702 1,0048 0,0704 0,0147 6,7651 1,6136 0,0858

T 12 s 10s

Métrica

£l TRrMS Brus ApMS f TrMsS Brus (25:3743 f
Métrica v e @ o o @
[m] [°] [°] [hz] [m] [°] [°] [hz]
I 0,1029 17,7995 67,2285 0,4421 0,1073 19,1869 46,0548 0,5544
II 0,0352 8,5118 8,8411 0,1657 0,0521 11,7518 26,8252 0,3355

III 0,0189  8,0322 3,5985  0,1449 0,0465 10,3182  5,3366  0,5213

Analisando os resultados da Tabela 5.4 globalmente, observa-se que a configuragdo I, a qual
nao ha nenhuma estratégia explicita de reducao do balango da carga, ¢ a que apresenta o maior erro
de posicdo (agps) € intensidade de oscilagdo de carga em todas as simulagdes. Também se observa
que a configuracdo III, que leva em consideracdo o modelo diferencialmente plano, apresenta o
menor erro de posicdo e grau de da oscilagdo da carga em todas as simulagdes. Apesar das
diferengas numéricas do erro de posi¢ao (rzpys), constata-se que ele € baixo para todos os cenarios
(no maximo 10 cm), demonstrando a eficiéncia do controlador no cumprimento do seu objetivo.

Para auxiliar na continuacdo da andlise, as Figuras 5.2, 5.3 e 5.4 apresentam o trajeto
percorrido pelo drone e pela carga para os resultados das simulagdes com trajeto de 15 e de 10

segundos para as trés configuracoes.
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Figura 5.2 - Caminho percorrido pelo drone e pela carga para a simulagdo de 15 e 10 segundos com

a configuragdo I.
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Figura 5.3 - Caminho percorrido pelo drone e pela carga para a simulacdo de 15 e 10 segundos com

a configuragao II.
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Figura 5.4 - Caminho percorrido pelo drone e pela carga para a simulacdo de 15 e 10 segundos com

a configuragao III.

Ao analisar a Figura 5.2, em que ndo se aplica uma estratégia especializada de geracao de
trajetoria (configuracao I), reforca-se a conclusdo de que, embora o controlador seja capaz de
manter a posi¢do do drone estavel, a carga balanca de forma intensa, especialmente para a manobra
mais agressiva de 10 segundos.

Embora o controlador com input shaping (Figura 5.3) ndo tenha apresentado o menor ags
em nenhuma das simulagdes, ele apresentou desempenho pratico convincente neste quesito. Ao
comparar com a configuracdo em que nao se aplica input shaping (Figura 5.2), verifica-se que a
técnica foi eficaz em promover atenuagdo do balango da carga, apresentando desempenho
semelhante a configuragdo Il para as manobras de 18, 15 e 12 segundos (Tabela 5.4). Porém,
apresentou desempenho consideravelmente inferior a este na simulacdo de 10 segundos,
apresentando agys cinco vezes superior, resultado este refletido no balancgo final observado na
Figura 5.4. Ressalta-se que o desvio vertical da posi¢cdo carga em relagdo a referéncia observado
entre os pontos de passagem ¢ inerente do movimento da carga e que o abaulamento do trajeto do
drone no segundo ponto de passagem ¢ consequéncia da aplicagdo do input shaping.

Quando se aplica input shaping na trajetéria da carga (Figura 5.4), ndo é possivel perceber a

presenca de oscilagdes nos pontos extremos mesmo na simulacdo de 10 segundos. Nota-se um
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abaulamento no trajeto da carga ao passar pelo segundo ponto da trajetdria na simulacdo de 10
segundos, mas ele ocorre devido a aplicagdo do input shaping. Também ¢ possivel observar o
desvio de trajeto que o drone faz em relagao as retas que liga os pontos de passagem, especialmente
para a manobra mais agressiva.

O comportamento de atenuagdo da carga fica mais evidente ao analisar graficamente o estado
da orientacdo do cabo. A Figura 5.5 apresenta o comportamento das variaveis que descrevem a

orientagdo do cabo para a simulacao de 12 segundos de trajetdria com as configuragoes I, 11 e III.
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Figura 5.5 - Estado da orientagdo do cabo para a simulacao de 12 segundos de trajetoria com as
configuracdes I (sem input shaping), 11 (com input shaping) e 1l (com input shaping e modelo

diferencialmente plano)

Observa-se que, depois da linha vertical pontilhada, a partir de onde se mede agys, 0 caso
em que nao se aplica nenhuma técnica de geracao de trajetoria apresenta oscilagcdes superiores a
90° para ¢; e quase atingindo o ponto de singularidade de 8;. Quando se aplica input shaping
(configuracdo II) e o modelo diferencialmente plano (configuragdao III), o balanco ¢

significativamente suprimido.
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Para auxiliar na anélise do desempenho de controle de atitude do drone, as Figuras 5.6 ¢ 5.7
apresentam o comportamento das variaveis que descrevem a orientagdo do drone para as

simulagdes de 15 e 10 segundos com as configuragdes II e III, respectivamente.
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Figura 5.6 - Comportamento de atitude da aeronave para as simulagdes de 15 e 10 segundos com

a configuragao II.
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Figura 5.7 — Comportamento de atitude da aeronave para as simulagdo de 15 e 10 segundos com a

configuragao III.

Comparando as Figuras 5.6 € 5.7, verifica-se que, para a simulacao de 15 segundos, embora
o controlador apenas com input shaping (Figura 5.6) receba uma referéncia nula para os angulos
de rolagem e arfagem, estas varidveis apresentam um comportamento semelhante ao segundo,
quando se tem trajetorias bem definidas com base no modelo diferencialmente plano.

Na simulagdo de 10 segundos, a segunda solu¢do apresentou um comportamento mais
agressivo e de maior amplitude, que também reflete na Tabela 5.4 por meio das métricas Brys €
f.,- Embora a simulacio tenha convergido para esta situagdo, é provavel que este perfil de atitude
ndo seja infactivel em aplicacdes reais. Neste cendrio, a primeira solu¢do (configuragdo II) atua
com uma amplitude menor, porém apresenta um ruido de alta frequéncia que se torna mais nitido

ao observar as velocidades angulares, como mostram as Figuras 5.8 € 5.9.
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Figura 5.8 — Velocidade angular do drone para as simulagdes de 15s e 10s com a configuragao II.

/3]

0 /s]

$I°/s)

T=15s
200
— — —Desejado
Realizado
0 __\/\_,—‘/\ﬂ\/\«____..___.
-200
0 5 10 15 20 25
200 -
— — —Desejado
Realizado
0 _"'\/\"'-‘/\’\/“—
-200
0 5 10 15 20 25
200
— — —Desejado
Realizado
0 _H/;
-200 - . .
0 5 10 15 20 25

Tempo [s]

/)

0 /s)

$L°/s)

T=10s
200
— — —Desejado
Realizado
-200 -
0 5 10 15 20
200
— — —Desejado
Realizado
0
-200 : . - -
0 5 10 15 20
200 -
— — —Desejado
Realizado
0 _/\H
-200
0 5 10 15 20
Tempo [s]

Figura 5.9 - Velocidade angular do drone para as simulagdes de 15s e 10s com a configuragao III.
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As componentes de alta frequéncia observadas na Figura 5.8 justificam os valores superiores
de f,, obtidos para as simulacdes de 18, 15 e 12 segundos (Tabela 5.4). Este efeito pode estar
associado ao fato de que ¢ passado referéncia nula a atitude da aeronave, pois assim o erro de
atitude se distancia de zero com mais frequéncia, constantemente ativando os termos descontinuos
dos sinais de entrada.

Por fim, vale comparar o sinal de entrada obtido para as configuragdes II e III. As Figuras
5.10 e 5.11 apresentam os esfor¢os produzidos pelo controlador para as simulagdes de 15 ¢ 10
segundos de trajetdria, sendo que para a configuragao III (Figura 5.11), também se apresenta os

esforcos ideais obtidos por meio do modelo diferencialmente plano.
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Figura 5.10 — Esforgos de controle para as simulagdes de 15s e 10s com a configuragao II.
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Figura 5.11 - Esforgos de controle para as simulagdes de 15s e 10s com a configuragao III

Primeiramente, observa-se na Figura 5.10 que a for¢a de propulsdo u,; apresenta oscilagdes
consideraveis depois que atinge o ultimo ponto da trajetoria. Este comportamento pode indicar que
os parametros de controle definidos ndo garantiram robustez contra as perturbacdes aplicadas aos
parametros fisicos do problema, especialmente as massas do drone e da carga, que sdo diretamente
atreladas a for¢a de propulsdao. A influéncia da variagdo dos parametros fisicos também pode ser
observada na Figura 5.12, em que a for¢a de propulsao prevista pelo modelo diferencialmente plano
¢ levemente inferior ao realizado, visto que o valor de massa total do conjunto considerada pelo
controlador ¢ menor do que a real, segundo as configuragdes de incerteza listadas na Tabela 5.2 da

Se¢do 5.1. A compensacgdo desta incerteza € atingida pela robustez do sistema.
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Também ¢ possivel observar que o torque produzido pela solugao III (Figura 5.10) apresenta
algumas oscig¢aoes em alta frequéncia em torno de valores baixos para os dois tempos de manobra,
mas que chegam a atingir picos superiores aos observados no comportamento da configuragdo IV
(Figura 5.11) para a trajetoria de 15 segundos. Este comportamento influncia o comportamento da
velocidade angular (Figura 5.8) e na métrica f,, da Tabela 5.4.

Analisando a Figura 5.11, verifica-se que os sinais obtidos pelo modelo diferencialmente
plano e as calculadas pelo controlador s3o bem proximas, especialmente para a manobra menos
agressiva. Porém, observa-se que o torque de guinada executado na simulag¢do de 10 segundos nao
atinge os picos previstos pelo modelo. Este desvio € coerente com os pequenos desvios observados
no perfil de posicdo e velocidade angulares de guinada mostradas nas Figuras 5.7 e 5.9. Este
comportamento pode estar associado a uma insuficiéncia dos parametros de controle definidos,
especialmente Ky, € 1y, que estdo diretamente ligados a robustez contra distirbios externos e
incertezas internas ao longo deste grau de liberdade.

Em suma, verificou-se que o controlador desempenha bem o papel de controlar a posi¢do do
drone mesmo em condi¢des de balango intenso da carga, mas ndo contém as oscilagcdes para
trajetorias definidas arbitrariamente. As solug¢des de geracdo de trajetoria designadas a contornar
este problema apresentaram bom desepenho no papel de atenuar a oscilagdo da carga, com destaque
para a configuragcdo em que se agrega a propriedade de planicidade diferencial do sistema. Porém,
esta solucdo tendeu a degradar o trajeto de referéncia da aeronave a partir de certo grau de
velocidade e acelera¢do de manobra (ndo determinado neste trabalho, mas que pode ser explorado
futuramente). A alternativa de aplicar apenas input shaping, embora tenha desempenhado pior em
relagcdo a supressao do balanco da carga, gerado ruidos nas manobras mais lentas e oscilagdo no
sinal de propulsdo na manobra mais rapida, executou trajetorias mais suaves no ultimo cenario,
sendo mais factiveis de serem realizadas.

E importante ressaltar que ndo é possivel concluir que a solugdo com o modelo
diferencialmente plano sempre produzira resultados melhores do que quando se aplica apenas input
shaping. Propde-se avaliar o desempenho da solug@o para outras trajetorias e configuragcdes de

inerteza, além de comparar o desempenho da solu¢do desenvolvida com outras técnicas similares.



CAPITULO VI

CONCLUSOES

Primeiramente, o presente trabalho desenvolve um modelo dindmico do sistema drone com
carga suspensa por cabo, explicitando as equagdes de aceleragdo da aeronave e dos angulos que
descrevem a orientagao do cabo de modo que possa ser utilizado pelo controlador desenvolvido.

Em seguida, apresenta-se a derivacdo da solu¢do de controle por modos deslizantes (CMD)
desenvolvida com foco no desafio de enfrentar a sub-atuacdo do sistema com proveito do
conhecimento do modelo dinamico. Define-se um CMD classico para controlar a altitude e angulo
de guinada da aeronave e outro que leva em conta a caracteristica de sub-atuagdo da dindmica de
deslocamento horizontal da aeronave de forma explicita. Demonstra-se por meio do conceito de
estabilidade de Lyapunov que os sub-sistemas sdo estaveis sob o efeito de disturbios cujos limiares
sejam conhecidos. Também foi demonstrado que o sistema ¢ localmente estavel no deslocamento
horizontal por meio do critério de estabilidade de Routh-Hurwitz aplicado ao sistema em fase de
deslizamento e linearizado em torno do ponto de equilibrio, deduzindo-se restri¢des para as
constantes de controle e valores referéncia de atitude. Com isso, analisou-se o comportamento de
convergéncia do controlador para alguns cenarios caracteristicos, como nos casos em que as
condi¢des deduzidas para os pardmetros de controle ndo sdo satisfeitas.

Para reduzir o balanco da carga e, consequentemente, o seu efeito na dindmica da aeronave,
investe-se em técnicas de geragao de trajetdria com base na propriedade de planicidade diferencial
do sistema e input shaping. Constatou-se que, ao definir trajetérias polinomiais ponto a ponto com
derivadas nulas nos pontos de passagem da carga, o modelo diferencialmente plano gera trajetorias
de referéncia validas para a aeronave, mas que tendem a oscilar de forma proibitiva para o
controlador a medida que se aumenta as velocidades e as aceleracdes demandadas. Assim, como
alternativa a solugdes de otimizagdo mais sofisticadas, propos-se a aplicacdo de input shaping no

trajeto definido para a carga, embutindo o conhecimento da dindmica de balango na entrada.
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Observou-se que esta estratégia levou a uma suaviza¢do das trajetdrias resultantes do drone,
viabilizando a realizacdo de manobras com velocidades maiores.

Enfim, avaliou-se o desempenho do controlador na execugao de uma trajetoria ponto a ponto
definida por interpolacdo polinomial, aplicando-se diferentes configuragdes de tratamento destas
trajetorias e variando-se o tempo de manobra. Na primeira configuragdo, a curva de entrada ¢
passada diretamente como referéncia para o drone, depois se aplica input shaping nesta curva e a
repassa como referéncia da aeronave e, por ultimo, aplica-se uma estratégia combinada, em que se
aplica input shaping na trajetoria definida para a carga para depois aplicar o modelo
diferencialmente plano e gerar referéncias para a aeronave.

Constatou-se que o controlador é capaz de estabilizar a posicdo da aeronave em todos os
casos avaliados, cumprindo o seu objetivo primario. Porém, a carga apresenta oscilagdes intensas
quando ndo se trata o sinal de referéncia base. As solugdes que aplicam input shaping promovem
uma atenuagao significativa no balango da carga. Dentre estas solugdes, a que leva em consideragao
o modelo diferencialmente plano desempenhou-se melhor, especialmente para as manobras mais
lentas, apresentando melhor fator de atenuag@o, menor erro de posi¢ao e taxa de variagao de atitude
da aeronave. Porém, seu desempenho cai a partir de determinado limiar de velocidade de manobra,
quando o sinal de referéncia resultante para o drone assume perfis demasiadamente agressivos para
o controlador. A solugdo em que se aplica input shaping diretamente na trajetoria da aeronave
apresenta melhor resultado neste cenario. Na realidade, esta configuracao € a que apresentou maior
constancia entre os diferentes tempos de manobra com desempenho satisfatorio em relagdo a
atenuacgao da carga, embora tenha apresentado componentes de alta frequéncia no estado de atitude
da aeronave em trajetos de tempo maior.

Por fim, ¢ importante levantar alguns pontos que ainda podem ser explorados futuramente
para consolidar a solu¢do proposta. Como ja apresentado ao longo do texto, primeiramente, busca-
se levantar as condi¢des em que a combinagdo de input shaping com o modelo diferencialmente
plano passa a gerar trajetdrias proibitivas, avaliando-se o desempenho da solu¢do para outras
trajetorias e na presenca de diferentes configuracdes de disturbios externos e incerteza de
parametros. Também ¢ valido comparar o desempenho do controlador e gerador de trajetorias com
outras técnicas similares da literatura.

Dentre outras inimeras oportunidades possiveis de avanco da pesquisa, sugere-se abranger

mais detalhes no modelo dindmico. Pode-se abdicar das aproximacdes feitas para o controlador
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sobre as velocidades angulares, considerar as condi¢des em que o cabo ndo estd tensionado
(CROUSAZ et al., 2015; SREENATH; MICHAEL; KUMAR, 2013) e levar em conta as
perturbagdes de momento na aeronave quando o cabo nao € preso exatamente no seu centro de
massa (CRUZ; FIERRO, 2017; PALUNKO; FIERRO; CRUZ, 2012; REGO; RAFFO, 2019;
SANTOS etal., 2017). Além disso, sugere-se atualizar o controlador no sentido de reduzir o efeito
de chattering de forma mais efetiva aplicando-se CMD de segunda ordem (SHTESSEL et al.,
2013)e de considerar o erro de orientagdo da carga a fim de promover uma atenuagao ativa do
balango e nao depender totalmente de solugdes de malha aberta. Enfim, propde-se explorar o
problema de estimacdo de estados, especialmente da posi¢do da carga, normalmente realizado com
o auxilio de sensores adicionais como cameras (TANG; WUEST; KUMAR, 2018; ZURN et al.,
2016) e encoders (KLAUSEN; FOSSEN; JOHANSEN, 2017), para entdo partir para testes com o

sistema real.
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APENDICE I - TRANSFORMACOES CINEMATICAS

Este apéndice apresenta o procedimento de obten¢do das transformagdes cinematicas entre o
sistema de coordenadas inercial Z; e o ndo inercial X, representadas no texto pelas equagdes (2.1)

e (2.2). Ressalta-se que o conteudo desta se¢ao ¢ baseado em (BRESCIANI, 2008).

Angulos de Euler

Como informado na secdo 2.1, para representar a orientacao do sistema de coordenadas nao
inercial X, em relagdo ao referencial fixo X;, utiliza-se a nota¢do de Euler em que, partindo-se do

referencial inercial, aplica-se trés rotagdes consecutivas como ilustra a Figura I-1:

0 , .
=& 3
> wp 5
éx
0 &b =

Figura I-1 — Sequéncia de rotagdes entre o eixo de coordenadas inercial e o ndo inercial.

Como ilustrado na Figura I-1, primeiramente rotaciona-se em torno do eixo z (€,) de um

>C 5C

angulo Y, resultando no sistema de coordenadas intermediario X, = [ex, €y, é’zc], sendo que é¢ =

é,. Depois, rotaciona-se em torno de € de um angulo 6, resultando no referencial intermediario
T, = [8¢,84,82], 8¢ = &S. Enfim, rotaciona-se em torno de sendo &¢ de um angulo ¢, resultando
no sistema de coordenadas ndo inercial £, = [82, 5, &2].

Assim, um vetor escrito em determinado sistema de coordenadas que esteja rotacionado em
torno de um dos eixos ortogonais de outro referencial pode ser transferido para este multiplicando-

o pela matriz de rotagdo associada aquele eixo. As equacdes (I-1), (I-2) e (I-3) apresentam as

matrizes de rotagdo para os eixo x, y € Z respectivamente.
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1 0 0

R,(¢p)=|0 cos¢p —sin ¢] (I-1)
[0 sin¢g cos¢
[ cosf 0 sin#@

R,(6)=]| © 1 0 ] (1-2)
[—sinf 0 cosé@
[cosyp —siny 0

R,(}) = [siny  cosy 0] (I-3)

0 0 1

Assim, a matriz de rotacao do referencial do corpo para o referencial inercial R apresentado
no texto pela Eq. (2.1) ¢ obtida multiplicando-se as matrizes de rotacdo simples na sequéncia

definida:
R = Rz(lp)Ry(H)Rx(qb) (I'l)

Ressalta-se que, para fazer a transformacao inversa: do referencial inercial para o nao

inercial, basta fazer o mesmo céalculo com a inversa da matriz R, que corresponde a sua transposta.

Transformacao da Velocidade Angular

A lei de controle explorada demanda a determinagao da taxa de variagdo dos angulos de Euler
Q= [(l), 6, 1/)], mas as velocidades angulares sdo lidas e se manifestam nas equacdes dindmicas no
referencial do corpo, requerendo, portanto, uma transformacao entre estas coordenadas. A matriz
de rotagdo nao se aplica a este caso, pois as taxas de variacdo dos angulos de Euler ndo estdo
definidas no referencial inercial. Observa-se na figura Figura I-1 que 1 ocorre no eixo &, 8 ocorre
no eixo €y e ¢ acontece no eixo 82. Assim, a matriz de transformagdo demandada ¢ obtida como

mostra a Eq. (I-1):



102

Py (¢ 0 0

0} o ff - momof)
r 0 0 Y

Obtendo-se:
p 1 0 —sinf (¢

{q} = [0 cos¢ sing cos 6] 2} (I1-2)
r 0 —sing cos¢gcoshl |y

Observa-se que a Eq. (I-2) corresponde a relacdo inversa da Eq. (2.2).



APENDICE II - INTERPOLACAO POLINOMIAL POR PARTES

Esta se¢do apresenta a técnica de interpolagdao polinomial por partes, comumente chamada
de spline, utilizada na solugdo de planejamento de trajetorias deste trabalho. Primeiramente, ilustra-
se 0 conceito para polinomios de 3* ordem com velocidade continua e depois se estende a analise
para polinomios de ordem maior. Ressalta-se que o contetido desta se¢do ¢ baseado em (SPONG;
HUTCHINSON; VIDYASAGAR, 2005).

O procedimento parte da defini¢do da posi¢dao entre dois pontos q(t,) e q(tf) como um

polindmio de terceiro grau em fungdo do tempo:
q(t) = ay + a t + a,t? + ast3 (1I-1)
Derivando-se a Eq. (II-1), obtém-se a expressao para a velocidade:
v(t) = a; + 2a,t + 3ast? (11-2)

Observa-se que existem quatro coeficientes desconhecidos: ay, a4, a, e as; necessitando de
quatro restrigdes para defini-las. Além da especificagdo das posigdes final e inicial, determina-se

valores desejados para as velocidades nestes pontos, de modo que:

Qo = Qg + a,ty + ayt3 + ast (I1-2)
qr = ao + aity + aytf + ast? (I11-3)
Vo = aq + 2a,ty + 3asts (11-4)
vr = ay + 20,5t + 3aztf (I1I-5)

As Equagoes 1I-2 a II-5 formam um sistema linear (Eq. 11-6) do qual é possivel obter os

valores dos coeficientes:

1 t, ¢t tgz aq o

0 1 Zto 3t0 a1 _ UO II 6
2 a v

0 1 2t 3tf[\3 y
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A Figura II-1 apresenta uma curva gerada por este método para os tempos [to, tf] =[0,4] e

restri¢des [qo, 4, Vo, vf] = [0,4,0,0].

4
—q(t)
—v(t
; )
2
1 i
0
0 1 2 3 4
Tempo [s]

Figura II-1 — Exemplo de trajetoria polinomial ciibica com restri¢des de posi¢ao e velocidade nos

pontos extremos.

Para definir uma trajetoria com multiplos pontos de passagem, basta gerar polinomios em
partes de modo que a posigao e velocidade inicial de uma parte coincida com a posi¢ao e velocidade
final da curva anterior.

Para estender o conceito para polindmios de ordem maior, basta identificar o padrdao da
solugdo. Verifica-se que ao especificar a posi¢do e a velocidade dos dois pontos, completa-se 4
restri¢gdes que solucionam a obtengdo dos 4 coeficientes do polindmio que determina a posi¢ao ao
longo do tempo. Assim, para cada diferenciagdo acrescida, aumenta-se o nimero de restricdes € a
ordem do polindmio da posi¢cdo em dois. Sendo p a ordem do polindmio da posi¢ao e d a ordem
da maior derivada especificada nos pontos de interesse, tem-se que p = 2d + 1. Portanto trajetérias

com especificagdo até a sexta derivada sdo obtidas polindomios de 13* ordem.
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