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RESUMO ESTENDIDO

Titulo: Estabilizacdo de Atitude e Controle de Altitude de um Tiltrotor Bimotor com Propul-
sdo ndo Homogénea

Autor: Leonardo Cardoso Botelho

Orientador: Prof. Dr. Geovany Araljo Borges (ENE/UnB) e Prof. Dr. Jodo Yoshiyuki
Ishihara (ENE/UNB)

Programa de P6s-Graduacao em Engenharia Elétrica

Brasilia, 10 de dezembro de 2024

Palavras-chave: TD3, UAV, Optimal Control Design, Aerial Robotics.

O presente trabalho descreve um modelo dindmico nao linear de uma plataforma aérea
tiltrotor bimotor e realiza a identificacdo dos seus parametros fisicos com foco no sistema de
propulsdo ndo homogénea, situacdo na qual os motores de propulsdo em conjunto com suas
hélices ndo se comportam de maneira idéntica do ponto de vista fisico. Alem disso, também
é desenvolvida duas propostas de sistemas de controle para atitude e altitude, além de um
simulador no software Simulink.

A primeira proposta aplica a técnica de reiforceiment learning TD3 para sintonizar con-
troladores da familia PID aplicados em um sistema dindmico néo linear de uma plataforma
aérea tiltrotor bimotor com sistemas de propulsdo homogéneo e ndo-homogéneo. O objetivo
do projeto de controle é estabilizar a atitude do sistema e realizar o controle de altitude, além
de avaliar diferentes func¢des de recompensa durante o processo de aprendizagem.

A segunda proposta de controle é uma aplicacdo da teoria do controle étimo, utilizando-
se LMI (Linear Matrix Inequality), onde se faz alocacdo robusta de polos para um contro-
lador Pl ideal. Ainda, é proposta uma arquitetura conveniente para mitigar o problema de
propulsdo ndo homogénea, onde se utiliza uma matriz de ponderacédo para lidar com a dife-
renca de propulsdo como dindmica ndo modelada.

Por fim, desenvolve-se um conjunto de simulagdes em Matlab/Simulink para avaliar
comparativamente as duas propostas utilizando-se indices de desempenho e graficos de res-
postas dos controladores.



ABSTRACT

Title: Attitude Stabilization and Altitude Control of a Twin-Engine Tiltrotor Aerial with
Inhomogeneous Propulsion
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The present work describes a non-linear dynamic model of a twin-engine tiltrotor aerial
platform and identifies its physical parameters with a focus on the non-homogeneous propul-
sion system, a situation in which the propulsion engines together with their propellers do not
behave identically. from a physical point of view. In addition, two proposed control sys-
tems for attitude and altitude are also developed, as well as a simulator using the Simulink
software.

The first proposal applies the TD3 reinforcement learning technique to tune PID family
controllers applied to a non-linear dynamic system of a twin-engine tiltrotor aerial platform
with homogeneous and non-homogeneous propulsion systems. The aim of control design is
to stabilize the system’s attitude and perform altitude control, as well as evaluate different
reward functions during the learning process.

The second control proposal is an application of optimal control theory, using LMI (Lin-
ear Matrix Inequality), where a robust allocation of poles is made for an ideal PI controller.
Furthermore, a convenient architecture is proposed to mitigate the inhomogeneous propul-
sion problem, where a weighting matrix is used to deal with the propulsion difference as
unmodeled dynamics.

Finally, a set of simulations in Matlab/Simulink is developed to comparatively evaluate
the two proposals using performance indices and controller response graphs.
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INTRODUCAO

Neste capitulo sera feita uma breve contextualizagdo sobre aeronaves VTOL (Vertical Take
Off and Landing), destacando-se os modelos comerciais atuais. Em seguida, discorrera sobre
a motivacao do trabalho além de fazer uma revisao bibliogra ca sobre o tema. Por m,
descreve-se o0 que é tratado em cada capitulo e quais sé@o as contribuicdes dessa pesquisa.

1.1 CONTEXTUALIZACAO

A tecnologia dos VANT's (Veiculos Aéreos Nao Tripulados) é utilizada para a realizacéao
de tarefas que antes s6 podiam ser realizadas por aeronaves tripuladas. As vantagens estédo
por conta do melhor custo beneficio, escalabilidade, versatilidade e usabilidade, conforme
descrito em [2] e [3], advindas principalmente da ndo necessidade de um piloto a bordo da
aeronave.

Entre os tipos de VANT's, destaca-se o Tiltrotor Bimotor, uma aeronave que possui dois
motores de propulsdo que sdo movimentados por dois servos motores a m de realizar a
estabilizacdo e manobrabilidade da aeronave. Um exemplo desse tipo de aeronave esta sendo
desenvolvida no LARAe no Aerolak?’. Duas versées da plataforma podem ser vistas nas
guras 1.1, 1.2 e 3.1. O desenvolvimento atual busca atualizar varios aspectos construtivos e
de software da verséo anterior, a m de tornar essa plataforma robusta e de facil replicacao.
O presente trabalho trata-se de uma continuacédo do trabalho de nal de graduacéao [1], onde
foi realizado a modelagem e uma proposta de controle para esta aeronave.

Figure 1.1 — Tiltrotor Bimotor - Movimentacgéao de tilt dos motores de propulséo

!Laboratério de Automac&o e Robética da UnB
2Laboratério de Robotica Aérea



Figure 1.2 — Aeronave VTOL Tiltrotor Bimotor do LARA/Aerolab - versdo em desenvolvi-
mento

Entre os interesses desse projeto, esta a possibilidade de no futuro ser adicionado uma
asa xa ao corpo da aeronave, possibilitando que ela decole como um helicéptero, e pos-
teriormente, alterando-se o posicionamento dos motores, mudar a con guracao da aeronave
para um modelo de aeronave tradicional de asa xa, visando aumentar sua autonomia de voo.
Comercialmente, temos aeronaves VTOL na gura 1.3 que se destacam comercialmente nas
areas de cinegra a, agronomia e transporte urbano.

Figure 1.3 — Aeronaves VTOL que se destacaram no mercado nos ultimos anos



Impulsionado pelo emergente mercado dos “carros voadores", o projeto de veiculos eV-
TOL (Eletronic Vertical Take Off and Landing) tem aumentado consideravelmente nos ulti-
mos anos, como pode ser visto em texto publicado pela Embraer, [4]. A demanda por uma
nova alternativa que auxilie na mitigacdo da sobrecarga da malha de transporte terrestre é
estudada pelos grandes centros urbanos, como pode ser visto no estudo realizado em [5].

Para o projeto deste tipo de aeronave, podemos citar a etapa de modelagem dinamica,
gue envolve o desenvolvimento de representacdes matematicas do comportamento fisico do
sistema. Uma abordagem presente na literatura sobre UAV é o formalismo de Newton-Euler,
gue utiliza diagramas e convencfes convenientes para descrever a translacdo e a rotacéo
de um corpo rigido em relacdo a um referencial terrestre. Para a parte de controle, pro-
jetos baseados em modelo se mostram interessantes para esse problema, como o controle
em Espaco de Estados, a técnica denominada Feedback Linearization e projeto de controle
utilizando-se Reinforcement Learning.

1.2 MOTIVACAO

Ao utilizar motores de propulsé&o de baixo custo para producéo de drones, em especial
nesse trabalho do tiltrotor bimotor, observamos o seguinte cenario:

« Os motores brushless de baixo custo ndo possuem controle em malha fechada da sua
velocidade de rotacéo;

» Existe uma variagao signi cativa do desempenho de uma unidade de propulséo para
outra, mesmo que sejam do mesmo modelo. Isso se deve aos limites de tolerancia mais
exiveis em suas producdes;

» Nao se conhecer com precisdo o comportamento dos propulsores quando instalados na
plataforma aerea;

A situacdo de propulsdo ndo homogénea caracteriza-se pela diferenca das curvas de
tracdo que descrevem o comportamento de cada propulsor. Um exemplo pode ser visto no
exemplo da gura 1.4 e natabela 1.1, onde h4 a diferenca de 10% da constante de tragdo entre
dois propulsores. Note que para uma velocidade tipica de operacdo, em torno de 700 rad/s,
a diferenca de tracao é de aproximadamente 1 kgf, o que é considerado muito no contexto
deste trabalho.



Figure 1.4 — Comparativo de cuvas de tracao

Velocidade de | Tragao referéncia (kgf) Tragéo 2 (kgf)
rotacao (rad/s) Kief : 196 10 ° 0,9 xker: 1,764 10 °

450 3,969 3,5721

500 4,9 4,41

550 5,929 5,3361

600 7,056 6,3504

650 8,281 7,4529

700 9,604 8,6436

Table 1.1 — Velocidades de rotac&o e constantes de tracéo

Para a situacdo de propulsdo ndo homogénea, € necessario que o controle compense o
desequilibrio das forgas de propulsédo causado por esta situacdo. Controles nao lineares como
em [6], ou controles adaptativos como em [7], [8] e [9], sdo abordagens robustas que mitigam
imprecisdes da modelagem. No entanto, eles exigem um poder computacional consideravel
e sao complexos de desenvolver. Para o problema em estudo, buscamos uma solucéo para
hardware embarcado de baixo custo, como um Arduino, ESP32 ou STM32. Desta maneira,

o foco deste trabalho serd em controles lineares em vista da pouca de exigéncia que esses
controladore exigem de processamento para sua implementacao.



1.3 REVISAO BIBLIOGRAFICA

1.3.1 Modelagem de sistemas dinamicos

Para o projeto desse tipo de aeronave, podemos citar a etapa de modelagem dinamica, que
consiste em desenvolver representacdes matematicas do comportamento fisico do sistema.
Uma abordagem presente na literatura de VANT's € o formalismo de Newton-Euler, que
utiliza diagramas e convengdes convenientes para descrigéo da translagéo e da rotacdo de um
corpo rigido em um referencial terrestre, como pode ser visto nos trabalhos [10] e [11].

Uma vez obtido o modelo, uma etapa importante é de estimar ou identi car os parametros
fisicos do sistema. No trabalho de [12] é utilizado o método estatistico de Monte Carlo para
esse tipo de estimativa. Ja no trabalho de [13], € feita a comparacdo do método de analise no
dominio da frequéncia com o método CIFER. Essas abordagens necessitam a posteriori da
elaboracao de um projeto de controle mais complexo, que por sua vez, gera grande demanda
de processamento do software embarcado. Uma alternativa para esse problema é de realizar
a identi cagédo individualizada dos parametros fisicos, como em [2].

1.3.2 Controle utilizando Reinforcement Learning

Entre as abordagens para projeto de controle desse tipo de aeronave, tem surgido nos
ultimos anos aplicacdes de Reinforcement Learning. Dessas aplicacéo, podemos citar [14],
um projeto de controle que adapta em tempo real os ganhos de um controlador SNI (Strictly
Negative Imaginary) via Q-learning fuzzy para um quadrotor.

Proposto por [15], o TD3 é uma modi cagcao do método ator-critico para controle con-
tinuo (DDPG), proposto por [16]. O TD3 se baseia em Double Q-learning, que toma o valor
minimo entre um par de criticos para limitar a superestimacao durante a aprendizagem. A
conexao entre as redes-alvo e o viés de superestimacdo € moderada através do atraso das
politicas de reducdo de erros por atualizacdo, que por m, trazem melhorias ao desempenho
de rastreamento.

Destaca-se ainda que o TD3 tem a capacidade de lidar com incertezas, como descrito
em [15]. Em [17], ele é aplicado no controle de transporte de carga util com dois quadro-
tores, adicionando durante o treinamento ruido gaussiano e variando-se a carga util em uma
faixa de 10%. Em [18], sdo realizados treinamentos com diferentes politicas de recompen-
sas, sendo um dos casos, a de maior recompensa para orientacdo constante. Por m, em
[19], temos uma versao da implementacédo do TD3 aplicado ao controle de trajetdria de um
UAV, onde é aprimorado o processo de aprendizagem utilizando repeticdo de experimento
priorizado (TD3-PER).

Uma das aplicacGes do TD3 é a sintonia de controladores. Varios autores da literatura es-
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pecializada em sintonia de controladores tratam sobre o tema, como por exemplo, o trabalho
de [20]. Alguns outros, por sua vez, tratam de como realizar a sintonia de controladores
da familia PID. Em [21], é realizado a sintonia de um controlador PI para um Unmanned
Surface Vehicles (USVs) sob condi¢gBes de vento e ondas. Ja em [22], é realizada a sintonia
de um controlador PID para controle de frequéncia de um sistema de poténcia elétrica. Para
guadcopteros, os trabalhos [23] e [24] prop&em sintonia de controladores PID para controle
de referéncia e rastreamento de trajetoria.

1.3.3 Controle utilizando LMl's

Uma vez estabelecido o modelo de um sistema, uma abordagem interessante é reaalizar
0 projeto de controle baseado em modelo. Na literatura de controle aplicada a VANTS, o
trabalho [25] utiliza abordagens LQG e LQR para um quadricOptero com quatro motores ar-
ticulados. Em [26], o critério de desempenho de posicionamento de polos é aplicado em um
setor conico, onde uma regiao de interesse para alocacao de um sistema em malha fechada
€ de nida através de desigualdades matriciais lineares (LMI), com algoritmos de busca apli-
cados para encontrar o controlador. Finalmente, uma descricdo detalhada do método men-
cionado pode ser encontrada em [27].

1.4 OBJETIVOS E CONTRIBUIC}@ES
Este trabalho esta organizado da seguinte forma:

 Capitulo 2 - Quadro Tedrico: Apresenta-se todo ferramental tedrico envolvido nas
solucdes proposta para este trabalho. Entre os temas abordados, estdo a modelagem da
plataforma, descricdo do sistema dinamico em espaco de estados, controle PID, sinto-
nia de PID's por Reinforcement Learning e controle em espaco de estados utilizando
LMI (Linear Matrix Inequality);

* Capitulo 3 - Modelo Dindmico: Obtém-se 0 Modelo Dindmico da plataforma aplicando-
se o formalismo de Newton-Euler e matrizes de rotacao para descrever o movimento
translacional e rotacional da plataforma. Propde-se em seguida uma descri¢ao linear
do sistema utilizando Espaco de Estados.

« Capitulo 4 - Projeto de Controle: E proposta duas solucées de controle. A primeira
proposta trata-se de uma evolucao do trabalho desenvolvido em [1], em que se atu-
aliza a solucdo com controles PID em tempo discreto, além de individualizar as con-
stantes de tracdo para cada propulsor. Por m, realiza-se a sintonia dos controladores
utilizado-se TD3. A segunda proposta € uma arquitetura de controle que utiliza uma
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modelagem em espaco de estados em conjunto com equacdes néo lineares, aplicando-
se conceitos de controle 6timo para obter os ganhos de um controlador Pl através
alocacao robusta de polos.

» Capitulo 5 - Simulacdes e ResultadofRealizam-se simula¢cdes e avalia-se o desem-
penho dos controladores individualmente e comparativamente.

» Capitulo 6 - Conclusao:Delimita-se pontos positivos e negativos das solucdes, propondo-
se por m melhoras a serem desenvolvidas no futuro.

As principais contribuigcdes que pretende-se com esse trabalho sao:

» Desenvolver solugcbes para o problema da ndo homogeneidade dos propulsores do
Tiltrotor Bimotor;

» Obtencédo de ganhos de controladores PID através de uma solucdo que combina a in-
versa do modelo dinamico do Tiltrotor Bimotor e reinforcement learning;

» Desenvolver projeto de controle 6timo através de um controlador proporcional-integral
utilizando alocacgéo robusta de polos que mitigue o desequilibrio de for¢cas causado
pela situacdo de propulsdo ndo homogénea.



QUADRO TEORICO

2.1 CINEMATICA E DINAMICA DE CORPOS RIGIDOS

2.1.1 Sistema Referencial

Sistema Referencial € uma convencéo criada para descricdo de fendmenos fisicos. Um
Sistema Referencial Inercial por sua vez € aquele que descreve um objeto em que a primeira
lei de Newton é valida. Para este trabalho, utilizaremos angulos de Euler, como em [28],
além de um segundo sistema de referencial cartesiano xo ao corpo. A gura 2.1 descreve 0
sistema referencial de Euler.

Para obter uma relagéo entre os dois sistemas de referéncias aplicados a um mesmo ob-
jeto, é utilizada uma operacdo chamada matrizes de rotacdo, que possibilita obter as coorde-
nadas de um sistema referencial xo no corpo em termos de coordenadas de um referencial
inercial. A matriz de rotacao utilizada neste trabalho pode ser vista em 2.1. OXgixX4s
eZ, se referem aos eixos do referencial inercial (gura 2.1). Os eixo® se referem ao
movimento angular no eixos,, Yo e Zo.

Figure 2.1 — Sistema de referéncia descrito com angulos de EULER

2 3
CcC sc+CSS Ss+csc
R(; ; ):ﬁsc CC+SSS cs +ssc & (2.1)
S cs cc



2.1.2 Equacgbes de Euler para cinematica Inercial

As velocidades dos angulos de atitude de um referencial inercial descrito pelos angulos
de Euler podem ser obtidas através das equacdes 2.2, 2.3 e 2.4. Essas equacgfes sao uteis
para uma descricdo ndo linear do sistema, tornando a andlise da dinAmica mais proxima
da realidade. O superescrito b nas equacdes se refere a variaveis relacionadas ao referencial
X0 no corpo. A variavel ° representa a velocidade angular medida no sistema de referéncia
acoplado ao corpo. Para a representacao das derivadas temporais, utiliza-se um ponto acima
da variavel. Existem limitagcdes na abordagem por angulos de Euler devido as singularidades
no angulo nas equacdes (2.2) e (2.4). Entretanto, essas limitacbes ndo geram impacto
relevante especi camente para as tarefas de estabilizacdo e controle de atitude e altitude.

—= W} +(sin tan )w) +(cos tan )w} (2.2)
—=(cos )W) (sin )wP (2.3)
—=(sin = cos )wy + (cos = cos )w? (2.4)

2.1.3 Dinamica de corpos rigidos

O formalismo de Newton-Euler € uma convencédo para desenvolvimento de modelos
dindmicos de corpos rigidos em dois ou mais sistemas referenciais. Sua aplicacédo se da
utilizando-se a segunda lei de Newton escrita nos termos de um vetor R (matriz de rotacao)
em conjunto com as forgas presentes no corpo do objeto. As equacdes que descrevem 0s
momentos em determinado eixo de rotacdo € dado pelo produto vetorial entre a matriz de
inércia do objeto pelo produto vetorial de velocidades nos eixos xo0s ao corpo.

A variavel e o subescrito b nas equacdes se referem aos momentos devido as forcas
presentes no corpo. Segue o desenvolvimento do formalismo de Newton-Euler:

" #" # " # " #
m O mv f
L (2.5)
0 1 b I b

o

A modelagem por sua vez € feita usando o referencial terrestre. Dessa maneira, a forgcas
de Coriolis para translacéo séao nulas:

" #" # " # " #
+ = : (2.6)

Considerara que a plataforma possui simetria em relacéo ao sistema de referéncia xo na
plataforma, tendo sua matriz de Inércia diagonal:



2 3
e O O

=80 1, o035: @.7)
0 0 Iy

pv1=§ 12 o ik 2.9

Por m, para a obtencdo do modelo dindmico que descreva o movimento linear e rota-
cional de um corpo rigido em um sistema inercial em termos de equacdes, utiliza-se as
equacdes na formade 2.9a2.17:

mve® = R( )X F; (2.9)

mvy® = R( ))< F; (2.10)

mv,*= mg+ R( )X F> (2.11)
LaX D= 1y P 2(1yy 1) + § . (2.12)
lyly P= 1221 2(12 Do) + 5 > (2.13)
1, 12°= XD (L Tyy) + X b (2.14)
—=12+(sin tan )!)+(cos tan )!>; (2.15)
—=cos! ? sin! % (2.16)

—=(sin = cos )! { +(cos = cos )! 2: (2.17)
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2.2 DESCRICAO DE SISTEMAS EM ESPACO DE ESTADOS

Segundo [29], uma descricdo de um sistema em espaco de estados envolve trés tipos
de variaveis: variaveis de entrada, variaveis de saida e variaveis de estado. Um sistema
dindmico deve conter elementos que memorizem valores de entrada pdga medidas
de um intervalo de tempo. Os elementos que realizam esse papel de memadria sdo os inte-
gradores. A descricdo em espaco de estados de sistema dindmicos consiste em representar
as equacdes diferenciais na forma das equacdes 2.18 e 2.19.

x(t) = A(t)x(t) + B(t)u(t); (2.18)

y(t) = C(O)x(t) + D(tu(t); (2.19)

em que:

X(t) = estado do vetor da planta (vetor n-dimensional),
u(t) = sinal de controle,

y(t) = sinal de saida,

A(t) = matriz de estado,

B (t) = matriz de entrada,

C(t) = matriz de saida,

D(t) = matriz de transmisséao direta.

O diagrama de blocos que representa essas equacdes pode ser visto na gura a seguir.

Figure 2.2 — Descricdo em espaco de estados (adaptado de Ogata, 2010)
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2.3 CONTROLADORES PID

O controle PID (Proporcional Integral Derivativo) € uma técnica que atua com uma com-
posicdo de acdes a m de minimizar o erro de uma determinada variavel de controle. A
depender das especi cacdes de projeto e da dindmica do sistema, uma ou mais dessas acgoes
podem ser anuladas conforme a conveniéncia. Uma tipica con guracdo do controle PID
pode ser vista na equacgao 2.20, com a acao de controle sendo descrita pela seguinte equacao:

YA t

u(t) = Kpe(t) + K;  e( )d + Kddz(tt), (2.20)
0

ondeK, € o ganho proporcionak; o ganho integralk 4 0 ganho derivativog(t) o erro
et o tempo. A equacédo do controlador PID em tempo discreto € dada por:

1z

U(z) = K,E(2) + K; E(2)+ Kd—TE( ) (2.21)

1

em quel(z) é a transformada Z do sinal de control& @) é a transformada Z do erro.

Um método tradicional de sintonia de PID € o de Ziegler-Nichols. Ele considera ini-
cialmente como nulo os ganhos integrais e derivativos, aumentando-se o ganho proporcional
gradualmente até que o sistema atinja uma condic¢ao oscilatéria periddica de amplitude con-
stante. Registra-se entdo o ganho obtido e o periodo da oscilagdo. Utilizando-se das relagbes
presentes na Tabela 2.1, obtém-se os outros ganhos. O ganho para oscilacdo periddica de
amplitude constante denominantg e seu periodo de oscilacdo denominamgs

Controlador K Tg 1/T;
P 0,5K, 0 0
PD 0,6 K, P,=8 0
Pl 0,45 K, 0 12R
PID 06K, P,=8 2P,

Table 2.1 — De ni¢gbes de parametros para sintonia de PID's

Outra estratégia de ajuste de um controlador PID pode ser utilizando os seguintes passos:

1. Ajustar os ganhas 4 eK; para zero. Em seguida, ajuskay até que o sistema alcance
o tempo de subida desejado;

2. Ajustar o ganhd , em conjunto com o ganh¢ 4 de maneira a alcangar um compro-
misso entre o tempo de subida e o sobressinal da resposta;

3. Ajustar o ganhd<; a m de anular o erro em estado estacionario, nalizando com
ajustes nos do controlador.
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2.4 DEEP REINFORCEMENT LEARNING ATRAVES DO ALGORITMO
TD3

O aprendizado por reforco consiste em um agente que durante a fase de treinamento
aprende sobre determinado sistema baseando-se em variaveis de interesse e ac¢des realizadas
por ele em consequéncia de determinadas entradas. O objeto de aprendizado é uma tarefa
estabelecida dentro de um contexto controlado de incertezas. A cada interacdo com o0 am-
biente, é avaliado o desempenho da tarefa, atribuindo-se uma recompensa. As variaveis de
ambiente chamamos por convencao de observacoes, as quais sdo utilizadas para compor a
equacao que de ne arecompensa da tarefa.

Um agente possui dois componentes na sua estrutura, sendo eles uma politica e um al-
goritmo de aprendizado. A politica € uma relagédo entre o conjunto de observagfes e uma
distribuicdo de probabilidades das acfes a serem feitas, sendo implementada por um aprox-
imador de funcdo e uma rede neural. Um algoritmo por sua vez atualiza continuamente os
parametros aprendidos a m de encontrar uma politica 6tima que maximize a recompensa.

Um algoritmo que se destaca nas aplicacdes de controle € o Deep Deterministic Policy
Gradient (DDPG), proposto por [16]. Ele aprende simultaneamente uma funcdo Q e uma
politica. Ele utiliza a equacgéo de Bellman para aprender a fungéo Q, com Q sendo utilizado
para aprender a politica, senQo(s; @) a funcdo de valor de acdo ideal. A acdo ice#ék)
pode ser encontrada resolvendo a equacéo 2.22.

a (s)=arg max Q (s;a (2.22)

Apesar do DDPG atingir 6timo desempenho em um grande nimero de aplicacdes, ele ap-
resenta di culdades em relacéo a ajustes de hiperparametros. Um problema que se destaca
e de a funcdo Q aprendida superestimar os valores de Q, levando-se a quebra da politica,
como explicado em [30]. Em vista disso, o TD3 (Twin-Delayed Deep Deterministic), pro-
posto por [15], € uma evolucdo do DDPG (Deep Deterministic Policy Gradient). Um agente
estima o valor minimo de duas funcdes do valor de Q. Um segundo agente atualiza a politica
e os alvos com menor frequéncia do que as fungdes Q. Por m, um terceiro agente adiciona
ruido a acado alvo. Isso soluciona problemas de superestimacao e oscilacbes para sistemas de
controle continuo.

As funcdes aprendidas sdo denominaQas e Q », utilizando o algoritmo de mini-
mizagdo do erro quadratico médido de Bellman. As agdes sé@o baseadas na pgljtica
adicionando-se ruido em cada dimensao da acdo. A acao destino por sua vez, é tratadaa m
de satisfazea ., @ auigh , €M que as agdes destino sdo descritas por 2.23:

(Y =clip ,,O+clip( ; ¢ aowiangn ; N (0 ) (2.23)
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Para que o aproximador da funcao Q nao desenvolva picos agudos, tendo comportamento
incorreto, utiliza-se duas fungdes Q, priorizando a funcéo de um valor de alvo menor, con-
forme 2.24.

y(;stdy=r+ (1 d minQ , ., (s%a%sY) : (2.24)

Em seguida, o aprendizado é realizado utilizando as equacdes 2.25 e 2.26:

h i
L(sD)= E o Qusd yErstd)” (2.25)
h i
L(2D)= B Qs yrstd) (2.26)

Essa abordagem ajuda a evitar a superestimacéo da funcao Q. A politica aprendida entéo,
por sua vez, passa a ser de obter o0 maximQ dg como na equacao 2.27:

max E [Q . (s; (9" (2.27)

O Algoritmo 1 descreve os passos do TD3.

Algorithm 1 - TD3

1: Inicializar redes critica® 1, Q , e rede de ator com parametros aleatorios, »,

2: Inicializar redes alvo, 1 2 2 0

3: Inicializar buffer de replay

4: fort 1toT do

5.  Selecionar acdo com ruido de exploragdo  (s) + , N (O; ) e observar
recompensa e novo estads’

6: Armazenar tupla de transicds; a;r; s% emB

7:  Amostrar mini-lote deN transictegs; a;r; s% deB

g: a° J(SH+ clip(N(0; 9; c;0

90y r+ minZ, Q%(s%a) p

10: Atualizar criticos ;  argmin, i35 L'y Q,(si@)?
11: ift modd=0 then

12: Atualizar pelg gradiente de politica deterministica:
132 ()= ,aQusiadja=  (Ir  (9)

14: Atualizar redes alvo:

15: 0 (@)

16: 0 +(1 o

17:  endif

18: end for
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2.5 CONTROLE ROBUSTO VIA LMI

Para um conhecimento introdutério do assunto, o livro [31] € uma o6tima referéncia na
apresentacao do assunto de LMI's, discorrendo pelos principais resultados, e dispde de ap-
resentacdo da base tedrica de maneira didatica. Segundo [32], de ne-se como desigualdade
de matriz linear (LMI), na varidved 2 R", uma desigualdade na forma:

F(X) = Fo + XlFl + + XnFn 0 (228)

comFy;:::; F, matrizes simétricamm  m semi de nidas positivas, & : R"! R™ ™
sendo uma funcdo a m da variavel Essa caracterizacdo por sua vez consiste em uma
restricdo convexa, em que:

x| F(Xx) O

Dado um sistema na forma de= Ax + Bu, podemos aplicar a desigualdade de Lya-
punov generalizada, conforme [32] e [33]. Essa aplicagdo denominamos como programagao
semide nida (SDP), sendo esse um problema de otimizacdo convexo, no seguinte formato:

(

MiNpy symn) trf Pg

2.29
sujeitoa: (AP + PA)< Q: (2.29)

em que:

P = Matriz de estabilidade simétrica,
Q = Matriz simétrica e positiva de nida, que descreve a restricdo do problema,

Sym(n) = conjunto das matrizes simétricas n x n.

Podemos resolver SDPs de forma global e e ciente encontrando um 6timo global ou deter-
minarmos que nao ha satisfacéo das restricdes LMI e de igualdade. Tendo que

ATP+PA+Q 0, P O

em queP denota que a fungao de Lyapunov quadrati¢a) = z' P z satisfaz a desigualdade
YA 1
x(1)TQx(t) dt  x(0)"Px(0);
0
e considerando que(0) esteja xo, pode se encontrar o melhor limite possivel através da
solucdo da SDP. Utilizando os resultados de [34], pode-se de nir que uma regido LMI é
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qualguer subconjuntd do plano complexo que pode ser de nido como
D= z2C:L+zM+zMT<0 ;
ondeL e M s&o matrizes reais tais qué = L. A fungdo de valor matricial
fo(z)= L+ zM + zMT

€ chamada de funcao caracteristicddeéAbaixo estdo alguns exemplos de regibes LMI:
- semi-plano R&) < fo(z)=z+2z2+2 < 0

- disco centrado ert g;0) com raior:

" #
r g+z

q+ z

fo(z) = < 0;
- setor cénico com apice na origem e angulo inte2ro
n #
sin (z+2z) cos (z 2z

fo(2) = cos (z z) sin (z+ 2) <0

Em vista do que foi descrito, aplicando-se o resultado a um sistema na forma de 2.18,
podemos obter uma regido LNM com fungéo caracteristica

fo(z2)=L+zM+zMT<0;, LM 2RPP;

com
M = M{My;

ondeM; e M, tem posto completo de colunas. Metem postd, tantoM ; quantoM, sé&o
matrizesk p. Pode-se entédo dizer, que um sistema com incerteza (no caso, o deslocamento
dos polos do sistema fora da regl@pna forma de

2 Cm m; max() !

¢ quadraticament® -estavel se existirem matrizés 2 R" " eP 2 R* K, simétricas, tais
queBp (X; P ) seja de nida como:

2 Mo(AX) MI  (XB) (M]P) cr®
BD(X,P): ng (BTX) P | P DT g< 0;
PM)) C P D P
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com
P>0 X>0;

Mp(A;X):=L X+M XA)+MT (ATX):

Os resultados apresentados acima sdo amplamente utilizados em diversos projetos de
controle para sistema dinamicos. A utilizacdo de controle robusto para controle de UAVS
€ amplamente encontrada na literatura cienti ca. O motivo se deve a este tipo de controle
rejeitar perturbacdes e dindmicas ndo modeladas do projeto de controle. Como exemplo,
temos o trabalho [35], um controle que utiliza observador Thau de modo deslizante adapta-
tivo (ASMTO), usando a técnica de desigualdades de matrizes lineares (LMI's). Controles
mais complexos, como em [36], utilizam uma lei de controle de compensacéo distribuida par-
alela (PDC) com restricdes de D-estabilidade para melhorar a resposta transitéria de malha
fechada, utilizando-se LMI's. Um trabalho muito relevante sobre alocacéo robusta de polos
esta presente em [34], onde se discute técnicas de analise relevantes para esse tema, en-
tre elas aplicacOes para projeto de contidlee Hins e obtencéo de conjuntos realistas de
especi cacdes de projeto.

Em [37], temos uma proposta de controle para um quadricoptero com uma carga (Util
suspensa utilizando um controlador mistg/H;,; com restricdes. Utiliza-se LMI's para
obtencédo dos ganhos do controlador para obtencdo de bons desempenhos de equilibrio e
movimentac¢des no regime transitério. No trabalho [38] temos duas proposta para controle
de trajetdria de um quadricéptero via abordagens LQR,ge realizando alocacéo de polos
via LMI's. Esses resultados se mostram interessantes do ponto de vista de desempenho,
e também, de viabilidade de demanda de processamento, podendo ser implementado em
hardware embarcado de baixo custo.

Em [39], temos uma discussao sobre estabilizacdo de quadricoptero, um sistema subatu-
ado, utilizando LQG e integrador para realizagdo de controle translacional com desempenho
ideal. O trabalho [40], por sua vez, propde um controlador Pl obtido através de LMIs e
determinante de Hurwitz, utilizando condi¢des de estabilidade robusta com técnicas de par-
ticionamento de dominios. Apesar da simplicidade desses controladores, o acoplamento
dos ganhos em conjunto com essas abordagens permitem um desempenho destacavel destes
controles. Em [41], temos um método de controle para posi¢cdo nos eixos X e Y, usando
estrutura-generator tracker command (CGT), utilizando-se LMI's segundo o desempenho
Hin¢ . Um destaque deste trabalho é do controle seguir automaticamente o caminho com um
erro de cruzamento médio X=0,5me Y =0,2 m. Em [42], temos um D-LQI aplicado a um
tanque duplo linear com restricbes obtidas por meio de critérios simples de controle classico.
Em vista do descrito até aqui, avalia-se que as técnicas LMI's tem 6timas qualidade de con-
trole, com custo computacional relativamente baixo, e com vasta literatura de aplicagdes, o
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gue o torna um tipo de controlador interessante para a aplicacéo do presente trabalho. Esses
resultados permitem encontrar solu¢des para estabilizacdo e controle de sistemas em espaco
de estados, assunto que sera tratado em tépicos seguintes para o caso em estudo.
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2.6 CRITERIOS DE DESEMPENHO PARA SISTEMAS DE CONTROLE

Uma maneira de avaliar o desempenho de um sistema de controle é avaliar sua resposta
como de um sistema de segunda ordem na forma da equacéao 2.3Q, sendo a frequéncia
natural e o fator de amortecimento do sistema. Na gura 2.3 e na tabela 2.2 podemos ver
parametros de desempenho para resposta a um degrau de referéncia.

C(s) _ 2
R(s) s?+2! ,s+1!2

(2.30)

Figure 2.3 — Caracteristica da resposta ao degrau de um Sistema de 22 ordem (adaptado do
OGATA, 1997)

Simbolo | Descri¢édo h i
Up Maximo overshoot percentudll, = % 100%
ty Tempo de subida 90% (rise time)
ts Tempo de assentamento (settling time)
tg Tempo de atraso (delay time)
tp Tempo do pico (peak time)

Table 2.2 — De nicBes de parametros de desempenho temporal

Além das variaveis de desempenho descritas, pode-se avaliar o desempenho de um sis-

tema de controle utiIizando-Zse 0s seguintes indices:
1

IAE = je(t)jdt (Integral of Absolute Error) (2.31)
o .
IE= e(t)dt (Integral Error) (2.32)
z, °
ISE= e(t)2dt (Integral of Squared Error) (2.33)
Z, 0
ITSE= t e(t)2dt (Integral of Time-weighted Squared Error) (2.34)
z%
ITAE = t je(t)jdt (Integral of Time-weighted Absolute Error) (2.35)
0
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MODELO DINAMICO

Nesta etapa é realizada a descricdo do modelo dindmico através de equacdes de forca, de
momentos e de cinemética da plataforma.

3.1 MODELO DINAMICO

Nesse trabalho, conforme a gura 3.1, utiliza-se o referencial inercial composto pelos
eixos X o, Yo, Zo (Referencial Inercial Terrestre) e outro sistema referencial xo ao corpo
composto pelos eixos,, Yh, Z, (em todo texto, o sub-escrito b refere-se a palavra body). As
forcas de propulsdo sédo denotadas cépe P, com suas respectivas decomposicdes (em
todo texto, para todas as variaveis, o subindice 'd' refere-se ao lado direito da plataforma
e o0 subindice 'e’ refere-se ao lado esquerdo). Os angulose sao respectivamente os
angulos de arfagem, rolagem e guinada da plataforma nosXpo% e Zo.

Foram feitas as seguintes consideracdes na concepcao do modelo dindmico da plataforma.

 Estrutura como corpo rigido: Na modelagem do sistema, optou-se por considerar a
estrutura da plataforma como corpo rigido. As torcGes e exdes envolvidas ndo afetam
signi cativamente a cinematica e a dinamica da plataforma;

» Tempo de resposta dos servosOs servos motores utilizados nesse trabalho possuem
tempo de resposta de 0.22 segundos para um deslocamento de 0 a 60 graus. Dessa
maneira, optou-se entao por desprezar esse tempo de resposta, considerando para ns
de modelagem que o seu comportamento é instantaneo para mudanca de posicao;

» Graus de liberdade dos movimentos dos motores:Os motores de propulsdo pos-
suem apenas um grau de liberdade em relagéo a plataforma, fazendo movimentagdes
angulares em uma linha colinear ao eixo y da plataforma. As decomposicao de forcas
decorrentes da propulsédo sempre estarao no eixo Z e X do referencial xo da plataforma.
Isso pode ser visto no diagrama da Figura 3.1,

* Momento de Inércia dos motores durante a movimentacao pelos servo motores:
Considera-se que o momento de inércia dos motores em relagdo a plataforma é nula.
Os motivo para isso se deve ao maior momento de inércia da plataforma em relacdo ao
dos motores;

» Centro de gravidade e centro de massa coincidentesConsidera-se nesse trabalho
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gue o centro de massa e o centro de gravidade sao coincidentes. Ele esta em um ponto
em que existe simetria da plataforma nos eixos x, y e z;

» Sentidos dos giros dos motores: O sentido de giro dos motores de propulsao foi
colocado em oposicdo (um motor girando no sentido horario e o outro girando em
sentido anti-horario). Isso é necessario para que os momentos oriundos do giro dos
motores sejam cancelados possibilitando que seja possivel a estabilizacdo do sistema,;

Figure 3.1 — Diagrama de corpo livre do Tiltrotor

O desenvolvimento do modelo dinamico € realizado através das equacfes de 3.1 a 3.9.
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Aplica-se a segunda lei de Newton em conjunto com um vetor R (Matriz de rotacéo) obtendo-

se as forgas presentes na plataforma. As equacdes que descrevem os momentos sdo dados
pelo produto vetorial da matriz de Inércia com as velocidades angulares da plataforma em
relacéo ao referencial xo ao corpo. A variavelnas equacdes se referem aos momentos
devido as forcas presentes no corpo.

As forcasPy e P (ver Figura 3.1) sé&o provenientes do giro das hélices de cada motor.
A forga devido ao peso sempre tem sua orientagéo colinear agigo sistema referen-
cial terrestre. As variaveiBgy, Py,, Pex, Pe; denotam respectivamente as for¢ase Pe
decompostas nos eixos x e z.

Pg, = ki 5c0S g; (3.1)
Pe; = ki 5cOS ¢ (3.2)
Pax = ki 3sin g; (3.3)
Pex = ki 2sin (3.4)

P = mg: (3.5)

O simbolo denota o angulo de posicédo dos propulsores. O simbalenota veloci-
dade angular do giro da hélic&kge a constante aerodinamica referente a tracdo da hélice. A
equacao 3.6 descreve a resultante de for¢cas naZgixa plataforma.

mvi= mg+( sin )(Pg + Pex) +(cos cos )(Pg, + Pe,): (3.6)

Os momentosg inerentes as forcas da plataforma estéo descritos nas equacdes de 3.7 a
3.9:

I'xx Whx = Wbbez(I vy 1,2) + [(Paz  Pey); (3.7)
Iyij]_y = szbe(I zz Ixx) + b(de + Pex); (38)
l2:Whz = WixWoy(Ixx — lyy) + 1(Pax  Pex): (3.9)
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Os momentos de Inércia da Plataforma foram obtidos através do software SolidWorks
(Figura 3.2):

Figure 3.2 — Inércias da Plataforma fornecidas pelo SolidWorks

As constantes utilizadas nos sistemas foram determinadas através de simula¢éo no Solid-

works ou medidas com instrumentos de medi¢cdo métricos (todos em unidades S.l.), con-
forme Tabela 3.1:

Table 3.1 — Estimativa de parametros da plataforma

H Parametro Valor Obtengzﬁp

Massa (Kg) 1,112 Medido
Ixx (g x mm?)  3731678,89  Software

lyy (g x mm?) 18632611,06 Software
lzz (g x mn¥) 21558752,47 Software
" (m) 0,266 Medido
b (m) 0,06 Medido

3.2 IMPLEMENTACAO DA PLANTA EM SIMULINK

Realizou-se a implementagéo da planta em simulink (Figura 3.3) a m de veri car seu
comportamento dindmico de maneira preliminar e para validagao do modelo desenvolvido.
Foi utilizado o software Simulink em conjunto com o Matlab para criacdo de blocos de
funcdes, que fornecem um ambiente de simulagcdo numérica.

Para a descri¢ao da planta utilizou-se as equacoes de forcas @ eflaplataforma em
conjunto com as equacdes de momento, utilizando-se também as rela¢des de Euler para uma
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obtencao completa das variaveis de estados do sistema.

Uma breve descricao dos blocos de simulacdo vem a seguir:
1. Bloco FZ: Bloco referente a equacao 3.6, que descreve a relacdo de forcas no eixo Z
da plataforma;

2. Bloco MX, MY MZ: Bloco referente as Equagodes 3.7, 3.8 e 3.9 que descrevem a re-
lacdo de momentos em cada um dos eixos cartesianos a referencial xo na plataforma.
O bloco omega_r néo é utilizado nesse trabalho, mas foi implementado para acrescen-
tar ao sistema uma modelagem do torque induzido dos motores;

3. Bloco EULER: Bloco com as equac0des de atitude de EULER,;

Figure 3.3 — Diagrama da planta do Tiltrotor feita em Simulink
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3.3 MODELO PARA PROPULSAO

Classi ca-se como hélice todo dispositivo composto por per s aerodinamicos rotacio-
nando em conjunto com 0 mesmo centro. Essa rotagdo por sua vez gera uma for¢ga comu-
mente chamada de propulsdo. Existem algumas explicacdes quanto a geracdo da forca de
sustentacdo de um per | aerodindmico. Uma delas € que o deslocamento do per | pelo ar
gera um diferenca de pressao entre suas faces ocasionando na geracao de uma forca orientada
da regido de maior pressao para a regiao de menor pressao.

Segundo [43], a for¢a realizada por uma hélice é proporcional ao quadrado da velocidade
angular de sua rotacdo multiplicada por constantes relacionadas a aspectos aerodinamicos.
Dessa maneira, iremos usar como modelo matematico das hélices da equacéao 3.10:

F= ACt( R)?2= { 2 (3.10)

Em que cada coe ciente é descrito a seguir:

Figure 3.4 — Coe cientes de tracdo e momento devido ao arrasto da hélice

A variavelF denota a for¢a gerada por uma hélice. A constlntea constante de forga
e encapsula todos os aspectos fisicos do fenbmeno descrito. Por m, essas constantes podem
ser obtidas através de ensaios estaticos e/ou ensaios em tuneis de vento.

A curva de tracgéo utilizada neste trabalho leva em conta o caso estatico de propulsédo, em
gue o motor esta parado gerando uma curva de for¢ca dependente somente das rotacdes e de
fatores inerentes a densidade do ar. Nesse trabalho considera-se que a velocidade do ar em
direcéo ao plano da hélice é zero, visto que a plataforma fara apenas pequenas movimen-
tacOes para se equilibrar.

Para a estimativa de , realizou-se um ensaio estatico da hélice, que consiste em veri car
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as forcas exercidas pelo grupo motopropulsor para um conjunto de velocidades de rotagao.
O conjunto de propulséo utilizado na plataforma tiltrotor possui a seguinte con guragao:

Amperagem do ESC's Hélice utilizada Motor Bateria
30A 10x45" Turnigy D2830-1000KV| LIPO 3s 2200 25C

Table 3.2 — Especi cacdes dos componentes do sistema

3.4 IDENTIFICACAO DE SISTEMA DO MOTOR DE PROPULSAO

A estimativa dek; (equacédo 3.10) é realizada através de um ensaio estatico da hélice

realizando os seguintes passos:

1. Instalou-se o motor sobre uma balanca, observando uma distancia razoavel para que o
uxo de saida da hélice ndo gerasse turbuléncia na regido de entrada;

2. Determinou-se um conjunto de comandos PWM para obter-se as respectivas rotacoes
correspondentes através de um tacografo. Procurou-se fazer a média de trés medidas.
Para cada tentativa, registrou-se o valor registrado pela balanca. A estrutura montada
para o ensaio pode ser visto na Figura 3.5;

Figure 3.5 — Forcas referentes ao empuxo da Hélice (Fonte: [1])

O valores obtidos podem ser vistos na Tabela 3.3.
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Table 3.3 — Tabela da forca de tracéo de uma hélice através do ensaio estatico

Velocidade de Rotacdo Tracdo Média Trag
(rad/s) (kgf) (N)
172,508 0,033 0,327
258,309 0,075 0,735
319,395 0,112 1,095
365,821 0,160 1,569
407,011 0,200 1,965
465,514 0,262 2,573
486,947 0,288 2,828
500,560 0,313 3,073
544,543 0,377 3,694
570,758 0,423 4,151
626,573 0,530 5,198
642,281 0,553 5,426
651,008 0,577 5,655
692,547 0,693 6,799

ao

Destaca-se que procurou-se durante todo o experimento manter as mesmas condi¢gdes
para todas os dados colhidos, em vista que a identi cacdo fosse proxima da situacao na qual
0s propulsores estdo em temperatura ambiente, e a plataforma com a bateria 100% carregada.
Plotou-se entdo o gra co da Figura 3.6, fazendo em seguida uma regresséo dos dados para
um polinémio de segundo grau. O valor obtidokgdoi de 0.0000196

Figure 3.6 — Gra co da tracao da hélice

27



3.5 O PROBLEMA DA PROPULSAO NAO HOMOGENEA

Durante os experimentos de bancada, observou-se que apesar dos dois motores da plataforma
serem idénticos (mesma marca, modelo e especi cac¢des), quando gerados sinais de PWM
de entrada idénticos, as suas velocidades de rotacao se apresentavam diferentes. Essa obser-
vacao foi feita utilizando um tacémetro. Esse aspecto néo era possivel de ser observado por
inspecao simples, e foi notado durante o teste de controle para a movimentacao de rolagem
da plataforma, o qual apresentou comportamento aparente de desbalanceamento de forgas.

Os motores utilizados neste trabalho s&o para uso em aeromodelos recreativos. Sua fab-
ricacdo ndo possui faixa de tolerancia de fabricacéo satisfatoria para esse tipo de aplicacao.
Além disso, eles ndo séo fabricados para trabalhar em pares, como no caso de motores para
guadricopteros. Além disso, eles operam em malha aberta, sem que haja controle da veloci-
dade de rotacdo. O dados coletados podem ser vistos na Tabela 3.4.

Table 3.4 — Relacéo de sinal PWM com as rotacdes dos motores

RPM  Veloc. Motor Dir. Motor Esq. Tragao
(rad/s) PWM PWM (N)
4500 471,239 1600 1560 3,133
5000 523,599 1690 1640 3,783
5500 575,959 1795 1745 4,43p
6000 628,318 1860 1810 5,081
6500 680,678 1930 1870 5,731

Foram entéo realizadas regressoes lineares dos dados da relagédo entre a escala PWM e
da forca de cada motor para avaliacéo da diferenca de propulsdo. As equagdes obtidas estao
descritas em 3.11 e 3.12. O indice R das equacdes se refere a correlacdo da regressao linear
dos dados obtidos do ensaio estético da hélice.

Motor Direito: 11+ ( 0;0154x +6;58 10 °x®> R?=1 (3.11)

Motor Esquerdo: 135+ ( 0:0189%x +7:88 10 %%? R?=1 (3.12)

Continuando a analise, realizou-se um comparativo para a resposta do motor para um
mesmo PWM, a partir das equacdes obtidas através de regressao linear. A diferenca do com-
portamento dos propulsores pode ser vista na Tabela 3.5 e no gra co 3.7. Nota-se no gra co
3.7 que na medida que se aumenta a velocidade de rotagéo dos propulsores, a diferenca entre
eles também aumenta. N&o se utilizou um modelo de primeira ordem para o motor devido a
relevante variacdo dos seus parametros ao longo da sua operacdo, como a variacao da fonte
de energia, variacdo de temperatura do motor, e pequenas deformacdes na estrutura da hélice.
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Table 3.5 — Relacéo entre PWM e Tracdo dos Motores

| PWM Trag&o Motor Direito (N) Trag&o Motor Esquerdo (N) |

1600 3,2048 3,4328
1650 3,50405 3,7683
1700 3,8362 4,1432
1750 4,20125 4,5575
1800 4,5992 5,0112
1850 5,03005 5,5043
1900 5,4938 6,0368
1950 5,99045 6,6087
2000 6,52 7,22

Figure 3.7 — Curvas de propulsdo

Observando-se o gra co 3.7, nota-se que a relacéo entre PWM e a forca do motor tam-
bém é um polindmio de grau 2. Por esse motivo, pode-se utilizar a equacao 3.10 para mode-
lagem de propulséo, estendendo sua abrangéncia de aspectos fisicos além dos aspecto aerod-
indmicos. Procura-se nesse trabalho avancar na solucéo do problema da ndo homogeneidade
de propulsdo do Tiltrotor Bimotor, situacdo na qual as curvas de tracdo que descrevem 0
comportamento dos propulsores sao diferentes, e também, de ndo se conhecer exatamente a
planta, uma vez que a identi cagdo dos componentes de maneira individualizada néo neces-
sariamente corresponde a uma identi cagao exata dos componentes interagindo em conjunto.
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PROJETO DE CONTROLE

Neste capitulo serdo apresentados dois projetos de controle para estabilizacéo de atitude e
controle de altitude para um tiltrotor bimotor com propulséo ndo homogénea. A primeira
proposta é composta por uma abordagem que utiliza a inversa do modelo dindmico em con-
junto com equacdes cinematicas de corpos rigidos e controladores PID's. Os controles PID
por sua vez séo sintonizados utilizando a técnica de reiforcement learning TD3. A segunda
proposta trata-se de uma solugéo utilizando uma modelagem em espacgo de estados, com
alocacéao robusta de polos sendo feita com auxilio de LMI's.

4.1 PROJETO DE CONTROLE UTILIZANDO RL TD3

Seguindo a estratégia de controle de [11], vamos obter a inversa do modelo dinamico.
Em andlise, observa-se que o modelo é sub-atuado com 12 graus de liberdade para 4 var-
laveis de entrada (; (velocidade de rotacdo do motor direito), (velocidade de rotacéo do
motor esquerdo), 4 (&ngulo de tilt do motor direito),  (&ngulo de tilt motor esquerdo)),

e 4 variaveis para controle, , (angulos de Euler) &, (altitude). Escolheu-se como
arquitetura de controle o seguinte projeto, presente na gura 4.1.

Figure 4.1 — Diagrama de blocos do projeto de controle

Deseja-se avaliar se com o0 uso do TD3 é possivel alcancar os seguintes resultados de
controle da plataforma tiltrotor bimotor:

» Procura-se que a resposta ao degrau para os angulos de atitude tenha tempo de subida
90% menor que 0,8 segundos. Para altitude, menor que 1,5 segundos. Além disso,
deseja-se que a UP% dessas respostas estejam abaixo de 7%. Em carater qualitativo,
deseja-se também avaliar o comportamento do controle para sinais peridodicos com
ruidos;
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» Deseja-se também comparar o desempenho da técnica de sintonia utilizando TD3 em
vista da sintonia Ziegler-Nichols;

Um dos sub-objetivos da proposta € obter uma inversa linear do modelo dinamico do
sistema. Em seguida, utilizando-se equacgfes cineméticas para o corpos rigidos, deseja-se
obter subsistemas de equacfes que permitam realizar o controle de atitude e altitude do
sistema através de acdes de controle de velocidade. Em seguida, utiliza-se controles PID
para cada variavel de controle,(, eZzy). O desenvolvimento de cada bloco de controle
pode ser visualizado nas sec¢des que se seguem. Por m, por haver desacoplamento entre as
equacdes que descrevem o0 modelo em cada eixo de atitude, treina-se a rede TD3 para cada
variavel de controle de interesse de maneira independente. Uma vez treinada a rede, obtém-
se os ganhos do PID relativo aos pesos da rede, substituindo-se a rede pelo controlador PID
devidamente sintonizado. Isso é feito para cada variavel de controle até que se nalize todas
as sintonias.

4.1.1 Obtencéo da Inversa do modelo dindmico

Ainversa € desenvolvida a partir das equacgodes 3.6, 3.7, 3.8 e 3.9. As vavayeM
M., e F,, séo respectivamente 0s momentos resultantes noxgixg e z, e 0 somatorio
de forcas resultantes no eizg. Procura-se entéo inverter essas equacdes. Nesse trabalho
as entradas das plantas sédo as rota¢cdes dos motores e os angulos de tilt. A vantagem de
utilizar-se a inversa do modelo se deve a possibilidade de realizar o ajuste dos controladores
de maneira desacoplada, sem que seja necessario um ajuste conjunto dos controles para 0s
eixos de atitude e altitude simultaneamente.

Inicia-se considerando apenas as forcas de tracao da hélice como atuantes na plataforma,
descartando-se todas as outras, utilizando-se um referencial xo no corpo. As equacgdes que
descrevem a dinamica da plataforma tiltrotor cam entdo na forma das equacoes 4.1, 4.2,
4.3 e 4.4 que descrevem apenas as for¢cas geradas pela plataforma, excluindo-se as forcas
externas:

My =1 (Pgz Pez); (4.1)
My = b (Pax + Pex); (4.2)
Mz =1 (Pax  Pex); (4.3)
F, = (Pygz + Pez): (4.4)

Veri ca-se entdo trés equacdes de momento e uma equacao do somatorio de forcas em
Zo da plataforma. Os momentos séo o resultado do conjunto de forcas geradas pelas quatro
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entradas do sistem®{, Pez, Pyx € Pex). Desenvolvendo as equacdes, temos:

M_l;/ = Pax + Pex;
M, —
T = de I:)ex,
|
4.
Mot Mizd Py (45
logo,
Br=05 Mr+Mz 1p
(4.6)
Pex =0:5 My Me
Analisando-se:
Fz = Pgz + Peg;
Vx =Py Pes
M| dz ez (4.7)
|_X +F, =2 sz1
Pe, =05 M+ Fz ;
logo:
I:z - sz + PeZa
M
F,=0:5 |_X+Fz + Pegz;
M, (4.8)

Como se trata de vetores ortogonais, 0 modulo dos velare®y podem ser calculando
usando a Equacéo :

q
jVi=  vi+ v (4.9)

obtendo-se:

M, M, 2 M
Pd =05 |_Z + ?y + I:z —= ; (410)



+ F+ =X (4.11)

My M G m, ?
b I I

Devido a situacdo de propulsdo ndo homogénea, substituksainico presente nos
modelos das duas unidades propulsoraskpgre ke, para assim passar a representa-las
individualmente, cada qual com seu comportamento, chamando-as de constante de propulséo
do motor direito e esquerdo, respectivamente.

Diante disso, temos entdo as equacdes 4.12 e 4.13:
Pa=koa % (4.12)
Pe= kpe 2 (4.13)

Para obtencao dos angulos de entrada, utilizou-se a fungado atan2 que nos retorna o arco
tangente das componentes das forcas mapeadas em cada quadrante. Segue-se a descri¢cdo da

funcao:
8

arctan ¥ sex> 0

arctan ¥ + sex< Oey O

arctan Y sex< 0ey<0

atan2(y; x) = X X Y (4.14)

5 sex=0ey>0
5 sex=0ey<O0

inde nido sex=0ey=0

Por m, as equacdes que descrevem a inversa do modelo dindmico seguem abaixo:

E > 2 2
l MZ My I\/IX
= — 2+ + F ; 4.15
T Kpg | b 2 (4.15)
E > 2 2
1 My, M, Mx
= =~ 2+ B+ = 4.16
¢ 2Kpe b | 2 (4.16)
M, M M
4 = atan2 |_Z + Ty; F, I—X ; (4.17)
M, M M
e — atan2 Ty l—z, F, + I—X . (418)
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4.1.2 Funcéo de ganho para converséo de aceleracdes em Forca e Momentos

A funcé@o de ganho consiste em transformar as acelera¢gdes angulares e a aceleracao linear
em zo em momentos e forca. Seu objetivo dentro do uxo de controle é fornecer para a
inversa da planta o estado atual dos momentos e da aceleracdo no sistemaZicaeixo
de estimar as entradas posteriormente. Os valores de ganho sdo a massa da plataforma e os
momentos de inércia nos trés eixos do referencial inercial.

Figure 4.2 — Funcéao de ganho (Converséao de aceleracbes para Momentos e Forca)

4.2 UMA ABORDAGEM UTILIZANDO AS EQUACOES DE EULER

Nesta etapa, procura-se obter as aceleragdes angulares dos eixos X, y € Z X0S ao corpo.
O primeiro passo a realizar para a obtencdo dessas aceleracdes € inverter o conjunto de
equacdes que descrevem os angulos de Euler. Dessa maneira, realizando a inversao das
equacgoles 2.2, 2.3 e 2.4 temos em 4.19 a seguinte relacao:

2 3 2 _ 32 3
! ox 1 0 sin( ) _

9 ! by !Zy = 2 0 «cos() sin( )cos() gﬁ _g (4.19)
Dbz 0 sin( ) cos()cos() _

Os passos a seguir é uma estratégia usada em [44], em que se deriva as rela¢des de 4.19
obtendo um conjunto de equacdes que retornam as acelera¢cdes angulares presentes nos eixos
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do referencial xo ao corpo:

I'nyw= — =sin() '_—cos()

lpy = —cos() —sin( )+ —sin( )cos()+' —cos()cos() '_-sin( )sin( )

'yy= =sin() —cos()+ —cos()cos() " —sin( )cos() '_—cos()sin( )
(4.20)

Adequando o resultado de 4.20 para uma aplicacao de controle, denota-se que a velocidades
dos angulos de Euler como entradas das equacdes de aceleracdo angular nos eixos xos ao
corpo. Denota-se essas entradas como u, rotulando-as com o indice respectivo a cada angulo.

Wpx = U U sin() ' _—cos()

lyy =u cos() —sin( )+u- sin( )cos()+' —cos()cos() '_-sin( )sin()

'pz= usin() —cos()+ u cos()cos() ' —sin( )cos() '_—cos()sin( )
(4.21)

4.2.1 Projeto de controladores PID para atitude e altitude

Utilizou-se inicialmente para esse projeto controladores PD (Proporcional Derivativo)
conforme descrito nas equacodes (4.22) a (4.25). Temos 4 variaveis para controle
(dngulos de Euler) &y (altitude), com suas respectivas variaveis de referéncia, onde se
adiciona-se o subindice O controlador de altitude possui uma constafigneic , que
tem por objetivo ajustar o controlador para manter a plataforma pairando sobre o ar quando
atingir as referéncias desejadas.

u=ko (r )tksi -+ —; (4.22)
us=ky ( )tks =+ —; (4.23)
u=kp (r J+ka —+ —; (4.24)
Uz0 =Koz (Zor  Z0) + Kazo (Zor  Z0) + Fplaneio: (4.25)

4.2.2 Alteracdo do controlador para PID sintonizado por TD3

Durante ensaios em bancada, notou-se que para pequenos angulos o controle PD para
rolagem () ndo conseguia zerar o erro. Para pequenas variagbes de massa, 0 mesmo ocorre
para altitude. Por esse motivo, escolheu-se utilizar controladores PID's para resolver o prob-
lema de erro estacionario.

As saturacdo das entradas da planta foram con gurados na faixa de 300 rad/s até 650
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rad/s para a rotacado dos motores, e para os angulos de tilt, -1,0472 e 1,0472 rad (-60° e 60°).

A equacao do controlador PID discreto é dada por:

Ts 1z
= KyE(2)+ Ki————E(2) + Kq=—
U(@) = KeE(2) + Kig—5E@)+ Ko =

e (4.26)

em que:

U(z) é a transformada Z do sinal de controle;

E(z) é atransformada Z do ergik];

Kp, Ki €Ky séo os ganhos proporcionais, integrais e derivativos, respectivamente;

Ts € o intervalo de tempo discreto entre amostras.

4.3 FUNCOES DE RECOMPENSA PARA O ALGORITMO DE APREDI-
ZAGEM TD3

Foram utilizadas nesse projeto de controle duas funcbes de recompensa, descritas em
4.27 e 4.28. O agente procura maximizar a recompensa, e assim, minimizar o erro de ras-
treamento. A equacdo de recompensa 4.27 é a norma quadrada do erro, e ela se mostra Util
devido a lidar com as inversdes de sinais durante o rastreamento. A equacgao de recompensa
4.28 procura ter maior gradiente de maximizacao da recompensa em funcéo do erro.

Z
: 177
J=1lmE - . (Her  y(0)? dt ; (4.27)
_ y(t) :
J= ll!rln E exp Hoor e; (4.28)

em que:

* H. € areferéncia,
* y(t) é a saida do sistema no temntpo

» E denota o valor esperado.
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4.4 |IMPLEMENTACAO EM SIMULINK DO PROJETO DE CONTROLE
E TREINO DO TD3

Para implementacao do TDS3, foi utilizado o Reinforcement Learning Toolbox do Simulink,
con gurado conforme o diagrama disposto na Figura 4.3. Foi utilizado para simulagdo um
computador Intel(R) Core(TM) i7-6500U, com frequéncia de processamento de 2.59 GHz,
tendo 8 GB de memdria RAM. O agente RL recebe os seguinte parametros:

* Observactes do comportamento do sistema,;
* Funcédo de recompensa em relacdo as varaveis observadas;

* Funcédo de término do treinamento, que tem o objetivo de terminar o treinamento em
caso de obtencéo de um valor de maximo global determinado ou chegar ao ponto de
extrapolacdo do nimero maximo de episddios de treinamento.

O objetivo do treinamento € minimizar a variavel de erro durante o rastreamento, uti-
lizando como métrica a funcdo de recompensa para a obtencdo de um conjunto de pesos da
rede neural que promova esse objetivo. Para realizacdo do treinamento, é efetuada a cada
episodio a simulacado do rastreamento em vista de pesos pré-con gurados pelo usuario.

No nosso caso, foram utilizados como valores inciais os ganhos dos controladores PD
obtidos através do método de sintonia de Ziegler Nichols. Esses valores séo transformados
em pesos da rede profunda do TD3. A cada episddio, 0s pesos séo alterados, e por con-
seguinte, os ganhos do controlador. E determinada uma quantidade méaxima de episodios
em que os valores de recompensa gerados permanecem em uma determinada faixa desejada,
sendo uma das condi¢cbes de parada do treinamento. A outra condicdo € a de atingimento
do nimero maximo de episodios. Para esse projeto, todo o treinamento foi realizado para
controladores no tempo discreto.

Figure 4.3 — TD3 implementado no Simulink
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Para o problema em estudo, as observagdes realizadas levaram-se em conta os termos de
um controlador PID tradicional: o erro, a integral do erro e a derivada do erro, conforme
pode ser visto na Figura 4.4. Para cada observacao, existe um conjunto de pesos presentes
na rede profunda que se associa a cada ganho do PID.

Figure 4.4 — Observacdes

Conforme exposto na secao 4.3, estudaremos dois tipos de recompensas, 0s quais foram
implementados conforme exposto na Figura 4.5. O principal fator para a escolha dessas
funcdes de recompensas para nosso problema se deve a velocidade da progresséo da rec-
ompensa. Nao apenas se quer que o valor da recompensa auxilie a alcangar o menor valor
de erro, mas também que sua velocidade de minimizacao seja rapida durante o progresso.
Esse aspecto acaba por ocasionar um conjunto de pesos da rede profunda que propiciam
desempenho conservadores ou néo dos controladores obtidos durante os treinamentos.

Figure 4.5 — Recompensas

As redes do agente TD3 foram con guradas conforme a gura 4.6. Foi criada uma rede
neural profunda com duas entradas (uma referente a observacédo, e outra referente a agao
atual) e uma saida (acao futura).
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Figure 4.6 — Redes Critica e Ator (fc (Fully Conected), relu (Recti ed Linear Unit) e concat
(concatenacao))

O termos fc (Fully Conected), relu (Recti ed Linear Unit) e concat na 4.6 se referem
respectivamente a um camada onde todos os neurdnios estdo conectados, fungdo de ativacao,
e operacao para combinar tensores.Por m, foram adicionadas blocos de saturacdo a m de
respeitar os limites de atuacéo da plataforma. A implementacédo nal do projeto de controle,
incluindo o treinamento do algoritmo TD3, pode ser vista na Figura 4.7. Levando-se em
conta o efeito da gravidade no controle de altitude da plataforma, adicionou-se um valor
constante de 9.8107 na acao de controle a m de estabelecer um ponto de operacao ao qual
o controle devera atuar. O bloco PID desconectado na gura 4.7 se deve ao fato de a rede
neural realizar o papel do controlador PID durante o treinamento, obtendo-se ao nal ganhos
para que o controlador PID se comporte como a rede treinada.

Figure 4.7 — Diagrama de simulacdo implementado em Simulink para treino da rede para
sintonia do controlador
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4.5 CONTROLE EM ESPACO DE ESTADOS UTILIZANDO LMI'S

Propfe-se como segunda proposta um projeto feito em espaco de estados utilizando Lin-
ear Matrix Inequality (LMI). Pretende-se realizar um projeto em espacgo de estado linear,
uma vez que se dispde de um vasto conjunto de ferramentas consolidadas disponiveis para
a construcdo de solugcbes de controle. O controle 6timo por LMI se mostrou uma opc¢ao
interessante devido a alocacéo robusta de polos, situagdo que permitira rejeitar incertezas e
pertubacdes relativos ao sistema de controle. A arquitetura de controle proposta esta presente
na gura 4.8.

Figure 4.8 — Proposta de controle em espaco de estados

Ela se mostra interessante por permitir que se possa trabalhar apenas com termos lin-
eares dentro do modelo em espaco de estados, passando toda parte nao linear para o bloco
conversor, que realizara a conversao das forcas de atuacao em termos de velocidades de ro-
tacdo de propulsao e angulos de tilt, entradas do nosso sistema. Outro ponto positivo dessa
abordagem se deve a possibilidade de realizar ajustes de re namento especi camente nos
parametros dos propulsores, sem que seja necessario alterar todo o projeto realizado em
espaco de estados.
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4.6 MODELO EM ESPACO DE ESTADOS

Iniciard a modelagem realizando o diagrama de corpo livre em relacdo a um referencial
X0 na plataforma, conforme Figura 4.9.

Figure 4.9 — Diagrama de blocos - Referencial xo ao corpo

Além disso, assumira as seguintes hipéteses em relacéo a cinematica da plataforma:

Wox = + (4.29)
Wpy = + (4.30)
Wpy = = (4.31)

Podemos entdo descrever as equacdes 3.7 a 3.9 da seguinte forma:

. _ (lyy 12) — 4 l—(sz Pes); (4.32)
Ixx IXX
Izz Ixx —_ b

e ) ==+ P p, + Py (4.33)
lyy Ly
I lyy) — |

o = (b Tyy) + —(Pgx  Pey): (4.34)
Izz IZZ

A expansao de Taylor de primeira ordem foi utilizada para os tesings) e cosi) nas
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equacodes, sendo aplicada em tornddeara linearizar o modelo, comrepresentando as
varidveis , e . Reescrevendo as equacles 3.6 de altitude e as equactes 4.32 a 4.34 de
atitude, temos:

my; = mg+ Py, + Pe; (4.35)
|
' = I_(sz Pez); (436)
XX
. b
= I_(de + Pey); (4.37)
yy
|
. _ I_(de Pex): (4.38)

Apos a linearizacao, escreve-se o sistema de equacdes lineares em termos de modelagem
em espaco de estados, conforme equacoes 4.39 e 4.40:

Ax + Bu; (4.39)
Cx; (4.40)

|><
1]

<
I

onde:

X = vetor de estados da planta (vetor n-dimensional),
u = sinal de controle,

y = sinal de saida.

Com o foco é em estabilizagcéo de atitude e controle de altitude, mas pensando em uma
implementacéo futura visando variaveis de navegaxge Yo), vamos construir a matriz A
com as dimensdes necessarias para uma implementacao futura. O vetor dexeStdalds
por:
h [

xt = Xo Vxo Yo Vo Zo Vzo ! ! ! , (441)

e os elementos da matz sdo dados por:
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20100000000003
000000000000
000100000000
000000000000
0 8888588885%
a
A=8000000010000 (4.42)
0000000000O0O
000000000100
000000000000
000000000001
000000000OO0QOO
A matriz de entrad® é dada por
2 0 0O 03
0 00 O
0 00 O
0 00 O
0 00 O
—R% 0% 0
B=§2¢239¢ (4.43)
0 00 O
0 bg O bg
0 00 O
0 by 0 bo
As constantes utilizadas no modelo estédo presentes na Tabela 4.1:
Table 4.1 — Valores dos coe cientes do sistema
a1 bs by bs by K
g X 4 2 . const.
XX vy 2z
9:806| 0:909| 7:169 10° | 3:22 10° | 1:233 10| 1:96 10°
O vetor de entrada é dado por
n sz#
Pax
U= Pe, (4.44)
Pex
A matriz de said& é dada por
000010000000
C= 8080000009000 (4.45)
000000000010
com o vetor de saidadado por
Zp
y = (4.46)

A representacdo proposta em espaco de estados considera como entradas as forgas de-
compostas dos motores. Para implementacdo em um microcontrolador, é necessario que as
entradas sejam descritas em termos das velocidades de rotacao dos motores e de seus angulos
de posicéo. Essas equacgdes serdo descritas nos passos futuros.
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4.7 ARQUITETURA DE CONTROLE EM ESPACO DE ESTADOS

A arquitetura de controle proposta para este problema pode ser vista na Figura 4.10.

Figure 4.10 — Sistema de controle onde a planta € ampliada com um integrador (Ogata, 2010)

A seguinte con guracgéao de controle foi utilizada:

u= Kpx+Kj; (4.47)
=r y=r Cx (4.48)

onde ¢€ a saida do integradomre2 o sinal de entrada de referéncia. As equacdes de estado
podem ser colocadas de forma compacta como mostrado em 4.49.
# " # " # h i # " #
X A O B X 0
- = Ko Ki ) + r (4.49)
- (O] 0 | —{z—} I
|{z-} | —z—} [z}« |{z-} [z}
Xa Aa Ba Xa Ea

Nesta representacédo, o problema a ser resolvido consiste em determinar &madtique
0 seguinte sistema em malha fechada seja assintoticamente estavel. Um formulacdo dessa
descricédo segue na equacéao 4.50.

Xa = (Aa BaKga)Xa+ Ear (4.50)

Sugere-se essa con guracao em vista dos 16 ganhos acoplados na acao integral do con-
trolador, o que atenuara diferencas entre 0 modelo e o sistema real, incluindo a situacao de
propulséo ndo homogénea.

A expansao do sistema é realizada, sendo estendido para incluir variaveis de estado para
oserrosde, , e .As matrizes aumentadas sao denotadas cdmB, e C,. A, torna-
se um sistemd6 16. O sistema de controle completo foi implementado em Simulink,
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conforme mostrado na Figura 4.12. As matriagsB, e K, eK; sdo descritas a seguir:

201000000000000003
0000 000000000000
0001 00000000000
0000 00000000000
0000 01000000000
0000 00000000000
A 0000 000050008008 451
a~ Qo000 00000100000 (4.51)
0000 00000000000
00000000000 210000
0000 100000000000
000000 1000000000
00000000 10000000
0000000000 100000
2 0 00 03
0 00 0
0 00 0
0 00 0
0 00 0
b O b O
%06 o
B.= 0 00 0 4.52
=89080 (4.52)
0 00 O
0 by O by
0 00 O
0 00 0
0 00 0
0 00 0
2 3
kppy Kppo Kpps kpig kpps Kppg Kppz Kppg
K = Ekpz;l Kpoo Kpos Kpoy Kpos Kpog Kpo; Kpog (4.53)
p_ .
Kpsy KPso Kpss Kps, Kpss Kpsg Kps; Kpsg
KPs1 KPso KPss KPgs KPgs KPge KPsz KPgs
2 3
Kiz.g Kizio Kip1n Kipao
Kigg Kizio Kizir Kigio
Kizg.’ 7 .' ! (4.54)
Kiz.o Kizio Kiz11 Kizaz

Kizo Kig1o Kig1a Kigi2

4.7.1 ControleH; com Acao Integral

Por m, para nalizar o projeto da solucdo proposta em 4.50, buscamos adicionar ao
controlador um componente que rejeite perturbacdes e/ou dindmicas ndo modeladas. Na
plataforma tiltrotor, um problema existente é a situacdo de propulsdo ndo homogénea, em
gue a constantk; é diferente para cada propulsor. Isto cria um desequilibrio de forcas,
fazendo com que a plataforma que instavel.

Por este motivo, a arquitetura 4.49 serd modi cada, adicionando o compomente
matriz de ponderagéo D1 para modelar a diferenga na constante de propulsdo como dinamica
nao modelada. Temos entao:
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AaXa(t) + B qu(t) + Ear(t);
CaXa(t) + D 1w(t); (4.55)
KaXa(t);

8
2 Xa(t)
S : S z(t)
u(t)

ondew 2 RP é o vetor de perturbagdo e/ou dindAmica nao modelada, que no Nnosso caso
€ a situacao de propulsdo ndo homogénea2eR™, o vetor de saida controladd,, e a
matriz de poténci®, é dada por:

200001000000000003
00000010000000O00O0
988888888%8‘1’8888%
Ca: 0000000000O0O0OO0O0QO ' (456)
0000000000000OO0QOO
0000000000O0OO0O0O0QOO
000000O0O0O0O0O0OOOOOQOO
2 3
100 1 0 0
100 1 0
L= : (4.57)
100 1 0
100 1 0 0

A solucéo proposta para o problema de propulséo ndo homogénea € uma modi cacéo da
solucéo apresentada no trabalho [45], com o objetivo de realizar posicionamento robusto de
pblos como em [46]. O objetivo é encontrar um controlador que minimize a ndrmda
funcao de transferéncig,, (S) entre a perturbacae e a saida controlada

KTzw(S)ky =sup  [Taw(j! )] (4.58)

onde representa o valor singular maximo @g,(jw). Para o projeto do controladét,
usando realimentacéo de estados, o vetor de gaidg é considerado. O controladbir;
pode ser calculado resolvendo o seguinte problema de otimizacao convexa:

Wr?;wz ; (4.59)
sujeito a 3
AW+ Wi AT +B W, + WSB! B, W;C,'
0 | DI 5 o (4.60)
CaW; D; l

comW; 2 R(M™a (a-w, 0eW, 2 RP ("9 O ganhoH; ideal é calculado a
partir da solucédo do problema 4.58 corip= W,W, ! e anormad; associada ¢ dada por
KTwz(S)k, =

Especi cacdes de desempenho associadas a resposta transitoria e restricdes na localiza-
¢cdo de pdlos de malha fechada sédo adicionadas ao problema, entre elas:
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- Faixa vertical de nida pelas linhas e

AW+ WIA,T +B W+ WSB! +2W,; 0

4.61
AW; WA, BW, W,BI 2w,; O (4.61)
- Restri¢cdes no setor conico:
n #
sen( )L cos( )L

(L1 ()L12 o (4.62)

cos()Laz1 sen()La

onde:

Li1 = A W; + W1A,T +B W, + W, B! ; (4.63)
Lio=AW; WiA.T +B W, W,B]; (4.64)
Loai=  AWi+ WiA,T  BaW,o+ W, B (4.65)
Loo = A W; + WiA,T + B W, + W, B! (4.66)

O regido delimitada no dominio complexo tera o seguinte formato, conforme gura4.11:

Figure 4.11 — Diagrama de simulacdo implementado em Simulink para treino da rede para
sintonia do controlador

O ganhaH; ideal € calculado a partir da solug&o do problema 4.58 dogm W,W, *
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e anormeH; associada € dada pkf,,(s)k, = . Assim, além do ganho oOtimd;x, 0
requisito de alocacgéo de polos do sistema em malha fechada também é atendido.

Uma breve descri¢éo do algoritmo de otimizagdo segue em Algoritmo 2:

Algorithm 2 Otimizac&o com Restricdes LMI e Calculo do Controlador Otimo

Passo 1: Inicializa¢do das Variaveis

De nir as matrizes estendidas:
A O B
Aa

CcC 0~ Ba 0

Koptimal 0

Inicializar as variaveis de decisao:

W; 2 R16 16 (simétrica)W> 2 R* 16, 2 R

De nir parametros:

9, 10,
Passo 2: Formulagao da LMI Principal 3
A Wi+ WA+ B,Wo + WBS B, WiCQ

10: LMl o 4 BY I D¢ 5 0
cw;? D; I

11: Passo 3: Restri¢cdes na Faixa Vertical

12: LMl 1 AgWi+ WA+ B,Wo + WBS+2 W ; O

13: LMI , A W; W;AY BW, wWBJ 2wW; 0

14: Passo 4: Restricdes no Setor Cbnico

15: L11 AaWi+ WiA,T +B W2 + W, Bl

16: L1z A W1 W3A,T +B W, W] B]

17: Lo1 -AaW1+ WiA,T  BaWo + W) B]

18: Loz A Wi+ W3A,T +B W, + W) B]

19: LMI 3 Sin( )(Lll) COS( )(le) 0

cos()(L21) sin( )(L22)
20: Passo 5: Restricdo completa

21: LMl f LMl o O;W1 O;LMI 1;LMI 2;LMI 39
22: Passo 6: Resolver o Problema de Otimizag&o

23: Aplicacao de algoritmo de otimizacdo SDP.

24: Passo 7: Calcular o Ganho Otimo do Controlador
25: Kq  WP(wWPh 1

26: end.

=

, Ca c o

4.8 IMPLEMENTACAO EM AMBIENTE DE SIMULACAO

Para esse controle, utilizaremos apenaskama estrutura de controle para ambos os
motores, sendo que o controlador em espaco de estados se adapte a diferenca de propulsao
do sistema real sem a necessidade de identi cacao individual de cada propulsor. Nos blocos

4 € e daFigura4.12, usaremos apenas um valor Rararojetando que no sistema real
eles serdo diferentes, mas o controlador em espaco de estados ir4 mitigar os desbalanceio de
forcas devido a diferenca de propulséo.
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Figure 4.12 — Implementagao em Simulink do controle utilizando LMI

Os valores dos saturadores aplicados na saida do controle estdo presentes na Tabela 4.2:

Parametro Valor | Unidade
Saturacdo da rotacdo dos motores de propuls&y0 rad/s
Saturacdo dos angulos de inclinacao 23 graus

Table 4.2 — Limites de saturacéo para velocidade de rotacdo dos motores e angulos de tilt.

Por m, as equacgdes que convertem as forcas descompostas em termos de velocidade de
rotacdo e angulo de tilt podem ser vistas em 4.67, 4.68, 4.69 e 4.70:

S
sz
= : 4.67
d ki cos@tan2(Pgyx; Pdz)) ( )
S
Pez
© ki cos@tan2(Pey; Pe>)) (4.68)
g = atan2(Pgx; Pyz); (4.69)
e = atan2(Pey; Pe2): (4.70)
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SIMULACOES E RESULTADOS

5.1 CONFIGURACOES DE SIMULACAO PARA SINTONIACOM TD3

Para a sintonia dos controladores utilizando TD3, inicialmente foram utilizados os gan-
hos obtidos com Ziegler-Nichols como condic¢éo inicial para o treinamento. Utilizou-se os
hiperparametros disponiveis na tabela 5.1. As redes criticas e de atuacao estao totalmente
conectadas, com duas camadas de aprendizado. A acéo de atuacédo foi limitada com satu-
radores de 2g para aceleracéo de altitude e de 15 rad/s? para atitude.

Table 5.1 — Con guragdes dos Hyperparametros

Hyperparameter Learning rate Layerl size Layer2 size Policy noise
Valor 0.0001 32 32 0.1

5.1.1 Avaliacéo da funcédo de recompensa para 0 caso em estudo

Durante a realizacdo do experimento, considerou-se que o desempenho da funcéo de
recompensa 4.27 estava abaixo do esperado, sendo substituida pela funcédo 4.28. Um com-
parativo dos desempenhos podem ser vista nas guras 5.1, com enfase na gura 5.2, e na
tabela 5.2.

Figure 5.1 — Comparativo da resposta de acordo com a recompensa (motores iguais) - tran-
sitério/regime permanente
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Figure 5.2 — Comparativo da resposta de acordo com a recompensa (motores iguais) - foco
na ultrapassagem percentual

Uma primeira analise da Figura 5.2 nos permitir avaliar que a sintonia do PD TD3 -
Funcado Exponencial tem maior aderéncia a aplicacdes que necessitam de resposta rapidas,
como voos a céu aberto. Por outro lado, a sintonia PID TD3 - Funcéo Exponecial parece mais
adequada para aplicagbes com pouca tolerancia para ultrapassagem percentual a resposta,
como voos feitos dentro de tubulagdes.

Table 5.2 — Ganhos e Desempenho dos Controladores - Altitude

Altitude - Ganhos Desempenho
Kp Ki Kd Up% Ts 90% (s)

PD Ziegler Nichols 6.129 - 3.961 0,81% 0,9397

PD TD3 (Ju?)) 13,0501 - 4,1910 | 9,871% 0,727

PD TD3 (Func Exp.) | 36,6324 - 3,7584 | 23,9% 0,5933

PID TD3 (Ju?)) 11,7890 | 0,00029315| 4,7403 | 4,4466% 0,8228

PID TD3 (Func Exp.) | 22,5325 | 0,00024636| 6,3168 | 6,20% 0,683

PID TD3

(Func. Exp.) 6.6585 0,0026 3.9528 | 1,869% 1,197

Motores diferentes

Nota-se que PID TD3 Funcéo Exponencial tem o melhor compromisso em relacéo aos
requisitos de projeto. Por inspecéo, nota-se que o termo exponencial possui maior acréscimo
de recompensa do que a norma quadrética quando o valor da variavel de controle é divergente
do sinal de referéncia. A funcdo exponencial permitiu que o TD3 ajustasse os pesos de
maneira mais efetiva a m encontrar o minimo local desejado. Foram realizados treinos para
cada variavel de interesse: altitude, e . Para as observacdes utilizou-se o erro, a sua
integral e a sua derivada. A rede armazenou e atualizou, a cada interagao, os valores de
Kp, Kg €Kj. Os ganhos iniciais utilizados paa,, K 4 e K; foram os valores encontrados
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através do método de sintonia de Ziegler-Nichols.

Nas tabela 5.3 e na gura 5.3 pode-se observar os resultados do treinamento em ter-
mos das recompensas obtidas a cada episddio. Para a avaliacédo das funcdes de recompensa
realizou-se um treinamento com 1000 episddios para cada funcéo. Observa-se que a fungéo
norma quadratica convergiu mair rapidamente para a faixa de valores onde se encontrava
o valor 6timo. Por outro lado, percebe-se uma pequena ine ciéncia durante o processo de
busca entre os episodios 100 e 400 do treinamento.

Func. Exponencial Quadratic Norm
Episode reward -84.1473 -57.899
Average reward -97.9448 -57.5176
Episode QO -85.1909 -27.9444

Table 5.3 — Comparacao de métricas de recompensa para diferentes fun¢des

Figure 5.3 — Recompensa para a fungao exponencial
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5.1.2 Controle de Altitude

Para controle de altitude, o treinamento foi realizado com o objetivo de rastreamento de
um degrau de referéncia de 1 metro somando-se a um delta randémico de 40% em torno
desse valor. Além disso, realizou-se também treinamento para o caso de propulsdo nao
homogénea, em que o0 motor esquerdo atuava com uma constante de propulsdo 10% menor
gue o propulsor direito. Achou-se conveniente durante os treinamentos utilizar uma estrutura
PID por avaliar que seu desempenho foi melhor devido sua agéo integral, conforme pode ser
visto na tabela 5.2. As respostas dos controladores obtidos no treinamento podem ser vistas
na gura 5.4 utilizando como recompensa a equacéo exponencial 4.28:

Figure 5.4 — Resposta ao degrau da altitude

5.1.3 Estabilizacao de atitude

Para estabilizacdo de atitude, os ganhos obtidos podem ser vistos na tabela 5.4. Realizou-
se um treinamento para uma referéncia de 10 graus somando-se com um delta randémico de
23% em torno desse valor. Considerou-se também a existéncia de ruido gaussiano com
variancia de 0,1. O desempenho dos controladores podem ser vistos na tabela 5.4. Além
disso, assim como no caso de controle de altitude, realizou-se também o treinamento para o
caso de propulsdo ndao homogénea, em que o motor esquerdo atuava com uma constante de
propulsdo 10% menor que o propulsor direito.

Como destaque, observa-se que os valores UP% sofreram relevante in uéncia em relacao
ao caso em que as propulsdes sao ndo homogéneas, com valores de 2 a 4 vezes maiores do
que com propulsdo homogénea. Isso sugere que o0 controle possui maior di culdade de
estabilizacdo da plataforma. Por outro lado, esses valores ainda se apresentam satisfatorios
visto que néo inviabilizam a estabilizacdo da plataforma e o tempo de subida sem mantém
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