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Resumo

O principal objetivo do trabalho ¢ explorar a técnica de controle robusto com Modos Des-
lizantes para a acomodacdo e atenuag¢do de uma falha no sinal de controle de um helicéptero.
Foram projetados dois controladores, o Controle com Estrutura Varidvel e Modos Deslizantes
continuo no tempo (CEV/MD), e o segundo ¢ o Controle Discreto com Modos Deslizantes
(CDMD). Foi usado um modelo matematico nio linear que representa um simulador de voo
(Helicéptero 3-DOF da Quanser®), que é um equipamento 1til para o ensino, aplicagdo ¢ de-
senvolvimento de técnicas de controle robusto. Os resultados experimentais obtidos, fazem
uma comparagdo entre o controle continuo e o controle discreto. Para que essa comparagdo seja
feita foi inserida uma falha no sinal de controle. Mesmo diante das diferencas na resposta do
sinal de controle, entre os controladores, o sistema teve um bom desempenho quando contro-
lado pelo CEV/MD e CDMD, mostrando assim a eficiéncia da técnica de controle com Modos

Deslizantes.



Abstract

The main objective of this work is the exploration of the robust control technique with
Sliding Mode (VSC-SM) for fault accommodation and attenuation in an aircraft’s propulsion
system. Two controllers were designed, Variable Structure Control with Sliding Mode (VSC-
SM) and Discrete Control with Sliding Modes (DCSM). For that, it was used a mathematical
model of a flight Simulator of a Quanser’s helicopter, named as 3-DOF Helicopter, which is
an excellent module for teaching, application and development of robust control techniques.
The results obtained in digital simulations show great performance of the system in fault when

controlled by VSC-SM and DCSM.
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1 Introducao

Controle com Estrutura Variavel e Modos Deslizantes vem sendo estudado hé alguns anos
(UTKIN, 1978, 1992; RICHARD, 2003). Esta metodologia de controle possui como principal
caracteristica robustez em relagdo a determinados tipos de incertezas, ditas casadas (DRAZE-
NOVIC, 1969). Resultados obtidos em simulag¢des de inimeros trabalhos comprovaram este
fato (GARCIA et al., 2005),(CAUN, 2007),(RODRIGUES, 2009). No entanto, resultados de
aplicagdes experimentais sdo mais raros de se encontrar na literatura para comprovar e validar

estas simulagdes.

Sabe-se que controle com Modos Deslizantes em sistema continuo no tempo ¢ robusto para
uma classe de incertezas na planta (GARCIA; BENNATON, 2002; SPURGEON; DAVIES,
1993). A sua implementacdo em dispositivos digitais, porém, requer certo periodo de amostra-
gem que traz ndo apenas trepidacdo sobre a Superficie de Deslizamento, como também possivel
instabilidade (FURUTA, 1990; GARCIA et al., 2005). Por isso resultados experimentais sdo de

grande importancia para validar a eficiéncia da técnica de controle com modos deslizantes.

O sistema de simulag@o de voo de um helicdptero de carga (helicoptero 3-DOF), projetado
pela Quanser®(QUANSER INNOVATE EDUCATE, 2007) ¢ propicio para a aplicacdo de téc-
nicas de controle robusto, pois ¢ um sistema atual e de carater altamente instavel, o que torna

ainda maior o desafio de obter-se resultados experimentais.

Este trabalho aborda dois controladores projetados através da teoria de Modos Deslizantes
(RODRIGUES, 2009). O primeiro trata de um Controlador com Estrutura Variavel e Modos
Deslizantes (CEV/MD), continuo no tempo. O segundo ¢ um Controlador Discreto com Modos
Deslizantes (CDMD). Ambos controladores foram implementados no sistema de simulagao de
voo do helicoptero 3-DOF, obtendo assim resultados experimentais. O sistema ¢ altamente
instavel, nas simula¢des, sendo representado por um modelo matematico ndo-linear proposto
por Maia (MAIA, 2008). O modelo matematico ndo-linear proposto por Maia (MAIA, 2008)
é de grande valia, devido ao fabricante (Quanser®) ter oferecido somente o modelo linear do

helicoptero.
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Para testar a robustez de ambos controladores, trabalhou-se com o modelo ndo-linear do
helicoptero 3-DOF e foi inserida uma falha no sistema, tornando assim o desafio de obter resul-

tados experimentais ainda maior.

Baseado em (TEIXEIRA, 2005) falha pode ser definida como um mau funcionamento de
qualquer componente do sistema, baseado em. Sob este enfoque foi proposto um erro no sinal
de controle, que sera a falha inserida no helicoptero 3-DOF. Esta falha gera perdas de poténcia
nos motores da aecronave, sendo como objetivo dos controladores projetados manter este sistema

em estabilidade.

O Capitulo 2 foi baseado em (UTKIN, 1978), (RIBEIRO, 2006), (DAMAZO, 2008) e
(GARCIA, 2002), onde s3o apresentados os conceitos e teoria de Controle com Estrutura Va-

riavel e Modos Deslizantes.

O Capitulo 3 apresenta de forma resumida, o projeto de um Controlador Discreto com
Modos Deslizantes (CDMD).

O Capitulo 4, apresenta de forma sucinta, alguns conceitos de falhas que podem ocorrer no

sistema.

O Capitulo 5 apresenta 0 modelo matematico ndo-linear do helicdptero 3-DOF, que servira

como o sistema de aplicagdo dos controladores propostos no Capitulo 2 e no Capitulo 3.

Os Capitulos 6 e 7 apresentam as simulagdes realizadas no helicoptero 3-DOF, essa simu-

lagdes sdo os primeiros passos para a obten¢ado de resultados experimentais.

Os Capitulos 8 e 9 apresentam os resultados experimentais obtidos quando o sistema &

controlado pelo controlador continuo e pelo controlador discreto.

O Capitulo 10 apresenta as consideragdes finais e conclusdes sobre o trabalho.
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2 Controle Continuo com Estrutura
Variavael e Modos Dedslizantes

Este Capitulo é uma revisao baseada nos trabalhos de (RIBEIRO, 2006), (DAMAZO, 2008)
e (GARCIA, 2002). Sao apresentados os conceitos de Modos Deslizantes e o Projeto do Con-

trolador.

Um sistema de Controle com Estrutura Variavel e Modos Deslizantes (CEV/MD) € carac-
terizado por uma lei de controle que ¢ chaveada quando o estado do sistema cruza certas su-
perficies descontinuas no espago de estados. Esta estrutura de controle ¢ usualmente nio-linear
e resulta em um sistema com estrutura variavel que pode ser considerado como uma combina-
¢do de subsistemas, cada um com uma estrutura fixa e que opera em uma regido especifica do
espaco de estados (UTKIN, 1992).

Assim, a estratégia de CEV/MD utiliza uma lei de controle chaveada para conduzir € manter
a trajetoria dos estados de uma planta em uma superficie especifica (chamada superficie de
deslizamento ou superficie de chaveamento), ou sobre a intersec¢do de todas as superficies
escolhidas no espago de estados. Quando a trajetéria dos estados atinge esta superficie e nela

permanece, diz-se que o sistema esta na condi¢ao de deslizamento ou em modo deslizante.

A existéncia de um modo deslizante requer a estabilidade da trajetéria de estado para a
superficie de deslizamento. Uma lei de controle chaveada deve entdo ser projetada para asse-
gurar que a trajetoria de estados se dirija a superficie de deslizamento (alcangabilidade) e nela
permaneca durante todo o tempo subsequente (atratividade) (DECARLO; ZAK; MATTHEWS,
1988) e (SPURGEON; EDWARDS, 1998).

Assegurar a existéncia de um modo deslizante na superficie de deslizamento ¢ um caminho
necessario no projeto de CEV/MD. Projetar a dinamica da superficie € um caminho comple-

mentar do problema.

Assim, sdo duas as etapas principais no projeto:

(i) Projeto de uma superficie de deslizamento, tal que a dindmica da planta, quando em
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deslizamento, tenha uma trajetéria desejada;

(ii) Desenvolvimento de uma lei de controle tal que satisfaca as condi¢des de existéncia e

alcancabilidade ao modo deslizante.

2.1 Modelo do Sistema

Considera-se uma classe de sistemas ndo-linear no vetor de estado x(t) e linear no vetor

controle u(t), da forma:

X(t) = f(t,x,u) = f(t,x) +B(t,x)u(t) (2.1)

onde o vetor de estados X € R" , o vetor controle u € R™, f (t,x) € R" e B(t,x) € R™™. Além
disso, cada elemento de f (t,x) e B(t,x) sdo assumidos continuos, com derivadas continuas ¢

limitadas com respeito at e X.

2.1.1 Superficie de Deslizamento

A superficie de deslizamento ou superficie de chaveamento o (X (t)) = 0 ¢ um espago fe-
chado (n—m) dimensional em R" , determinado pela intersec¢do de superficies de chaveamento
de dimensdo (n—m). As superficies de chaveamento sdo projetadas tal que o sistema, restrito

a superficie o (X (t)) = 0, tenha comportamento desejado.

Seja a superficie de deslizamento definida por

{x(t) /o (x(t)) =0} (22)

Cada entrada U (t) do controle chaveado u(t) € R™ tem a forma

ui" (t,x) com aj(x(t)) >0
ui (t,x) = Jd=1,---;m (2.3)
u; (t,x) com oj(x(t)) <0
onde {X(t) | oj (X(t)) =0} ¢ a i-ésima superficie de deslizamento associada com a superficie

de deslizamento (2.2) de dimensdo (n —m).

As superficies de deslizamento sdo projetadas tais que a resposta do sistema restrito a

{x(t) |o (x(t)) =0} tenha o comportamento desejado.
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Considera-se neste trabalho, a superficie de deslizamento da forma

{x(®) [o (x(t)) = Sx(t) =0} (2.4)
em que S € chamada matriz da superficie de deslizamento, sendo S € R™*",

Por simplicidade, a notagao utilizada para designar a superficie de deslizamento sera

o (x(t)) =Sx(t)=0 (2.5)

2.1.2 Modos Deslizantes

Apbs ser projetada a superficie de deslizamento desejada, o préximo aspecto importante
de CEV/MD ¢ garantir a existéncia de um modo deslizante. Um modo deslizante existe se
na vizinhanga da superficie de deslizamento, o(x(t)) = 0, a tangente ou vetor velocidade da
trajetdria de estado sempre estd direcionado para superficie de deslizamento. Consequente-
mente, se a trajetéria do estado intercepta a superficie de deslizamento, o valor da trajetdria de
estado ou “ponto representativo” se mantém dentro de uma vizinhanga de {x/c(x) =0} . Se
o modo deslizante existe em o (X) = 0, entdo o (x) é chamado superficie de deslizamento. O
modo deslizante ndo pode existir na i-ésima superficie deslizante separadamente, mas somente

na interseccdo de todas as superficies.

Um modo deslizante ideal existe somente quando a trajetoria de estado x(t) da planta con-
trolada satisfaz o (x(t)) = 0 para todo t > ty, para algum ty. Isto requer chaveamentos infini-
tamente rapidos. Em sistemas reais, todas as fun¢des com controle chaveados tem imperfei-
¢oes tais como retardamento, histereses, etc., que forcam os deslizamentos ocorrerem em uma
frequéncia finita. A trajetéria de estado entdo oscila em uma certa vizinhanga da superficie
de deslizamento. Esta oscilagdo é chamada trepidagdo. Portanto, o0 modo deslizante real ndo
ocorre sobre as superficies descontinuas, mas dentro de uma camada limite (UTKIN, 1978) e
(UTKIN, 1992).

2.1.3 Condicoes de Existéncia de um Modo Deslizante

A existéncia de um modo deslizante requer estabilidade da trajetoria para a superficie de
deslizamento o(x(t)) = 0, ou no minimo para uma vizinhanga desta, ou seja, os estados devem
aproximar-se da superficie assintoticamente. A maior vizinhanga ¢ chamada regido de atragao.

Geometricamente, o vetor tangente ou derivada no tempo do vetor de estado, deverd apontar
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para a superficie de deslizamento, na regido de atracdo.

O problema de existéncia assemelha-se a um problema de estabilidade generalizada, entdo o
segundo método de Lyapunov fornece um conjunto natural para a analise. Assim, a estabilidade
para a superficie de deslizamento requer a selecdo de uma fun¢do de Lyapunov generalizada
V (t,X) que é definida positiva e tem uma derivada negativa em relagdo ao tempo, na regido de
atragdo (DECARLO; ZAK; MATTHEWS, 1988).

Definicio 1 Um dominio D no espago fechado o = 0 € um dominio de modo deslizante se para
cada € > 0, existe 6 > 0, tal que qualquer movimento iniciado dentro de uma vizinhanca 6 de
dimenséo n de D pode deixar a vizinhanga ¢ de dimensdo n de D somente atraves da vizinhanca
€ de dimenséo n da fronteira de D (Figura (2.1)).

Vizinhanga
«—— do ponto
limite de D

Ponto
limite de D

X2

Figura 2.1: [lustragdo Bidimensional do Dominio do Modo Deslizante.

Teorema 1 Para o dominio D, de dimensdo (n—m) ser o dominio de um modo deslizante, é
suficiente que, para Q D D, de dimenséo n, exista uma fungdo V (t, x, o) diferenciavel com
respeito a todos os seus argumentos, satisfazendo as seguintes condi¢des(UTKIN, 1978):

(a) V(t, x, o) é definida positiva em relacdo a o, isto é, V(t,X,0) >0com o #0et, X
arbitrarios, V (t,x, 0) = 0 ; e naesfera ||o|| = p para todo x € Q e algum t, tem-se:

D) inf V(tx0) =yl > 0 (2.6)
oll=p

ii) sup V(t,x,0) =Hp,H, >0 (2.7)
loll=p

onde h, e H, dependem de p(hy # 0 se p #0).
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(b) A derivada em relagdo ao tempo de V(t, x, o) para o sistema (2.1) tem um supremo
negativo para todo x € Q, exceto para x na superficie de deslizamento onde o controle na
entrada ndo esta definido e, por isso, a derivada de V (t, X, ) ndo existe.

Nota 1 Um modo deslizante é globalmente alcancado se o dominio de atragéo é todo o espaco
de estados. De outra forma o dominio de atracdo é um subconjunto do espaco de estado.

Considere o sistema de equacdo (2.1), com a notagéo

X(t) = f(t,x,u) (2.8)

e a seguinte estratégia geral de controle

. { ut(t,x) se o(x)>0 (2.9)

u—(t,x) se o(x)<0

De acordo com (FILLIPOV, 1988), as trajetorias de estado do sistema (2.8), com controle

(2.9), na condigdo de deslizamento, o (x(t)) = 0, sdo as solugdes da equagio

x(t)=aff +(1—o)f =20<a<1 (2.10)
onde f™ = f(t,x,u™),f~ = f(t,x,u™).

Resolvendo a equagdo (grad o,1”) = 0 para o tem-se

(grado,f)
B (grado, (f"—f1))

Sendo:
(a)(grado, (f—f")) >0

(b)<grad0,f+ > <O0e <grad o,f > > 0, em que a notagdo, (a,b), denota o produto interno

entre a e b, também escrito como a.b, e grad o o gradiente de o' (X).

Assim, pode-se concluir que, a solugdo de (2.8) com controle (2.9) existe e ¢ unicamente de-
finida em o (x(t)) = 0 (FILLIPOV, 1988). Nota-se também que esta técnica pode ser usada para
determinar o comportamento da planta no modo deslizante (DECARLO; ZAK; MATTHEWS,
1988) e (FILLIPOV, 1988).

O método de Filippov (FILLIPOV, 1988) apresentado resumidamente acima ¢ uma técnica
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que torna possivel a determinacdo do movimento de um sistema num modo deslizante. f°
representa a velocidade “média”, X, da trajetoria de estado restrita a superficie de deslizamento.

Uma outra etapa da técnica ¢ o método do controle equivalente descrito a seguir.

2.2 O Método do Controle Equivalente

O método do controle equivalente (UTKIN, 1978) e (DECARLO; ZAK; MATTHEWS,
1988) ¢ utilizado para determinar o movimento do sistema restrito a superficie de deslizamento
o(x(t)) = 0. Suponha que em tj , a trajetoria de estado da planta intercepta a superficie de
deslizamento e um modo deslizante existe parat > ty. A existéncia de um modo deslizante

ideal implica que ¢ (x(t)) =0 e o(x(t)) = 0 para todo t > t.

Diferenciando o (x) = 0 em relagdo a t , tem-se

do |,
[W}X—O

Substituindo X por (2.1), tem-se

Jdo Jdo
— | X=|=] [f(t B(t =0
|:aX:|X |:8X:|[ (7X)+ (,X)Ueq}
onde Ugq € chamado de controle equivalente e € solu¢do da equagio anterior.

Para calcular Ugg, assume-se que o produto matricial [%—ﬂ B(t,X) ¢ ndo singular para todo t

e X. Entéo,

~1
Ueqg = — H%—ﬂ B(t,x)] %—Zf(t,x) (2.11)

Ap0s a substituicdo deste Uegg em (2.1), a equacdo resultante descreve o comportamento

do sistema restrito a superficie de deslizamento, desde que a condigdo inicial X(ty) satisfaz
o(x(tp)) =0.

Assim, dado o(x(tp)) = 0, a dindmica do sistema sobre a superficie de deslizamento para

t > 1y, € dada por

% = [| _B(t,X) B—‘;B(t,x)] B ‘Z—‘;] f(t.%) 2.12)

Supondo que a superficie de deslizamento ¢ linear e ¢ dada por o(X(t)) = Sx(t) = 0, entdo
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%_;’ =S, e (2.12) reduz-se a

X = [l “B(t,x) [SB(t,x)]’IS] £(t,x) (2.13)

Observe que (2.12), juntamente com a restrigdo 6(x) = 0 determina o movimento do sis-
tema sobre a superficie de deslizamento. Entdo, o movimento do sistema (2.1), restrito a super-

ficie de deslizamento, sera governado por um conjunto de equagdes de ordem reduzida.

Algumas aplicagdes de controle requerem uma superficie de deslizamento variando no
tempo: o(t,x) = 0. Neste caso, & (t,X) = <%—(t’> + <%—(;> X e o controle equivalente toma a

forma

-1
Ueqg = — B—jB(t,x)} B—jf(t,x) + %—ﬂ (2.14)

2.3 Reducao de Ordem

Por simplicidade, sera estudado o caso em que a superficie de chaveamento ¢ linear, ¢(X) =
Sx = 0. Como mencionado anteriormente, em um modo deslizante, o sistema equivalente deve
satisfazer ndo somente a dindmica de estado de dimensao n, mas também as m equacdes algé-
bricas, o(x) = 0. Estas restri¢des reduzem a dindmica do sistema de um modelo de n-ésima

ordem para um modelo de (N —m)-ésima ordem.

Suponha que o sistema ndo-linear (2.1) € restrito a superficie de deslizamento (2.4), isto
¢, o(X(t)) = Sx(t) = 0 com o sistema dindmico dado por (2.13), entdo, ¢ possivel resolver m

variaveis de estado, em termos das (n — m) variaveis de estado, se o posto de [S] = 0.

Se o posto [S] = 0, implica que [%—ﬂ B(t,X) ¢ ndo-singular para todo t e X.

Para obter a solugdo, resolve-se o sistema para as m variaveis de estado (Xn_m41,---,Xn)
em termos das (n—m) variaveis de estado que permanecem. Substituindo estas relagdes nas
(n—m) equagdes de (2.13) e nas equagdes correspondendo a m variaveis de estado, o sistema
resultante de ordem (n —m) descreve o sistema equivalente com condigdo inicial satisfazendo
o(x)=0.

2.4 Forma Regular

Suponha que a planta dinamica (2.1) tenha a seguinte forma regular
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{ X| = fl(t,X)
(2.15)
Xy = fz(t,X)-l-Bz(t,X)U

onde x; € R"™™ e x, € R™. Assume-se que B,(t,X) seja uma fun¢do matricial, mxm, ndo

singular.

Assume-se uma superficie de deslizamento linear da forma

a(x) = [S1 S [ X ] —0 (2.16)

X2
com$; € RM* (=M &5, € R™* M pjo-singular.

Entdo, no modo deslizante

X2 = —S, 11 (2.17)

X = f](t,X) =f; (t,xl,—Sglslxl) (2.18)

Observe que se f; tem uma estrutura linear do tipo X; = f(t,X) = Aj1X; +Aj2X; entdo a

dindmica de ordem reduzida sera,

X = [All —AIQSQISJ X1 (2.19)

que tem a estrutura de malha fechada “A; +A;;F” com F = —82_181. Se o par (A1, App) €
controlavel, entdo € possivel calcular F tal que A;; +A2F proporcione a caracteristica dindmica
desejada. Tendo encontrado F, pode-se calcular [S; S| tal que F = =S5 I's,. Assim, completa-

se o projeto da superficie de deslizamento.

Para o caso de uma superficie de deslizamento ndo-linear da forma

G(X) = 0] (X]) -+ SzXz =0 (2.20)

que ¢ linear em X, e ndo-linear em X;, a dindmica de ordem reduzida do sistema (2.15) num

modo deslizante terd a forma

X1 = fi(t,x) = fi (t,x1,-S; o1 (x1)) (2.21)
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Nota 2 Para transformar o sistema dinamico (2.1) para a forma regular (2.15), considera-se o
caso de uma superficie de deslizamento linear (2.16) e uma transformacéao invariante no tempo,
linear e ndo singular z = Tx. Derivando z em relagéo a t, vem

:=Tx=T f(t,x)+ TB(t,x)u (2.22)

Se
TB= 0 (2.23)
=l g, ,

entdo, na nova coordenada, a dindmica da planta (2.1) é:

21 = ﬂ (t,Z)
. . (2.24)
= fz(t,Z) + BQ(t,Z)U
Logo, no modo deslizante a dinamica de ordem reduzida é, por (2.18), dada por
1= ﬂ (t,zl,—§2_1§1zl) (225)

onde [§1 éz] = [Sl SQ]T_I.

Nota 3 Para transformar o sistema dinamico (2.1) para a forma regular (2.15), considera-se o
caso de uma superficie de deslizamento linear (2.16) e ndo existindo uma transformacéo linear
tal que (2.23) seja satisfeita, entdo primeiro deve-se recorrer a uma transformacéo nao-linear
da forma

(2.26)

z=T(t,x)= [ Ti(tx) ]

Ta(t,x)

onde

(@) T(-,-): RxR"— R"é uma funcéo diferenciavel cuja inversa é também diferenciavel,
®)Ti(-, ) RxR"-R™MeT,(-, ) :RxR"— R™

Diferenciando z em (2.26) em relagdo a t, tem-se

. dT . dT
1= W(t,x)erﬁ(t,x) (2.27)

Substituindo (2.1) em (2.27) segue que
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. adT oT aT
1= ﬁf(t,x)+EB(t,x)u(t)+ﬁ (2.28)

Se a transformacéao tem a propriedade

%
X
T git.x) = B(t.x) = [ Y ] (229)
Ix a1 Ba(t,x)
Ix

entdo nas novas coordenadas, as equagdes descrevendo o sistema (2.1) séo:

aT

leﬁf(t,f(t,z))qt—t f,(t,2)
I = %f (t,T(t,2)) +% (t,T(t,2)) +%B(t,f(t,z))ué f(t,2) +Ba(t,z)u  (2.30)

2.5 Projeto do Controlador

No projeto do controlador, o objetivo é a obtencdo de uma lei de controle tal que satisfaca
as condigoes de existéncia e alcangabilidade ao modo deslizante. A suposi¢@o € que a superficie

de deslizamento ja tenha sido projetada.

Em geral, o controle ¢ um vetor m dimensional que tem a estrutura da forma

uit(t,x ci(X) >0
o [ () para 010 -
u; (t,x) para oj(x) <0
onde 6(X) = [01(x), --,0m(x)] T =0.
Uma estrutura muito utilizada para o controle (2.31) ¢
Ui = Ujeq + Uin (2.32)

onde Uijeq € a I-ésima componente do controle equivalente Ugq(que € continuo) 2.14 e onde Ujn €

a parte descontinua ou parte chaveada do controle up.

Para o sistema (2.1), com um controlador tendo a estrutura (2.32), tem-se
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&(x) = 99% = 2% [ (t,X) +B(t,X) (Ueg +Un)] = 92 [f(t,X) + B(t,X)ueq] + 2ZB(t,X)up
86 B (t )
(2.33)
Sem perda de generalidade, assume-se que aGB(t X) =1, sendo | a matriz identidade. En-
tdo 6(X) = up. Esta condi¢do permite uma facil verificagdo das condigdes suficientes para a
existéncia e alcancabilidade de um modo deslizante, isto €, condi¢des que satisfazem ojG; < 0
quando o;(x) # 0. A seguir, relacionam-se algumas possibilidades de estruturas com controle

descontinuo Up.

(a) Funcdo sinal com ganhos constantes:

OCngn(Gi(X)), Gi(X) 750, Oti(-) <0
Uin(X) = (2.34)
0 (o] (X) =0
Observe que este controle satisfara as condi¢des suficientes para a existéncia de um modo

deslizante, pois
0iGi = 0ioi(X)sgn (0i(X)) <0 se Gi(X) #0 (2.35)

(b) Funcao sinal com ganhos dependentes do estado:

o;(x)sgn(oi(x)), oi(x)#0,04(-) <0
Uin(X) = (2.36)
0 Gi(X) =0
Logo, 0iG6i = a;(x)oi(x)sgn(oi(x)) <0 se oj(x) #0.

(c) Malha fechada com ganhos chaveados:

oij, 0ixj>0
uin(¥) = vx; ¥ = [y, vij= (2.37)
Bij, o©ix; <0
com ojj < 0 e B > 0.

Logo, 0iGi = O; (Wi1X1 + WinXa + -+ + WinXn) < 0.

(d) Malha fechada linear e continua:
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un(x) = 040i(x) ¢ 04 <0 (2.38)
A condig@o para a existéncia de um modo deslizante ¢

0i6i = 067 (x) <0 (2.39)

ou de forma mais geral

Un(X) = —Lo (x) (2.40)

onde L € R™™M ¢ uma matriz constante definida positiva. A condi¢do para a existéncia de um

modo deslizante € facilmente vista

o' (X)6(x) = —0T(x)Lo(x) <0, se o(x)#0. (2.41)

(e) Vetor unitario ndo-linear com fator de escala:

o(x)
Un(X) = p—?  p <0 (2.42)
") =P P
A condigdo de existéncia ¢
o' (X)6(x)=|lo(X)||p <0, se o(x)#0. (2.43)

2.6 Trepidacao

Os controladores com Estrutura Varidvel desenvolvidos garantem o comportamento dese-
jado do sistema em malha fechada. Estes controladores, porém, exigem um mecanismo de
chaveamento infinitamente rapido (no caso ideal) o que ndo é possivel no caso real. Devido
ao chaveamento finito, a trajetoria do sistema sobre a superficie de deslizamento oscila, esta
oscilagdo ¢ denominada trepidacdo (chattering). As componentes de alta freqiiéncia da trepida-
¢do sdo indesejaveis, pois podem excitar dindmicas de alta freqii€ncia ndo modeladas da planta,

resultando em instabilidades ndo previsiveis.

Uma solugdo para esse problema consiste em introduzir no controlador uma camada limite,

ou seja, permitir que a trajetoria do sistema permaneca sobre uma regido ao redor da superficie
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de deslizamento e nao restritamente sobre essa superficie.

Define-se o conjunto

{x/|lo|| <e,e>0} (2.44)

como a chamada Camada Limite de espessura 2¢. Considere a lei de controle:

BT[22(t)] o(tx) .

Ueg — X , se ||o|| =&
u={ " ez el own],” Il (2.45)
Ueq+ P, se |[o]] <€
onde Ugq € dado por,
do_1"'[dc  do
Ueg = — | —=B| |22 4+29¢ 2.46
& [ax} {aﬁax] (2.46)
e sendo p = p(t,x) qualquer fungdo continua tal que
5 T
BT [—g(t,x)} o (t,x)
p(t) =~ (247)
BT [—(;(t,x)} €
toda vez que ||o|| = € e ||p|]| = p. Este controle garante atratividade para a camada limite

e no interior da camada limite, oferece uma aproximacdo continua para a acdo de controle

descontinuo de

BT (t,x) [ 29 (. x)]T o (t,x)

BT (t, ) [g—g (t, x)]T o (t, %)

U(t, X) = Ueq + Un = Ueq — ’ p(t,x) (2.48)

Uma outra lei de controle com camada limite ¢ dada por (BAG; SPURGEON; EDWARDS,
1997).

U(t, X) = Uegg + Un = Ueq — P (t, X) ‘ (2.49)

o
o]+ €
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2.7 Comentarios

O capitulo foi apresentou de forma sucinta os conceitos da técnica de controle CEV/MD, o
projeto da superficie de deslizamento e alguns possiveis problemas que podem ocorrer devido

a trepidag@o.

No préximo capitulo serd visto o projeto de um controlador discreto com modos deslizantes.



31

3 Controle Discreto com Modos
Dedlizantes

Neste Capitulo € apresentado de forma sucinta um controlador discreto com modos desli-
zantes (CDMD) baseado em (RIBEIRO, 2006), (DAMAZO, 2008), (CAUN, 2007) e (RODRI-
GUES, 2009).

A implementacdo de controle de modos deslizantes continuos, em computadores digitais,
encontra uma gama consideravel de problemas. Portanto, o projeto com base em ferramentas
matematicas de controle digital se faz necessario, para evitar transtornos inerentes das técnicas

de emulacdo’.

Quando o controlador ¢ ambientado no meio digital (discreto), leva-se em consideragdo no
projeto os conversores analogico/digital (A/D) e digital/analogico (D/A), bem como o periodo

de amostragem.

Portanto, a planta continua a ser controlada também deve ter sua dindmica representada na

forma discreta.

3.1 Modelo Discreto no Espaco de Estados

Considere o modelo com multiplas entradas e multiplas saidas (MIMO) no espago de esta-

dos continuo, representado por

(3.1)

10 termo Emulagio é usado quando algoritmos continuos de controle sdo empregados em dispositivos digitais,
tornando imprescindivel a utilizagdo de pequenos periodos de amostragem, para fazer com que o sinal discreto se
aproxime o maximo possivel de um sinal continuo. Isto implica o uso de altas frequencias de processamento e,
portanto, exige mais capacidade de processamento do hardware responsavel pela a¢do de controle.
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onde u(t) € R™ ¢é o vetor de controle, x(t) € R" € o vetor de estados disponiveis, y(t) € RP é o

vetor de saidae A € R™", B € R"™™ e C € RP*" s30 matrizes constantes.

Uma solug¢do para o sistema (3.1) € dada por (FRANKLIN; POWELL; WORKMAN, 1998)

x(t) = A=)y () + teA(t‘T)Bu(r)d(r) (3.2)

to

Definindo t) = kA et = kA + A, onde A é o periodo de amostragem, entdo surge uma versao

particular de (3.2):

kKA+A
x(KA+A) = eMx(kA) + / eAKA+A=T)B Y (1)d (1) (3.3)
kA

Este resultado ¢ independente do tipo de bloqueio porque U € especificado em termos de
tempo continuo, U(t) , sobre o intervalo de amostragem. Uma suposi¢do comum e tipicamente

valida, para um bloqueador de ordem zero (ZOH) sem atraso, ¢ que

u(t) =u(ka), KA<t<kA+A (3.4)

Para facilitar a solugdo de (3.3) para um ZOH sem atraso, muda-se as varidveis na integral

de 7 para n tal que

N=kA+A—-7 (3.5)
Entao tem-se
A
x(KA+A) = e*x(kA) +/ eMdnBu(kA) (3.6)
0
Definindo
A
D= e r:/ eMdnB (3.7)
0

entdo (3.6) e (3.1) sdo reduzidas para a forma

Xk+1 = DXk 4 T'uy (3.9)
Yk = Cxi

onde U € R™ ¢ o vetor de controle discreto no tempo e X € R", yx € RP sdo os sinais amostra-
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dos. As matrizes constantes sio ® € R"*", T ¢ R"™M e C € RP*",

Note que xx = X(kA), yx =Y(kA) e ug = u(kA). Esta nova notagéo ¢ adotada por questdo

de simplicidade.
A matriz @ pode ser calculada pela expansao em séries

AZAZ ASA3

_ aAA
O=—e"=1+AA+ 2 + 3

sendo | a matriz identidade. Assim, ® também pode ser escrita como

O =1+AAY (3.9
onde
AA  A2A?
‘P=I+2—!+ 3 (3.10)

A integral I" em (3.7) pode ser validada termo a termo, resultando em

oo Ak Akt o pkk
F:ZAA—B:ZA—AAB
& (k+1)! & (k+1)!
I = ¥AB (.11)

Pode-se calcular @ por (3.9) e I por (3.11) de maneira mais facil, e assim representar uma

planta continua no meio discreto.

3.2 Controlador Discreto com Modos Deslizantes (CDMD)

Considere o sistema discreto representado por (3.8). O controle é dado a cada instante de
amostragem KA. Em controle digital, a i-ésima entrada de controle uj(t) tem um valor constante

entre as amostragens

Ui(t) = U = U +u,  kA<t<(k+1)A (3.12)

onde ufq

k
componente do vetor de controle que mantém o sistema na superficie deslizante. A técnica

¢ a i-¢sima componente do vetor de controle equivalente discreto e ui ¢ a i-ésima
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proposta aqui ¢ aplicavel a sistemas multivariaveis. Assim, o indice i = 1,2,...,m, onde m

caracteriza o numero maximo de entradas de controle no sistema.

3.2.1 Projeto da Superficie Deslizante e da Lei de Controle

A superficie deslizante discreta no tempo Sy € definida por

Sk = Gxg (3.13)

onde a matriz G € R™", composta pelos ganhos da superficie deslizante, é projetada tal que o

sistema, mantido sobre Sy para todo K, seja assintoticamente estavel.

Uma lei de controle equivalente para o sistema (3.8) em deslizamento, para todo k, ¢ obtida

de Sy 1 = Sk. Entao

Uy = FegXi (3.14)

onde Foq=—(GI')"!G(®—1) e GI éuma matriz ndo-singular. G ¢ uma matriz constante

projetada tal que o sistema, em modos deslizantes, seja estavel.

Agora, a lei de controle uit, responsavel por conduzir os estados do sistema para o modos

deslizantes, ¢ projetada.

Supondo a seguinte candidata a fun¢do de Lyapunov

Vi = %s{sk (3.15)

A condicdo de existéncia da superficie deslizante discreta ¢ dada por,

Vit <Vi, para[|Sell #0 (3.16)

Substituindo (3.15) em (3.16), a condicdo sera

1 1
551+13k+1 < ESISk, ISkl # 0 (3.17)

Considerando que

ASki1 = Ski1 — Sk = GXky1 — Gxy = G(Dxy + Tug) — Gx (3.18)
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e substituindo (3.12) e (3.14) em (3.18) tem-se

ASc 1 =GTur (3.19)

Inserindo a relacdo Sy.; = Sk + ASks1 e (3.19) na condicdo (3.17), e reorganizando os

termos, obtém-se

1
(Gruf) sy < —E(Gl“uki)T (GTu), ISkl #0 (3.20)

Entdo, a condicdo de existéncia para a superficie deslizante discreta ¢

)78k < 5 T (W), 186l #0 G2

Uma lei discreta u;t que satisfaz a condi¢do de existéncia (3.21) ¢ dada por

Ui = —Sk (3.22)

Dessa forma, a lei de controle discreta que ndo considera o atraso no tempo de computagio

apresenta a seguinte estrutura

Uk = Up" + U

(3.23)
Uy = —[(GF)_IG (@ — 1)xx + Sk]

com Sy = Gx.

3.2.2 Analise da Robustez

A lei de controle discreta proposta em (3.23), além da rédpida computacdo, também apre-

senta robustez para uma classe de incertezas como serd mostrado a seguir.

Considere o sistema discreto incerto

X1 = DX+ Tug +Af (x¢)

(3.24)
Yk = C Xk

onde Af (xc) € R" ¢ a funcgio discreta que representa as incertezas da planta.
¢ q P p

Proposiciio 1 Se || GAf(Xy)|| < || Gx|| paratodo k, entdo o sistema (3.24), com lei de controle
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discreta (3.23), garante a condicdo de alcancabilidade a superficie deslizante(GARCIA et al.,

2005).

Demonstracio: Considerando as incertezas, tem-se
ASki1 = Sky1 — Sk = GXkr1 — GXk

ASy;1 = G(Dxy + Tug +Af (X)) — Gxk

Substituindo (3.12) e (3.14) em (3.25), segue

ASyy 1 = Gl“uf + GAf(xk)

Para a candidata a func¢do de Lyapunov Vy = %SE Sk, segue-se que

1

Vg1 = §3L15k+1

1
Vicp1 = z(sk +ASk1)T (Sk+ ASki1)

Substituindo (3.26) em (3.28) segue que

1
VH“:?&+GH¢+GAHM»W&+GHf+GAHM»

Considerando que ukjE = —Sk, GI' = | e substituindo em (3.29)

1
Vicr1 = 5(Sk =S+ GAF (%)) (S — Sk + GAT (%))

Vw1 = 5(GAT ()T (GAF (x0)
Vit = 5 1GAf (x|
Uma vez que
Vi = %Slsk = %(ka)T (Gx)

1 2
Vi = — ||GX

(3.25)

(3.26)

(3.27)

(3.28)

(3.29)

(3.30)

(3.31)
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Se [|GAf(xk)|| < ||Gxkl, entdo de (3.30) e (3.31), tem-se que

Vi < Wk

IGAT (%) < || Gxll? (3.32)

e a condicdo de alcangabilidade a superficie deslizante ¢ satisfeita.

3.3 Comentarios

Nesse capitulo foi apresentado de forma resumida o projeto de um Controle Discreto com
Modos Deslizantes (CDMD), controlador este que apresenta robustez a certa classe de incerte-

zas paramétricas.

No proximo capitulo serd brevemente apresentado alguns dos conceitos e caracteristicas de

falhas que podem ocorrer em um sistema dindmico.
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4  Falhas

Neste capitulo serd apresentado de forma sucinta algumas das defini¢des e caracteristicas
de falhas, baseado em (TEIXEIRA, 2005).

4.1 Caracteristicas das Falhas

A detecgdo e identificacdo das falhas em plantas de processos complexos sdo duas das
tarefas mais importantes destinadas ao seu sistema digital. Uma falha pode ser definida como
um mau funcionamento de qualquer componente de um sistema (TEIXEIRA, 2005), causando
desde a sua perda de desempenho até a total parada da execucdo de suas fungdes. As falhas

podem ser divididas em:
e Falha Abrupta: falha repentina de um componente.
e Falha Incipiente: falha que ocorre lentamente em um componente.

A indicacdo de uma falha incipiente com antecedéncia pode ajudar a evitar desde a pane
total da planta até catéastrofes, que poderiam resultar em perda de material significativa ou fatali-
dades graves em pessoas. Do mesmo modo, a deteccdo e identificagdo de falhas tém se tornado
um requisito critico na operacdo de avides de alto desempenho, navios, submarinos, veiculos
langadores de satélites, veiculos espaciais e grandes estruturas, onde a seguranca das pessoas, a

realizacdo da missdo e/ou quando um valor significativo de material estd em jogo.

Idealmente, deseja-se ter um sistema tolerante a falhas, ou seja, um sistema que pode con-
tinuar a fazer a sua tarefa, mesmo na presenga de falhas em “hardware” ou erros de “software”.

Infelizmente a implementagdo de tal sistema ndo € facil de ser feita.

A terminologia utilizada neste trabalho ¢ baseada na terminologia empregada em (CHOW;

WILLSKY, 1984), onde a deteccdo e identificagdo de falhas compreendem a:

e Deteccdo da Falha: ¢ a indicacdo de que algo esta errado no sistema. Deve ser dada

énfase especial as falhas incipientes, porque o seu inicio ¢ dificil de ser detectado, e
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o Identificacdo da Falha: ¢ a determinacdo da localizagdo da falha, ou seja, ¢ a identifica-

¢do de qual é o componente que falhou.

A classificacdo das falhas reflete, explicitamente ou implicitamente, o contexto em que
o problema da detec¢do e identificacdo ¢ apresentado. Uma classificagdo baseada no traba-
lho desenvolvido por (GERTLER, 1988), correspondente a um contexto baseado em modelo

(“model-based framework™), considera quatro classes de falhas:

e Falhas de Medidas Aditivas: sdo as discrepancias entre as medidas das saidas da planta e
o0s seus respectivos valores verdadeiros ou entre medidas das entradas da planta e os seus valores
verdadeiros. Tais falhas podem descrever o mau funcionamento nos sensores ou nos atuadores

resultantes das tendéncias de medidas (“bias”) ou de perdas de atualizagdes de medidas.

e Falhas de Medidas Multiplicativas: sdo mudancas (abruptas ou graduais) entre as me-
didas das saidas da planta e os seus respectivos valores verdadeiros ou entre as medidas das
entradas da planta e os seu respectivos valores verdadeiros. Podem descrever a falha devido a
perda de alimenta¢do, mau funcionamento de um condicionador do sinal da medida ou variag¢ao

do fator de escala da medida de um sensor ou de um atuador.

e Falhas de Processos Aditivas: sdo as perturbagdes (entradas ndo medidas) agindo na
planta, normalmente consideradas nulas, mas que causam um desvio nas saidas, independentes

das entradas medidas.

e Falhas de Processos Multiplicativas: sdo mudangas (abruptas e graduais) dos pardme-
tros da planta. Tal falha descreve a deterioracdo dos componentes da planta, tais como, perda

de poténcia, contaminagdo de superficie, etc.

4.2 Requisitos de Robustez as Variacoes de Parametros, aos
Ruidos e as Perturbacoes

Um problema a ser considerado ¢ que incertezas paramétricas e erros de modelagem sio
fatores sempre presentes. Se ndo for conhecido como as perturbacdes agem no sistema, ha
pouco que se possa fazer para minimizar suas influéncias, seja através de metodologias de

controle robusto ou de estratégias de identificacdo e acomodag@o de falhas eficientes.
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4.3 Falha Proposta

A falha proposta se baseia no conceito de que falha pode ser um mau funcionamento de
qualquer componente do sistema (TEIXEIRA, 2005), portanto a falha inserida foi um erro no
sinal de controle do sistema, este erro ird gerar uma perda da poténcia nos motores da aeronave.
A figura 4 mostra o esquema que representa a falha inserida no sistema. Sendo U o vetor sinal
de controle do sistema, G’ o ganho que ¢ inserido no sinal de controle, T um somador de tempo

em relagdo ao K, que € o tempo que a falha ocorre e V a tensdo que estd alimentando os motores

U >_
(O— u I~

K > -

da aeronave.

Figura 4.1: Falha Inserida.

4.4 Comentarios

Neste capitulo foi apresentado de forma sucinta os conceitos de falha. Baseado nestes con-
ceitos testou-se a robustez dos controladores propostos, sendo que os resultados experimentais

obtidos sdo mostrados nos Capitulos 8 € 9.

No préximo capitulo serd apresentado o modelo matematico do sistema que sera utilizado

para validar a técnica proposta.
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5  Helicoptero 3-DOF da Quanser®

Nesta se¢do, serd apresentado o modelo matematico ndo-linear do Sistema de Simulagdo
de Voo de um Helicoptero 3-DOF, equipamento da Quanser® (QUANSER INNOVATE EDU-
CATE, 2007). Este sistema sera utilizado para a aplica¢do das técnicas de controle proposta.
Baseado no capitulo 4 sera inserida um erro no sinal de controle do sistema, erro este que sera
nossa falha. Esta falha ird gerar uma perda de poténcia nos motores que alimentam a propulsao

da aeronave.

Este sistema foi adquirido recentemente ¢ esta disponivel no Laboratério de Pesquisa em
Controle. Foi escolhido para testes por ser naturalmente instavel, ndo-linear, portanto objeto

interessante para aplicag@o de novas técnicas de controle.

5.1 Sistema de Simulacido de Voo do Helicoptero 3-DOF

O sistema do Helicoptero 3-DOF estd na Figura 5.1. Dois motores DC sdo dispostos nas
extremidades de um quadro retangular e acoplados a duas hélices. Todo o sistema esta detalha-
damente descrito no manual do fabricante (QUANSER INNOVATE EDUCATE, 2007). Para
uma melhor representacdo do sistema real, foi utilizado um sistema nao-linear, representado
por equagdes diferenciais, conforme mostrado em (MAIA, 2008) . As equacdes diferenciais
que representam a dindmica do helicdptero 3-DOF sdo mostradas a seguir, sendo que X, X3
e X3 representam respectivamente os angulos de elevagdo, de inclinag@o e giro horizontal (em
rad); X4 , X5 € X¢ representam as suas derivadas (em rad/s) e X7 e Xg as integrais do angulo de
elevacdo e giro horizontal. Os valores dos parametros do modelo do helicoptero representado

pelas equagdes (5.1) - (5.8), sdo mostrados na Tabela 5.1.
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Motor Traseiro
Giro
Horizontal | < ¢
Elevacio
Contra-Peso Lw
Figura 5.1: Planta Simplificada do Helicéptero 3-DOF.
X1 = X4 (51)
X2 = X5 (52)
X3 = Xg (5.3)
Xq = X2.{&3.56N(2X3) + &4. cos(2x3) } + Es.5en(x3 )+ (5.4)
+&g.cos(x3) +{&7 (uf +u3) + & (U1 +ua)}. cos(x1)
X5 = &16.{§1(u%—u§)+§2(u1 —Uz)—Uz.Xz} (5.5)
Xg = {513 + 514.sen(2x3) + 515.008(2X3)}_1.{01 — UV3.X¢+
+[Eo (U2 +U3) + E1o(uy + Uz)].sen(x; )+ (5.6)
+X4.Xg- [(211 .sen(2x3) + Ein. cos(2x3)]}
X7 =X1 (5.7)
Xg = X3 (5.8)
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Tabela 5.1: Parametros Fisicos do Sistema Helicoptero 3-DOF (MAIA, 2008).

Parametro Valor
& 0,1117 N/V?
& 0,0449 N )V
& —0,4843
& 0,1153
&s —1,0389 N/(m.Kg)
& —1,3170 N/(m.Kg)
& 0,0656 N/(m.Kg.V?)
& 0,0264 N/(m.Kg.V)
& —0,0718 N.m/V?
Elo —0,0289 N.m/V
& 1,0567 Kg.m?
3P —0,2515 Kg.m?
3F 0,5454 Kg.m*
Ela 0,1258 Kg.m*
Eis 0,5283 Kg.m?
130 4,1832 (m.Kg)~!
v 0,107 N.m
0 0,18 N.s
V3 0,47 N.m.s

A representacdo no espago de estados ¢ dada na forma X = Ax+ Bu, sendo que o vetor de

estado para o Helicoptero 3-DOF ¢ definido por
Jd d _d
T — —_— — —
X = |:8,p,k7at87at pu at)“7/8dt7/)’dt:| ) (59)

e o vetor de saida é

yT = [e,p,l,/sdt,/ldt], (5.10)

sendo as variaveis €, p e A os angulos de elevacdo, inclinagdo e giro horizontal, respectivamente.

As correspondentes matrizes no espago de estados do modelo linearizado em torno do ponto
de operagdo [, Po, o] = [27,5°0°0°] sdo dadas a seguir. Os valores numéricos foram obtidos
a partir da Tabela 1 e do comando linmod do software MATLAB/SIMULINK® (THE MATH
WORKS INC., 2005), portanto utiliza-se o sistema linearizado, dado pelo comando, para o
projeto dos controladores. Porém, a planta utilizada para as simulagdes e obtencao de resultados

experimentais € representada pelo modelo ndo-linear.
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[0 0 01 0 0O 0 0]
0 0 00 1 0 00
0 0 00 0 100
~1,0389 0 00 0 0 00
A— (5.11)
0 0 00 —07330 0 00
00234 —13,9126 0 0 0  —04377 0 0
1 0 00 0 0 00
0 0 1o o 0 00
- [0 0 01,3384 95331 0 0 0
BT — (5.12)

10 0 0 1,3384 —9,5331 0 0 0

5.2 Comentarios

Durante a modelagem do sistema alguns dos pardmetros podem nao ser considerados no
projeto, porque € muito dificil representar com total fidelidade as dindmicas reais de um sistema

por meio de um modelo matematico.

Neste capitulo foi apresentado o modelo matematico do sistema que sera utilizado para

gerar as matrizes dos controladores descritos anteriormente.

A utilizagdo de controladores robustos, capazes de suprimir as incertezas paramétricas da
planta, sdo essénciais. No préximo capitulo sdo apresentadas as simula¢des obtidas com o
CEV/MD.
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6 Simulacoes com o Controlador
Continuo

Neste capitulo sdo apresentados os resultados das simulacdes feitas no modelo do Sistema
de Voo do Helicoptero 3-DOF da Quanser®, como visto no Capitulo 5. A falha inserida foi
um erro no sinal de controle que faz com que o helicoptero sofra uma perda de poténcia nos
motores. Para o controle e atenuag@o desta falha foi utilizado o controlador CEV/MD proposto
no capitulo 2 desta dissertacdo. Os resultados das simulagdes servem como base para os ensaios

praticos e obtencdo de resultados experimentais.

Como somente os estados [g, p, 4] sdo medidos, as suas respectivas derivadas sdo obtidas

através de filtros derivativos dados pela equagdo 6.1.

50s
s+ 50

(6.1)

As matrizes que representam a dinamica do sistema e os ganhos da superficie de desliza-

mento (S) podem ser vista abaixo:

0 0 0 1 0 0 0 0
0 0 0 0 1 0 0 0
0 0 0 0 0 1 0 0
A —1,0389 0 0 0 0 0 0 0 62)
0 0 0 0 —0,7330 0 0 0
—0,0234 —13,9126 0 O 0 —-0,4377 0 0
1 0 0 0 0 0 0 0
0 0 1 0 0 0 0 0

BT — 0 0 0 1,338 9,5331 0 0 O 63)
0 0 0 1,3384 —9,5331 0 0 O .
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S_ 2.5031 0.4181 —0.0454 0.3736 0.0524 —0.0486 1.5687 —0.0115

| 25029 —0.4172  0.0448 03736 —0.0524 0.0486 1.5687 0.0113
(6.4)

O objetivo ¢ o controle do dngulo de elevagdo e manter o helicoptero estavel mesmo diante

de um erro no sinal de controle que ird gerar perdas de poténcia nos motores.

Os resultados das simulagdes foram divididos em dois casos, sendo que no primeiro caso
o erro no sinal de controle ird gerar uma perda de poténcia somente no motor dianteiro. Na
segunda simulacdo realizada, o erro no sinal de controle ird gerar uma perda de poténcia nos

dois motores (dianteiro e traseiro).

6.1 Resultados Obtidos com a Perda da Poténcia no Motor
Dianteiro

A decolagem do helicoptero € feita através de uma rampa, estd rampa foi inserida para que
a partida seja de forma suave e segura. Em 120 segundos foi inserida uma outra rampa para
efetuar o pouso do helicoptero, garantindo assim seguranga e a integridade do equipamento. O
ponto da decolagem ¢ fora do ponto de linearizagdo [&,, Po, Ao] = [27,5°,0°,0°], o helicoptero
parte de 0°, atingindo o ponto de linearizacdo em torno de 15 segundos. Para todos os casos, o
tempo de ensaio sera de 140 segundos, a falha ira ocorrer em 50 segundos e permanecer até o

final da simulagdo.

6.1.1 Perda de 30% da Poténcia

A primeira simulag@o consiste em um erro no sinal de controle que gerou uma perda de
30% da poténcia. Na Figura 6.1 pode ser vista a variagdo de tens@o entre os motores dianteiro e

traseiro. O comportamento do angulo de elevag@o do helicoptero € visto na Figura 6.2.
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Figura 6.1: Sinais Gerados Pelo Controlador CEV/MD: Simulando uma Perda de 30%.
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Figura 6.2: Angulo de Elevagio Controlado pelo CEV/MD: Simulando uma Perda de 30%
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Figura 6.3: Zoom Angulo de Elevagdo CEV/MD: Perda de 30%.

Pode-se notar que somente a tensdo do motor dianteiro aumenta, afim de compensar a perda
da poténcia causada pelo erro no sinal de controle. O angulo de elevagdo oscila de forma muito

suave sob o sinal de referéncia.

6.1.2 Perda de 50% da Poténcia

O erro no sinal de controle foi aumentado, gerando uma perda de 50% poténcia no motor
dianteiro. Pode-se observar que o aumento da tensdo, aumenta o angulo de elevagdo. Mesmo
com o aumento do erro, o sinal de controle se mantém sob o sinal de referéncia como pode ser

visto nas Figuras 6.4, 6.5.
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Figura 6.4: Sinais Gerados Pelo Controlador CEV/MD: Simulando uma Perda de 50%.
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Figura 6.5: Angulo de Elevagio Controlado pelo CEV/MD: Simulando uma Perda de 50%
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Figura 6.6: Zoom Angulo de Elevagio CEV/MD: Perda de 50%.

6.1.3 Perda de 70% da Poténcia

Nesta simulagd@o o erro no sinal de controle gera uma perda de 70% na poténcia do motor
dianteiro, as figuras 6.7, 6.8 mostram o comportamento das tensdes nos motores ¢ do angulo
de elevagdo. Pode-se ver que a tensd@o aumentou ainda mais, porém, o angulo de elevagdo se

mantém sob o sinal de referéncia.
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Figura 6.7: Sinais Gerados Pelo Controlador CEV/MD: Simulando uma Perda de 70%.
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Figura 6.8: Angulo de Elevacdo Controlado pelo CEV/MD:

Simulando uma Perda de 70%
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Figura 6.9: Zoom Angulo de Elevagio CEV/MD: Perda de 70%.

6.1.4 Perda Limite da Poténcia

Os resultados mostram a eficiéncia da lei de controle proposta no capitulo 2. O erro no
sinal de controle afetou o comportamento do sistema porém nao o levou para a instabilidade. O
controlador proposto no capitulo 2 se mostrou robusto diante do erro que chegou a gerar perdas

de 70% de sua alimenta¢cdo no motor dianteiro.

A seguir ¢ apresentado os resultados de uma simulacdo o erro no sinal de controle gerou
a perda de poténcia que levou o sistema a instabilidade. Essa perda ¢ equivalente a 90% da
poténcia no motor dianteiro e diante desta perda o controlador ndo garantiu a estabilidade. As
Figuras 6.10 e 6.11, mostram que assim que o erro ¢ inserido no sistema em 50 segundos, o

sistema vai para a instabilidade.
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Figura 6.10: Sinais Gerados Pelo Controlador CEV/MD: Perda Limite para o CEV/MD.
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Figura 6.11: Angulo de Elevacdo Controlado pelo CEV/MD: Perda Limite para o CEV/MD.

6.2 Resultados Obtidos com a Perda da Poténcia em Ambos
Motores

Nesta secdo sera visto os resultados das simulagdes quando o erro no sinal de controle
gera perda da poténcia em ambos os motores do helicoptero. Para todos os casos o tempo da
simulag@o serd de 140 segundos. A primeira falha ird ocorrer em 50 segundos, atingindo o
motor dianteiro, apos 3 segundos da primeira falha, o motor traseiro sera afetado pelo erro no
sinal de controle gerando a perda da poténcia. Esse intervalo de 3 segundos entre as falhas ¢ tao

somente para efeito de visualizagao.
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6.2.1 Perda de 30% da Poténcia em Ambos os Motores

Pode-se notar que as tensdes vista na Figura 6.12 desta vez sobem ao mesmo patamar afim
de manter o sistema estavel diante do erro no sinal de controle que gera a perda da poténcia
em ambos os motores. O angulo de elevacdo visto na Figura 6.13 se mantém sob o sinal de

referéncia.
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Figura 6.12: Sinais Gerados Pelo Controlador CEV/MD: Perda de 30% em Ambos Motores.
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Figura 6.13: Angulo de Elevagio Controlado pelo CEV/MD: Simulando uma Perda de 30% em

Ambos Motores.
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Figura 6.14: Zoom Angulo de Elevagio CEV/MD: Perda de 30% Ambos Motores.

6.2.2 Perda de 50% da Poténcia em Ambos os Motores

Agora o erro no sinal de controle, gera uma perda de 50% em ambos os motores. Pode-
se notar na Figura 6.15, que a tensdo aumenta em relacio a simulag@o anterior, e o angulo de

elevagdo visto na Figura 6.16 se mantém sob o sinal de referéncia.
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Figura 6.15: Sinais Gerados Pelo Controlador CEV/MD: Simulando uma Perda de 50% em

Ambos Motores
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Figura 6.16: Angulo de Elevagio Controlado pelo CEV/MD: Simulando uma Perda de 50% em

Ambos Motores
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Figura 6.17: Zoom Angulo de Elevagio CEV/MD: Perda de 50% em Ambos Motores.

6.2.3 Perda de 60% no Motor Dianteiro e 50% no Motor Traseiro

Desta vez foi inserido um erro no sinal de controle que gera diferentes perdas de poténcia
nos motores. As perdas correspondem a 60% no motor dianteiro e 50% no motor traseiro.

Pode-se ver a diferenca das tensdes nos motores na Figura 6.18.
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Figura 6.18: Sinais Gerados Pelo Controlador CEV/MD: Perda de 60% no Dianteiro e 50% no

Traseiro.

Figura 6.19: Angulo de Elevacdo Controlado pelo CEV/MD:

Dianteiro e 50% no Traseiro.
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Simulando uma Perda de 60% no
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Figura 6.20: Zoom Angulo de Elevagio CEV/MD: Perda 60% Dianteiro e 50% Traseiro.

A estabilidade ¢ alcancada, visto que o sinal de controle se mantém sob a referéncia, Figura
6.19.

6.2.4 Perda Limite da Poténcia em Ambos Motores

O erro no sinal de controle gerou uma perda limite da poténcia, correspondente a 90%
em ambos motores da aeronave. Devido ao alto valor de queda da poténcia, o sistema ndo se
manteve estavel. Assim que o erro € inserido em 50 segundos o sistema vai para instabilidade,

como pode ser visto nas Figuras 6.21 e 6.22.
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Figura 6.21: Sinais Gerados Pelo Controlador CEV/MD: Perda Limite em Ambos Motores para
o CEV/MD.
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Figura 6.22: Angulo de Eleva¢io Controlado pelo CEV/MD: Perda Limite em Ambos Motores
para o CEV/MD.

6.3 Comentarios

Neste capitulo foram apresentados os resultados das simula¢des com o controlador CEV/MD
proposto no Capitulo 2. Pode-se constatar a robustez do controlador proposto diante do erro no
sinal de controle. No proximo capitulo sdo apresentados os resultados das simulagdes com o

controlador digital proposto no Capitulo 3.
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7/ Simulacdes com o Controlador Digital

Neste capitulo sdo apresentados os resultados das simulagdes com o controlador digital
proposto no capitulo 3, as simula¢des foram feitas no modelo de Sistema de Voo do Helicoptero
3-DOF da Quanser®, como visto no Capitulo 5. A falha inserida é idéntica ao do capitulo 6.

Assim como no capitulo anterior utiliza-se 6.1 para se obter as derivadas dos estados do sistema.

50s
s+50

(7.1)

As matrizes que representam a dinamica do sistema discretizado e os ganhos da superficie

de deslizamento (G) podem ser vista abaixo:

o 0 0 002 0 0 0 0]
0 I 0 0 0020 0 00
0  —0003 1 0 0 0,02 0 0
o | 0021 0 0 1 0 0 00 .
0 0 0 0 095 0 00
0,001 —0,334 0 0 —0,003 0,991 0 0
0,020 0 0 0 0 0 10
0 0 002 0 0 0 01
T:[0,0003 0,0021 0 0,0294 0,2078 —0,0002 0 o] -
0,0003 —0,0021 0 0,0294 —0,2078 0,0002 0 0

G 25,1606 15,5267 —0,8862 16,7604 2,2493 —1,2546 9,3866 —0,1125
25,1259 —13,2228 0,3040 16,7607 —2,2731 0,6533 9,3871 —0,0182

(7.4)

O objetivo ¢ o controle do angulo de elevacdo e manter o helicoptero estavel mesmo diante

de um erro no sinal de controle que ird gerar perdas de poténcia nos motores.
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Assim como no capitulo das simulagdes continuas os resultados das simulagdes foram di-
vididos em dois casos, sendo que no primeiro caso o erro no sinal de controle ird gerar uma
perda de poténcia somente no motor dianteiro. Na segunda simulagao realizada, o erro no sinal

de controle ird gerar uma perda de poténcia nos dois motores (dianteiro e traseiro).

7.1 Resultados Obtidos com a Perda da Poténcia no Motor
Dianteiro

utiliza-se 0 mesmo sistema de decolagem e pouso, assim como visto no capitulo anterior. O
ponto da decolagem ¢ fora do ponto de linearizagdo [, Po, Ao] = [27,5°,0°,0°], 0 helicdptero
parte de 0°, atingindo o ponto de linearizacdo em torno de 15 segundos. Assim como no capitulo
anterior o tempo do experimento serd de 140 segundos, com a falha sendo inserida em 50

segundos.

7.1.1 Perda de 30% da Poténcia

O erro no sinal de controle foi inserido de modo que gera-se as mesmas perdas de poténcia,
portanto a primeira simulacdo consiste em um erro no sinal de controle que gera uma perda de
30% da poténcia. Na Figura 7.1 pode ser vista a variacdo de tensdo entre os motores dianteiro e

traseiro. O comportamento do angulo de elevagao do helicoptero € visto na Figura 7.2.
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Figura 7.1: Sinais Gerados Pelo Controlador CDMD: Simulando uma Perda de 30%.
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Figura 7.2: Angulo de Elevagio Controlado pelo CDMD: Simulando uma Perda de 30%
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Figura 7.3: Zoom Angulo de Elevagdo CDMD: Perda de 30%.

Através desta primeira simulagdo observa-se uma boa resposta do controlador digital em
relagdo ao erro no sinal de controle, mas quando observa-se com mais ateng¢do observa-se um
pico assim que o erro € inserido no sistema, diferentemente do controlador continuo, o que

sinaliza uma inferioridade em relagdo ao CEV-MD.

7.1.2 Perda de 50% da Poténcia

Assim como no capitulo anterior o erro no sinal de controle foi aumentado, gerando uma
perda de 50% poténcia no motor dianteiro. Pode ser visto que o aumento da tensdo no motor

dianteiro, o angulo de elevacdo ainda se mantem sob o sinal de referéncia como pode ser visto
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nas figuras 7.4, 7.5.
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Figura 7.4: Sinais Gerados Pelo Controlador CDMD: Simulando uma Perda de 50%.
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Figura 7.5: Angulo de Elevagio Controlado pelo CDMD: Simulando uma Perda de 50%
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Figura 7.6: Zoom Angulo de Elevagdo CDMD: Perda de 50%.

7.1.3 Perda de 70% da Poténcia

Nesta simulagdo o erro no sinal de controle gera uma perda de 70% na poténcia do motor
dianteiro, as figuras 7.7, 7.8 mostram o comportamento das tensdes nos motores e do angulo de
elevagdo. Pode ser visto um aumento ainda maior da tensdo, o angulo de elevacdo se mantem

sob o sinal de referéncia.
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Figura 7.7: Sinais Gerados Pelo Controlador CDMD: Simulando uma Perda de 70%.
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Figura 7.8: Angulo de Elevagio Controlado pelo CDMD: Simulando uma Perda de 70%
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Figura 7.9: Zoom Angulo de Elevagdo CDMD: Perda de 70%.

7.1.4 Perda Limite da Poténcia

Nesta simulagdo o erro no sinal de controle gerou a perda de poténcia que levou o sistema
a instabilidade, essa perda é equivalente a 85% da poténcia no motor dianteiro, valor menor
quando comparado com o CEV-MD. As figuras 7.10 e 7.11, mostram que assim que o erro ¢

inserido no sistema em 50 segundos, o sistema se torna instavel.
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Figura 7.10: Sinais Gerados Pelo Controlador CDMD: Perda Limite para o CDMD.
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Figura 7.11: Angulo de Elevagdo Controlado pelo CDMD: Perda Limite para o CDMD.

Os resultados obtidos e apresentados neste item mostram a eficiéncia da lei de controle
proposta no capitulo 3. O erro no sinal de controle afetou o comportamento do sistema porém
ndo o levou para a instabilidade, exceto no caso da perda limite. O controlador proposto no
capitulo 3 se mostrou robusto diante do erro no sinal de controle que gerou perdas de 70% de
sua alimenta¢@o no motor dianteiro. Quando os resultados das simulagdes sdo comparado com

o0 CEV-MD o controlador discreto se demonstrou inferior.
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7.2 Resultados Obtidos com a Perda da Poténcia em Ambos
Motores

Nesta se¢do serdo vistos os resultados os resultados das simula¢des quando o erro no sinal
de controle gera perda da poténcia em ambos os motores do helicoptero. Para todos os casos
o tempo da simulag@o serd de 140 segundos. A primeira falha ird ocorrer em 50 segundos,
atingindo o motor dianteiro, apds 3 segundos da primeira falha, o motor traseiro sera afetado
pelo erro no sinal de controle gerando a perda da poténcia. Esse intervalo de 3 segundos entre

as falhas € tdo somente para efeito de visualizacao.

7.2.1 Perda de 30% da Poténcia em Ambos os Motores

As tensdes vista na Figura 7.12 sobem ao mesmo patamar mantendo o sistema estavel diante
do erro no sinal de controle que gera a perda da poténcia em ambos os motores. O angulo de

elevagdo visto na Figura 7.13 se mantem sob o sinal de referéncia.
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Figura 7.12: Sinais Gerados Pelo Controlador CDMD: Perda de 30% em Ambos Motores.
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Figura 7.13: Angulo de Elevagdo Controlado pelo CDMD: Simulando uma Perda de 30% em

Ambos Motores.
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Figura 7.14: Zoom Angulo de Elevagio CDMD: Perda de 30% Ambos Motores.

Ja nesta primeira simulagdo observa-se que o resultado do controlador discreto foi inferior

ao do controlador continuo.

7.2.2 Perda de 50% da Poténcia em Ambos os Motores

Semelhantemente ao capitulo 6 o erro no sinal de controle, gera uma perda de 50% em
ambos os motores. Pode-se notar na Figura 7.15, que a tensdo aumenta em relacdo a simulagao

anterior, e o angulo de elevacao visto na Figura 7.16 se mantem sob o sinal de referéncia.
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Figura 7.15: Sinais Gerados Pelo Controlador CDMD: Perda de 50% em Ambos Motores.
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Figura 7.16: Angulo de Elevagdo Controlado pelo CDMD: Simulando uma Perda de 50% em

Ambos Motores.
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Figura 7.17: Zoom Angulo de Elevagio CDMD: Perda de 30% Ambos Motores.

7.2.3 Perda de 60% no Motor Dianteiro e 50% no Motor Traseiro

Da mesma forma que nas simula¢des com o controlador continuo foi inserido um erro no
sinal de controle que gera diferentes perdas de poténcia nos motores. As perdas correspondem
a 60% no motor dianteiro e 50% no motor traseiro. Pode ser visto a diferenca das tensdes nos

motores na Figura 7.18.
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Figura 7.18: Sinais Gerados Pelo Controlador CDMD: Perda de 60% no Dianteiro e 50% no

Traseiro.
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Figura 7.19: Angulo de Elevagdo Controlado pelo CDMD: Simulando uma Perda de 60% no

Dianteiro e 50% no Traseiro.
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Figura 7.20: Zoom Angulo de Elevagio CDMD: Perda 60% Dianteiro e 50% Traseiro.

Assim como o controlador continuo o CDMD garante a estabilidade, visto que o sinal de

controle se mantem sob a referéncia, Figura 7.19.

7.2.4 Perda Limite da Poténcia em Ambos Motores

O erro no sinal de controle que gerou a perda limite da poténcia, corresponde a 85% em am-
bos motores da aeronave. Esse valor ¢ menor quando comparado com o controlador continuo,
porém um valor elevado. Para um alto valor de queda da poténcia, o sistema se torna instavel

assim que o erro € inserido em 50 segundos, como pode ser visto nas Figuras 7.21 e 7.22.
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Figura 7.21: Sinais Gerados Pelo Controlador CDMD: Perda Limite em Ambos Motores para
o CDMD.
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Figura 7.22: Angulo de Elevagdo Controlado pelo CDMD: Perda Limite em Ambos Motores
para o CDMD.

7.3 Comentarios

Neste capitulo foram apresentados os resultados das simula¢des com o controlador CDMD
proposto no Capitulo 3. Pode-se constatar a robustez do controlador proposto, diante do erro
no sinal de controle, porém quando comparado com o controlador CEV-MD observa-se através
dos resultados das simulagdes que o CDMD teve resultados inferiores. No proximo capitulo

sdo apresentados os resultados dos ensaios praticos realizados no helicoptero 3-DOF.
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8 Resultados Experimentais com o
Controlador Continuo

Neste capitulo s@o apresentados os resultados experimentais realizados no modelo do Sis-
tema de Voo do Helicoptero 3-DOF da Quanser®, como visto no Capitulo 5. A falha inserida
foi um erro no sinal de controle que faz com que o helicdptero sofra uma perda de poténcia
nos motores. Para o controle e atenuagdo desta falha foi utilizado o controlador CEV/MD pro-
posto no capitulo 2 desta disserta¢do. Utiliza-se filtros derivativos conforme 6.1, para se obter

as derivadas do sistema.

50s
s+ 50

(8.1)

As matrizes que representam a dinamica do sistema e os ganhos da superficie de desliza-

mento (S) podem ser vista abaixo:

[0 o 01 o0 0 00|
0 o 00 1 0 00
0 0O 00 0 100
PR I N O B 0 00 52
0 0 00 —07330 0 00
_0,0234 —13,9126 0 0 0  —0,4377 0 0
I 0O 00 0 0 00
0 O 10 0 0 00

ot _ 00 0 1,338 9.5331 0 0 0 53
0 0 0 1,3384 —9.5331 0 0 0 '
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S_ 2.5031 0.4181 —0.0454 0.3736 0.0524 —0.0486 1.5687 —0.0115

| 25029 —0.4172  0.0448 03736 —0.0524 0.0486 1.5687 0.0113
(8.4)

O objetivo ¢ o controle do dngulo de elevagdo e manter o helicoptero estavel mesmo diante
de um erro no sinal de controle que ird gerar perdas de poténcia nos motores. O esquema de

controle do helicoptero € visto na Figura 8.1.

Planta

u(t) ; (1)
Amplificadores
de Poténcia A/D

D/A =

throcomputaaor com

Matlab Simulink Real-Time

Figura 8.1: Esquema de Controle do Helicéptero 3-DOF.

Para uma melhor visualiza¢do os resultados dos experimentos foram divididos em dois
casos, sendo que no primeiro caso o erro no sinal de controle ird gerar uma perda de poténcia
somente no motor dianteiro. No segundo experimento o erro no sinal de controle ird gerar uma

perda de poténcia nos dois motores (dianteiro e traseiro).

8.1 Resultados Obtidos com a Perda da Poténcia no Motor
Dianteiro

A decolagem do helicoptero ¢ feita através de uma rampa, assim como nas simulagdes.
Repetindo as simulagdes, o erro no sinal de controle serd inserido em 50 segundos, se mantendo
no sistema até o final do experimento. O ponto da decolagem ¢ fora do ponto de linearizagao
[€5, Po, Ao] = [27,5°0°0°], o helicoptero parte de 0°, atingindo o ponto de linearizagdo em torno

de 15 segundos.

8.1.1 Perda de 30% da Poténcia

O primeiro experimento consiste em um erro que gerou uma perda de 30% da poténcia.

Na Figura 8.2 pode ser vista a variagdo de tensdo entre os motores dianteiro e traseiro. O
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comportamento do angulo de elevagdo do helicdptero ¢ visto na Figura 8.3.
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Figura 8.2: Sinais Gerados Pelo Controlador CEV/MD: Resultado Experimental uma Perda de
30%.
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Figura 8.3: Angulo de Elevagio Controlado pelo CEV/MD: Resultado Experimental uma Perda

de 30%.

Pode-se notar que somente a tensdo do motor dianteiro aumenta, afim de compensar a perda

da poténcia imposta e o angulo de elevagdo oscila de forma suave sob o sinal de referéncia.

8.1.2 Perda de 50% da Poténcia

Em seguida aumentou-se o erro no sinal de controle gerando maiores perdas de poténcia no
motor dianteiro chegando até o limite maximo da estabilidade do sistema. As Figuras 8.4, 8.5,

8.6, 8.7 mostram o comportamento das tensdes nos motores e do dngulo de elevagao.
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Figura 8.4: Sinais Gerados Pelo Controlador CEV/MD: Resultado Experimental uma Perda de
50%.
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Figura 8.5: Angulo de Elevagio Controlado pelo CEV/MD: Resultado Experimental uma Perda
de 50%.

8.1.3 Perda Limite da Poténcia

Os resultados obtidos neste primeiro experimento mostram a eficiéncia da lei de controle
proposta no capitulo 2. O erro no sinal de controle afetou o comportamento do sistema porém
ndo o levou para a instabilidade. O controlador proposto no capitulo 2 se mostrou robusto diante

do erro que chegou a gerar perdas de 70% de sua alimenta¢do no motor dianteiro.
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Figura 8.6: Sinais Gerados Pelo Controlador CEV/MD: Resultado Experimental uma Perda

Limite.
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Figura 8.7: Angulo de Elevagio Controlado pelo CEV/MD: Resultado Experimental uma Perda

Limite.

8.2 Resultados Obtidos com a Perda da Poténcia em Ambos
Motores

Nesta se¢do serd visto os resultados experimentais obtidos quando o erro no sinal de con-
trole gera perda da poténcia em ambos os motores do helicoptero. Para todos os casos o tempo
do experimento sera de 140 segundos. A primeira falha ird ocorrer em 50 segundos, atingindo
o motor dianteiro, apds 3 segundos da primeira falha, o motor traseiro sera afetado pelo erro no

sinal de controle gerando a perda da poténcia.
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8.2.1 Perda de 30% da Poténcia em Ambos os Motores

Pode-se notar que as tensdes vista na Figura 8.8 desta vez sobem ao mesmo patamar afim
de manter o sistema estavel diante da perda da poténcia, o angulo de elevagdo visto na Figura

8.9 oscila de forma leve sob o sinal de referéncia.
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Figura 8.8: Sinais Gerados Pelo Controlador CEV/MD: Resultado Experimental Perda de 30%

em Ambos Motores.

30

4
ik
25

N
=)

Elevagao (graus)

——referéncia
i i i ——angulo medido|
-5

i
0 20 40 60 80
tempo (segundos)

Figura 8.9: Angulo de Elevagio Controlado pelo CEV/MD: Resultado Experimental Perda de
30% em Ambos Motores.

8.2.2 Perda de 50% da Poténcia em Ambos os Motores

Novamente o erro no sinal de controle é aumentado, consequentemente a perda da poténcia
atinge valores maiores. Abaixo tem-se a Figura 8.10, que representa as tensdes nos motores € a

Figura 8.11 que representa o comportamento do dngulo de elevagdo do helicoptero.
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Figura 8.10: Sinais Gerados Pelo Controlador CEV/MD: Resultado Experimental Perda de 50%

em Ambos Motores.
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Figura 8.11: Angulo de Elevagdo Controlado pelo CEV/MD: Resultado Experimental Perda de
50% em Ambos Motores.

8.2.3 Perda Limite da Poténcia em Ambos Motores

Desta vez foi inserido um erro no sinal de controle que gera diferentes perdas de poténcia

nos motores, sendo esta a perda limite do sistema. As perdas correspondem a 60% no motor

dianteiro e 50% no motor traseiro. Como pode ser visto na Figura 8.12 as duas tensdes sobem

de forma a manter o sistema estavel.
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Figura 8.12: Sinais Gerados Pelo Controlador CEV/MD: Resultado Experimental Perda Limite.
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Figura 8.13: Angulo de Elevagdo Controlado pelo CEV/MD: Resultado Experimental Perda

Limite.

Apds um periodo de oscilagdo o angulo de elevagdo volta (mesmo que com certa dificul-

dade) ao sinal de referéncia, como pode ser notado na Figura 8.13.

8.3 Comentarios

Neste capitulo foram apresentados os resultados experimentais com o controlador CEV/MD
proposto no Capitulo 2. Pode-se constatar a robustez do controlador proposto diante do erro no
sinal de controle. O erro no sinal de controle afetou o angulo de elevagdo, que sofreu certa

oscilagdo mas ndo comprometendo a estabilidade do sistema.
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No proximo capitulo s@o apresentados os resultados experimentais obtidos com o controla-

dor digital proposto no Capitulo 3.



81

9 Resultados Experimentais com o
Controlador Discreto

Neste capitulo s@o apresentados os resultados experimentais realizados no modelo do Sis-
tema de Voo do Helicoptero 3-DOF da Quanser®. A falha inserida foi um erro no sinal de
controle que faz com que o helicoptero sofra uma perda de poténcia nos motores. Para o con-
trole e atenuacdo desta falha foi utilizado o controlador CDMD proposto no capitulo 3 desta
dissertagdo. O mesmo filtro derivativo proposto em 6.1 ¢ utilizado neste experimento, para se

obter as derivadas do sistema.

50s
s+ 50

9.1)

O controlador CDMD esta operando com o periodo de amostragem de 0,008 segundos. Ao
discretizar o sistema e inserir o periodo de amostragem as matrizes do sistema se alteram como

pode ser visto a seguir.

[ 0 0 002 0 0 00|
0 I 0 0 0020 0 00
0 —0003 1 0 0 0,02 0 0
o | 0021 0 0o 1 0 0 00 02
0 0 0 0 095 0 00
0,001 —0,33 0 0 —0,003 0,991 0 0
0,020 0 0 0 0 0 10
0 0 002 0 0 0 01
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: [0,0003 0,0021 0 0,0294 0,2078 —0,0002 0 0
r (9.3)

0,0003 -0,0021 0 0,0294 -0,2078 0,0002 O O

Os valores numéricos da matriz G séo,

G_[25,16O6 15,5267 —0,8862 16,7604 2,2493 —1,2546 9,3866 —0,1125]

25,1259 —13,2228 10,3040 16,7607 —2,2731 0,6533 9,3871 —0,0182
(9.4)

O objetivo ¢ o controle do angulo de elevagdo e manter o helicoptero estavel mesmo diante
de um erro no sinal de controle que gera uma perda de poténcia nos motores. O esquema de

controle do helicoptero € visto na Figura 9.1.
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Figura 9.1: Esquema de Controle do Helicoptero 3-DOF.

Para uma melhor visualizag¢do os resultados dos experimentos foram divididos em dois
casos, sendo que no primeiro caso, o erro no sinal de controle ird gerar uma perda de poténcia
somente no motor dianteiro e no segundo caso o erro ira gerar uma perda de poténcia nos dois

motores (dianteiro e traseiro).

9.1 Resultados Obtidos com a Perda da Poténcia no Motor
Dianteiro

Para todos os casos o tempo do experimento sera de 140 segundos, a falha ird ocorrer em

50 segundos permanecendo até o final do experimento.



9.1 Resultados Obtidos com a Perda da Poténcia no Motor Dianteiro 83

9.1.1 Perda de 30% da Poténcia

A principio sera inserida uma perda de 30% da poténcia, pode ser visto a seguir a variagdo
de tensdo entre os motores dianteiro e traseiro e o comportamento do angulo de elevagdo do
helicoptero. As Figuras 9.2 ¢ 9.3, mostram as tensdes nos motores e o angulo de elevacao do

helicoptero, respectivamente.
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Figura 9.2: Sinais Gerados Pelo Controlador CDMD: Resultado Experimental uma Perda de
30%.
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Figura 9.3: Angulo de Elevagio Controlado pelo CDMD: Resultado Experimental uma Perda
de 30%.

Diferente do primeiro experimento pode-se notar que o angulo de elevagdo mesmo antes
da falha ser inserida, ja tem um deslocamento em relagdo ao sinal de referéncia, demonstrando

assim uma certa inferioridade do controlador neste quesito.
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9.1.2 Perda de 70% da Poténcia

Em seguida aumenta-se gradativamente o erro no sinal de controle gerando assim maiores
perdas de poténcia no motor dianteiro, chegando até o limite maximo da estabilidade do sistema.

A seguir tem-se as Figuras 9.4, 9.5, que representam as tensdes nos motores € o angulo de

elevacdo do helicoptero.
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Figura 9.4: Sinais Gerados Pelo Controlador CDMD: Resultado Experimental uma Perda de
50%.
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Figura 9.5: Angulo de Elevagdo Controlado pelo CDMD: Resultado Experimental uma Perda
de 50%.

9.1.3 Perda Limite da Poténcia

Para a situag@o limite foi inserido um erro no sinal de controle que gerou uma perda de 73%

no motor dianteiro da aeronave.
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Figura 9.6: Sinais Gerados Pelo Controlador CDMD: Resultado Experimental uma Perda Li-

mite.

35

/ |

N
@

Elevagao (graus)

——referéncia
——angulo medido|

40

60 80
tempo (segundos)

Figura 9.7: Angulo de Elevacio Controlado pelo CDMD: Resultado Experimental uma Perda

Limite.

Pode-se observar que mesmo diante de uma brusca queda no seu angulo de elevacdo o
sistema ainda assim ndo perdeu a estabilidade. Diante do erro que gerou a perda da poténcia em
um dos motores, pode-se afirmar que CDMD teve uma resposta mais lenta quando comparado
com o CEV/MD, devido ao fato de ndo se conseguir alterar o periodo de amostragem, pardmetro
que melhoraria a robustez do controlador CDMD. Porém o CDMD teve maior robustez em

relacdo ao erro no sinal de controle que gerou a perda da poténcia.
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9.2 Resultados Obtidos com a Perda da Poténcia em Ambos
Motores

Nesta se¢do sera apresentado os resultados experimentais para um erro no sinal de controle
que gera uma perda da poténcia nos dois motores do helicoptero 3-DOF, sendo a mesma falha
inserida para o controlador CEV-MD. Para todos os casos o tempo do experimento sera de 140
segundos. A primeira falha ird ocorrer em 50 segundos, atingindo o motor dianteiro, apds 3

segundos da primeira falha, o motor traseiro sera afetado pela perda da poténcia.

9.2.1 Perda de 30% da Poténcia em Ambos os Motores

As Figuras 9.8 € 9.9 mostram o comportamento das tensdes nos motores € 0 comportamento

do angulo de elevagio.

Tens&o Motores (Volts)

— Dianteiro
2 i i i i i — Traseiro
0 20 40 60 80 100 120 140
tempo (segundos)

Figura 9.8: Sinais Gerados Pelo Controlador CDMD: Resultado Experimental Perda de 30%

em Ambos Motores.
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Figura 9.9: Angulo de Elevacdo Controlado pelo CDMD: Resultado Experimental Perda de
30% em Ambos Motores.

Pode-se observar que as tensdes aumentam assim que a falha ¢ inserida no sistema. O
angulo de elevacdo sofre uma queda assim que a falha ocorre, em seguida o sistema busca o

sinal de referéncia.

9.2.2 Perda de 70% da Poténcia no Motor Dianteiro e 60% no Motor
Traseiro

Desta vez foi inserido um erro no sinal de controle que gerou uma perda de poténcia di-
ferente nos motores, no dianteiro a perda foi de 70% no motor dianteiro e de 60% no motor

traseiro.
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Figura 9.10: Sinais Gerados Pelo Controlador CDMD: Perda de 70% no Dianteiro e 60% no

Traseiro.
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Figura 9.11: Angulo de Elevagdo Controlado pelo CDMD: Simulando uma Perda de 70% no

Dianteiro e 60% no Traseiro.

Pode-se observar que o angulo de elevacao sofreu uma queda brusca no momento em que a

falha foi inserida, porém o sistema, mesmo com certa dificuldade volta ao sinal de referéncia.

9.2.3 Perda Limite da Poténcia em Ambos os Motores

O maior erro no sinal de controle, que gerou uma perda de poténcia limite correspondente a
75% em ambos motores, o sistema sofre um forte impacto, mas ainda assim retorna ao sinal de
referéncia e mantem a estabilidade, como pode ser visto na figura 9.13 que representa o angulo

de elevagao do helicoptero 3-DOF.
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Figura 9.12: Sinais Gerados Pelo Controlador CDMD: Resultado Experimental Perda Limite.
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Figura 9.13: Angulo de Elevagio Controlado pelo CDMD: Resultado Experimental Perda Li-

mite.

Mesmo diante da impossibilidade de se alterar o periodo de amostragem o controlador
CDMD se demonstrou robusto, obtendo bons resultados no que diz respeito ao erro no sinal de

controle que gerou a falha de perda da poténcia.

9.3 Comentarios

Neste capitulo foram apresentados os resultados experimentais obtidos no sistema de Voo
de Helicoptero 3-DOF da ®. Pelos resultados obtidos, viu-se que o sistema se manteve estavel
quando controlado pelo CDMD, porém o fato de ndo poder alterar o periodo de amostragem

depreciou o desempenho do controlador digital projetado.

No proximo capitulo sdo apresentadas as consideragdes finais e conclusdes sobre o trabalho

proposto.
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10 Conclusoes

Neste trabalho explorou-se a caracteristica do Controle com Estrutura Varidvel e Modos
Deslizantes (CEV-MD) de forma a tornar o sistema robusto a determinados tipos de incertezas
e/ou perturbacdes, ditas casadas (DRAZENOVIC, 1969). O enfoque dado foi a acomodagao
de uma possivel falha no sinal de controle da aeronave. Para isto foi utilizado um simulador
de voo, o Helicoptero 3-DOF da Quanser®(QUANSER INNOVATE EDUCATE, 2007), para

realizar os experimentos.

Neste modelo considerou-se a existéncia de uma falha no sinal de controle do helicdptero
que afetaria a poténcia de seus motores. Tornando ainda maior o desafio, 0 modelo matematico
que representa a dindmica da aeronave ¢ um modelo ndo-linear que foi recentemente proposto
por Maia (MAIA, 2008). Os resultados obtidos, foram ensaios praticos realizados no helicop-
tero 3-DOF.

O desempenho do CEV-MD em relacdo ao CDMD foi superior, algo que ndo condiz, de-
vido ao fato dos controladores serem projetados em um sistema digital, porém o que deve ser
ressaltado € o fato de que o periodo de amostragem nio pode ser modificado, pois o fabricante
do equipamento (Quanser®) ao fornecer o software, nio ofereceu esta opgdo. Pode ser que
com alguns ajustes e um estudo mais aprofundado do equipamento, este periodo de amostra-
gem possa ser modificado, fazendo assim que o CDMD ganhe mais robustez e tenha melhores
resultados, porém iniimeras tentativas de se mudar o periodo de amostragem foram realizadas

S€m Sucesso.

Os resultados dos experimentos realizados mostraram que os controladores projetados ti-
veram um bom desempenho, mantendo o helicoptero estdvel mesmo com uma falha no sinal
de controle que gerou perdas de poténcia de 70% em ambos motores. Portanto a técnica de
controle proposta apresentou robustez a certa classe de incertezas, devido as nao-linearidades

do sistema e pertubagdes casadas.

Trabalhos Futuros: Insercdo de outras falhas no sistema como por exemplo um ruido.

Obtencdo de melhores ganhos para os controladores, afim de otimizar sua resposta. Projeto de



10 Conclusoes

91

um observador robusto que trabalhe em conjunto com a técnica proposta.
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