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Abstract— This work proposes two formation flight controllers, being one pursuit based and other non-
linear dynamical inversion based, to a leader-follower, unmanned aerial vehicle scenario. Differently from other
non-linear dynamical inversion based controllers present in the literature, the proposed controller is capable to
maintain the formation even if the leader follows trajectories with variable speed and curvature radius. For
this, when deducing the controller equations, several simplifying assumptions made in literature are eliminated.
The pursuit based controller is simpler than the non-linear inversion based one, and needs lower communication
between the vehicles. Simulation results show that both controllers show a better performance when compared
to the similar versions presented in literature. Besides that, when using the proposed non-linear inversion based
controller, the formation is maintained with small or null error under less restrictive conditions than the controllers
presented in literature.

Keywords— Multi-robot systems, unmanned aerial vehicle, formation flight, formation control.

Resumo— Este trabalho propde dois controladores para o caso de avides nao tripulados voando em formagao
do tipo lider-seguidor, um deles baseado em algoritmos de perseguicdo e o outro baseado em inversdo nao
linear. Diferentemente de outros controladores baseados em inversdo ndo linear apresentados na literatura, o
controlador proposto permite que a formagao seja mantida mesmo que o avido lider percorra trajetérias com
raio de curvatura e velocidade varidveis. Para isso, na deducdo das equagdes do controlador, varias hipdteses
simplificadoras comumente usadas na literatura sao eliminadas. Ja o controlador baseado em perseguicao possui
equacionamento mais simples que o controlador baseado em inversao nao linear, e exige menos troca de dados
entre as aeronaves. Resultados de simulacao mostram que ambos os controladores apresentam melhor desempenho
que versoes similares presentes na literatura. Além disso, com o controlador por inversdo n&o-linear proposto,
a formagado é mantida com erro pequeno ou nulo em condi¢bes menos restritivas que controladores presentes na

literatura.

Palavras-chave— Sistemas multi-robos, veiculo aéreo nao tripulados, voo em formagao, controle de formagao

1 Introducgao

Veiculos aéreos nao tripulados (VANTS) estdo
sendo cada vez mais utilizados para diversas tare-
fas, tais como, monitoramento, transporte de car-
gas, pulverizagao de aditivos na agricultura, usos
militares, dentre outros. Quando VANTSs voam
em conjunto, com posicoes relativas bem defini-
das, tem-se o voo em formacao. O voo em forma-
¢ao permite, por exemplo, reduzir o consumo de
combustivel da frota devido a redugao no arrasto
(Vachon et al., 2002) ou criar uma rede de sen-
sores capaz de coletar dados com maior resolugao
(Ren and Beard, 2004).

Existem diversas categorias de formacao,
como lider-seguidor, lider/estrutura virtual e com-
portamental (Ren and Beard, 2004). Na forma-
¢ao do tipo lider-seguidor, utilizada nesse traba-
lho, um aviao lider voa livremente, enquanto um
ou mais seguidores mantém posigoes pré-definidas
relativas ao lider. Como os avioes possuem velo-
cidade nao nula, a formagao também implica nos
avioes seguidores mantendo orientagao similar a
do lider para que possam manter a distancia rela-
tiva fixa. As formacGes podem ser fixas, como em
Campa et al. (2007) e Lee et al. (2015), ou varié-
veis, como em Ren and Beard (2004). Em forma-
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¢Oes varidveis, a posigao relativa desejada entre os
avioes varia ao longo do tempo. Por simplicidade,
esse artigo aborda somente o caso de formacgao
fixa.

Campa et al. (2007) e Lee et al. (2015) im-
plementam uma formacao lider-seguidor fixa. A
posicao de cada seguidor é descrita por suas 3
componentes: distancias desejadas frontal, late-
ral e vertical. A definigdo das distancias é dada
em funcao da direcao de voo do lider e o con-
trole da componente vertical da formagcao é desa-
coplado da componente horizontal. O controle da
componente horizontal em Campa et al. (2007) é
feito através de uma inversao nao-linear dinamica,
técnica que calcula os sinais de entrada necessa-
rios para que as nao linearidades do sistema sejam
canceladas e ele se comporte como se fosse um sis-
tema linear de referéncia. Ja em Lee et al. (2015),
o controle é feito baseado em algoritmos de perse-
guigao.

A abordagem utilizada em Campa et al.
(2007), e em trabalhos futuros baseados nele
(Wilburn et al., 2014; Lee et al., 2015), utili-
zam uma série de hipdteses simplificadoras. De-
vido a isso, ha vérias situagoes em que a inversao
nao-linear nao funciona de modo satisfatério em
Campa et al. (2007): 1) quando o lider faz curvas
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muito acentuadas, 2) quando a distancia entre o
lider e o seguidor é elevada, e 3) quando o lider
apresenta velocidade varidvel.

Nesse trabalho, sao propostas alteragoes na
inversao nao linear apresentada em Campa et al.
(2007), de forma a considerar formagcoes me-
nos restritivas. Essas alteragoes sao avaliadas
e comparadas através de simulacGes numéricas.
Verifica-se que as equagOes propostas sao capa-
zes de melhorar o desempenho do controlador em
todos os casos previstos. Também sao propostas
mudangas no controlador baseado em persegui¢ao
apresentado em Lee et al. (2015), com o objetivo
de aumentar sua estabilidade e desempenho.

Este artigo estd organizado da seguinte ma-
neira. Na Sec¢ao 2, sao descritos os modelos ma-
tematicos do avido e da formagao lider-seguidor.
Na Secao 3, sdo propostos dois controladores, um
baseado em perseguicao e outro em inversao nao
linear. A Segao 4 compara, via simulagao numé-
rica, os controladores propostos com os controla-
dores apresentados em Campa et al. (2007) e Lee
et al. (2015). Por fim, a Secdo 5 encerra o artigo
apresentando as conclusoes e trabalhos futuros re-
lacionados a esta proposta.

2 Modelagem matematica

2.1 Awvido

Neste trabalho, utiliza-se na simulagao o modelo
matematico do aviao nao tripulado YF-22, de-
senvolvido na West Virginia University. O aero-
modelo tem massa de 23 kg e possui uma mini-
turbina capaz de gerar até 125 N de empuxo. O
modelo nao-linear, e os diversos parametros ne-
cessarios ao modelo, podem ser encontrados em
Campa et al. (2007). Além da mini-turbina, o ae-
romodelo conta com ailerons, leme e estabilizador
como superficies de controle para atuagao.

2.2 Formacgao

Figura 1: Aeronaves lider e seguidora voando em
formacao, sistema de referéncia Sxgp e diversos
vetores necessarios para a descri¢ao da formagao.

A Fig. 1 mostra dois avides, o lider L e um
seguidor S, voando em formagao. Hé um sistema
de referéncia Sygp, no qual vetores unitarios de-
finem as diregoes norte IV, leste E e vertical para
baixo D (em inglés, respectivamente, north, east,
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e down). Do ponto de vista de controle, consi-
derando que os avides voam préximos um do ou-
tro, pode-se desprezar o efeito de curvatura e ro-
tagao da Terra e considerar Sygp como um re-
ferencial inercial, constante e igual para todos os
avides. Cada avido a possui uma posicao distinta
P, = [pN.a PE.a PD.a)T no sistema Sxgp, em que
a é substituido por L para o lider ou S para o
seguidor, e uma velocidade distinta em relagao a
massa de ar, V,. Assume-se que ndo ha vento, de
forma que a velocidade em relacao a massa de ar é
a mesma que em relacao ao solo. Essa velocidade é
decomposta em uma componente horizontal Vxg,q
e outra vertical Vp ,. O angulo entre os vetores
WnE,« € N é a direcdo de curso da aeronave x; € o
angulo entre Vyg.. € V, é 0 angulo de subida y,,
e ¢é positivo quando Vp , < 0.

Para facilitar a compreensao, a Fig. 1 des-
taca elementos distintos nos avioes lider e segui-
dor. No seguidor, mostra-se o vetor velocidade
Vs, decomposto em Vng,s e Vp,s. Destaca-se o
angulo de subida v, que é negativo no exemplo.
Na aeronave lider, mostra-se o curso xr,.

O vetor distancia desejada dg entre lider e o
seguidor é decomposto em 3 componentes: fgq, lg
e vg que sao, respectivamente, as distancias fron-
tal, lateral e vertical desejadas. A componente fy
possui mesma direcao e sentido oposto que a velo-
cidade horizontal do lider Vyg, 1, enquanto que vq
tem a mesma diregao e sentido oposto que o vetor
D, e l; é perpendicular a ambos, se mantendo no
plano horizontal e apontando para a esquerda do
lider. Note que fy4 e l; sdo influenciados pelo curso
do lider x,, enquanto que vg nao.

A distancia entre os avioes é dada pela dife-
renca entre sua posicoes, isto é,

APZ [ApN ApE ApD]T :PL_PS- (1)
Essa distancia estd descrita no sistema de refe-
réncia SNygp, Oou seja, com componentes nas di-
regbes norte, leste e vertical. A transformacio
para a distancia relativa ao lider d;, = [f [ v]*
é feita utilizando uma matriz de rotagao que leva
em conta o curso do lider. O erro de forma-
cio de = [fe l. ve]T, entdo, é a diferenca entre
a distancia real e a distincia desejada (Campa
et al., 2007)

1= [oaey ] [an] -1
=[f T

ve = [1][App] — va = v — vg.

(2)

Destaca-se que, ao comparar (2) com a equa-
gao equivalente em Campa et al. (2007), hd uma
diferenga na ordem de concatenacao dos erros na
matriz, e também nos sinais. Isso ocorre por-
que, aqui, definiram-se as distancias de modo que,
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quando xr, € nulo, f, [ e v se alinham respectiva-
mente com N, E e D, e, nesse caso a matriz de
rotacao é a matriz identidade.

A derivada do erro, que também é utilizada
nos algoritmos de controle de formacao, é obtida

a partir de (2)
} — WNE,s [ )] + Xz {_lf]

-1 ]

em que Ax = xz — xs- Em (3), Vag 1z e VNg,s,
a magnitude das velocidades horizontais do lider
e do seguidor, surgem da derivada da posigao. O
uso de um referencial nao-inercial girante com ve-
locidade angular x causa o efeito Coriolis, que é
proporcional a distancia entre o centro de massa
do lider e centro de massa do seguidor.

.
le

cos(Ax)
—sin(Ay

WNE,L
0

3 Sistema de controle

A Eq. (2) define o erro de formagcdo que precisa
ser anulado por um controlador. Uma forma de
efetuar o controle é dividir o problema em dois,
conforme mostra a Fig. 2. Uma malha de controle
externa verifica o erro na formagao, e calcula uma
trajetéria para o seguidor para reduzir esse erro.
Define-se a trajetéria a partir de 3 saidas: taxa de
variagao desejada no curso x4,5, erro na altitude
ve e velocidade desejada Vg, g.

dy Xd.s 5,
—<__,[ Controle da =
(1) | formagio |Cen ~Controlede 1ot piian o
—(malha ext.) Vas atltude/velomdadei>Se vidor
* (malha interna) |[ s, 9 —‘

—

Figura 2: Malhas externa e interna controlam o
seguidor baseado em informagoes de ambas as ae-
ronaves.

Malhas internas, entao, calculam comandos
para os atuadores. A grosso modo, o comando
do aileron d4 atua de modo a igualar xg ao va-
lor desejado. O comando ao leme §r compensa
aceleragoes laterais, objetivando garantir que as
curvas feitas pela aeronave sejam coordenadas. O
comando do estabilizador dg atua de modo a anu-
lar o erro de altitude v, definido em (2). Por fim,
o comando & turbina 7, ajusta a velocidade.

O projeto das malhas internas é um tema ex-
tensamente abordado na literatura. Nesse traba-
lho, sao implementadas como descritos em Elkaim
et al. (2015), e consistem em um conjunto de con-
troladores PID (proporcional-integral-derivativo).

A malha externa, que controla efetivamente a
formacao, é o tema desse trabalho. Solugoes da
literatura e contribuigoes no tépico sao apresenta-
dos nas proximas subsecoes. Em ambos os algorit-
mos propostos, o seguidor precisa conhecer o seu
préprio estado e o do lider. Entretanto, nao faz
parte do escopo desse trabalho discutir como essas
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informacoes sdo medidas, estimadas ou transmiti-
das.

3.1  Controlador baseado em persequi¢ao

Algoritmos de perseguicao efetuam o controle de
formacao lider-seguidor a partir de medidas de li-
nha de visada do lider em relacao ao seguidor.
Modelando uma trajetéria de aproximagao com
formato exponencial, Lee et al. (2015) propde um
controlador de formagao baseado em perseguigao,
que serd chamado de CFP.

A primeira saida do controlador, taxa de mu-
danga de curso desejada xg4,s, ¢ dada por (Lee
et al., 2015)

Xd,S = Kp(fele - Hze) (4)

em que K, é o ganho proporcional e os termos no
interior dos parénteses avaliam o erro, via seme-
lhanca de triangulos, entre as dire¢oes dos vetores
linha de visada e velocidade, sendo que a distan-
cia frontal f. ¢ substituida por um parametro de
sintonia k. Na definicao de I, f. e f, Lee et al.
(2015) utiliza as hipdteses simplificadoras apresen-
tadas na observacao contida na subsecao 3.3.

A velocidade desejada V; s é obtida através de
um controlador PID, cuja entrada é o erro fron-
tal f, conforme mostrado na Fig. 3. Para maior
clareza, incluiu-se também na figura o calculo do
comando ao motor 7, feito pelo controlador PID
de malha interna, e cuja entrada é a diferenca en-
tre V4 5 e a velocidade real V.

V.

S

PID

Figura 3: Controle do erro frontal (CFP).

O erro na altitude v, é obtido por (2), e seu
valor é enviado a malha interna.

3.2 Melhorias propostas no controlador baseado
em persequicao

A solucao CFP apresenta problemas quando o se-
guidor reduz sua velocidade para uma menor que
a do lider, pois o vetor velocidade relativa passa
a apontar no sentido contrario ao que o seguidor
estd voando, o que é interpretado erroneamente
como uma mudanga de de 180° no curso do segui-
dor. Para corrigir isso, propoe-se aqui uma troca
de sinal em (4) quando a velocidade relativa indi-
car afastamento entre lider e seguidor

).(d,S = Kp(fele - ’fl.e)'
sign (cos(xs)Apn + sin(xs)Apg)

(5)

onde sign é a fungao sinal.
Além disso, propoe-se aqui utilizar, na en-
trada do PID da Fig. 3 que calcula Vg g, f' =
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dcos(xs) ao invés de f. Essa escolha é motivada
pelo fato que a agao sobre comando do motor do
seguidor afeta diretamente o seu proprio vetor ve-
locidade.

O controlador CFP, com as modifica¢oes su-
geridas, serd chamado de CFP-M.

3.8 Controlador proposto

Para efetuar a inversao nao-linear, é necessario de-
rivar e manipular o sinal de erro até que as entra-
das do sistema aparecam explicitamente na equa-
¢ao. Assumindo I4 e fy constantes, i.e., formagao
fixa, deriva-se (3) para obter

1] =[] -vves [REY)

+ Vnes (XL — Xs) Eg;((ﬁi))}

A A P
1 SR @
A velocidade horizontal, dada por
We,s = Vs cos(vs), (7)
pode ser derivada, obtendo-se
Vag,s = Vs cos(ys) + Vb ss, (8)

em que Vp s = —Vssin(ys) é a velocidade de des-
cida da aeronave. Por outro lado, obtém-se do
modelo da aeronave (Campa et al., 2007)

Vs = w1 Ts + wa, 9)
oy & cos(ag) COS(ﬂs)’ (10)
ms
w, & 45595(Cp,s cos(fs) — Cy,ssin(Bs))
2T ms (11)
— gsin(ys),

em que T é a forca de empuxo da turbina da ae-
ronave, « e [3 sd0, respectivamente, seus angulos
de ataque e derrapagem, m € sua massa, S é sua
area de superficie da asa, C'p e Cy sao os coefici-
entes aerodinamicos de arrasto e forga lateral, g é
a pressao dindmica, o subscrito S indica que todos
os parametros sao da aeronave seguidora, € g € a
magnitude da aceleracao gravitacional local.

Substituindo (8) e (9) em (6), e isolando xg
e Ts a esquerda da equagao, obtém-se a lei de
controle baseada em inversao nao linear

' XL B V
[)}ZZ] - [—“2_%‘/&5 M ([ NE,L}

w1 w1 COS Ys 0
l le _fe d:| .
+ . ] , 12
|:_f _fe _le,d XlL ( )
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M=
1 sin(Ax) cos(Ax)
VNE.S X—f cos(Ax) 7? sin(Ax) |’

1

(13)

em que o subscrito d indica valor desejado. Os
valores desejados para as segundas derivadas dos
erros, f.@,d e Ze,d em (12) devem ser escolhidos de
forma a atingir erro nulo. J& xq,s € Ty s, respecti-
vamente taxa de mudanga de curso e for¢a de em-
puxo do motor do seguidor desejados, sao usadas
como entradas das malhas internas de controle.
Considerando que (12) é um modelo exato e que,
com isso, a inversao dinamica nao-linear cancela
as nao linearidades, se os valores desejados de mu-
dancga de curso e empuxo forem alcancados pelo
seguidor, a segunda derivada do erro do sistema
serd igual ao valor desejado.

O modelo do erro, entao, é um duplo integra-
dor, cuja entrada é a segunda derivada do erro.
Uma solucao simples, utilizada por Campa et al.
(2007), é calcular essa entrada através de um con-
trolador PD

fea=—Kife=Kffe, lea=—Kile—Kil., (14)

em que Kf, K;, Ky e K; sao constantes ajustaveis.
Destaca-se que podem ser utilizados controladores
mais complexos, como por exemplo o PID. En-
tretanto, decidiu-se utilizar exatamente o mesmo
controlador que em Campa et al. (2007), inclusive
com sintonia idéntica, para que o efeito das modi-
ficagbes na inversao nao linear possa ser avaliado
no desempenho do sistema.

Note que xq,5 entra diretamente na malha in-
terna, conforme mostrado na Fig. 2. Entretanto, é
necessario converter o empuxo desejado Ty g para
um comando de turbina do seguidor d7. Essa con-
versao depende de caracteristicas matematicas da
turbina. A equagao de conversdo é dada por

o = (Tas —Tp)/Kr. (15)

em que T, e Kp sao parametros da turbina des-
critos em Campa et al. (2007). Observe que a
solucao apresentada calcula o comando sem utili-
zar uma malha interna. A saida da malha externa
ve € calculada por (2).

O controlador obtido, por ser baseado em in-
versao nao-linear, e por ter um uso estendido a
mais situacoes quando comparado ao de Campa
et al. (2007), serd chamado de CFNL-E.

Observagao 1 Restringindo o voo do lider a voos
ou em linha reta ou com curvas suaves e assu-
mindo que as distancias desejadas fq e lg entre
lider e sequidor sdao pequenas, tem-se que os pro-
dutos xrle € XL fe $G0 quase nulos e

Xl = xrle +xcla = xole,

. . . . (16)
xof =xvfe+xofa=xrfe



Assim, (3) € simplificada para
le }
7fe ’

m :[ }_VNE,S[ )]HL{ (an

le

Assumindo também que o lider voa reto ou em
curvas de raio constante (X1, = 0), com mudangas
de altitude a taza constante (v, = 0) e com veloci-
dade horizontal constante (Vng,L = 0), obtém-se
a lei de controle baseada em inversao nao-linear
proposta em Campa et al. (2007), dada por

XL:l

_fe,d X
| EMlk

(18)
onde M~* ¢ dada por (13). Isso mostra que a
lei de controle (18), que chamaremos de CFNL, é
um caso particular da lei de controle (12) proposta
nesse artigo.

Destaca-se que l, e f. sdo calculados conforme
(17), e as demais varidveis sao calculadas con-
forme apresentado na subse¢ao 3.3. Destaca-se
também que, em sua dedugao, Campa et al. (2007)
inclui inicialmente ¥ em (17), mas depois as-
sume X, = 0, por ser de dificil mensuracdo. Aqui,
decidiu-se incluir o termo, calculando um wvalor
aproximado via derivada numérica.

cos(Ax)
—sin(Ay

WNE,L
0

L

_fe

Xd,S

XL
Ta,s =2

I-[%

x|

4 Resultados de simulagao

Nesta secao os algoritmo propostos, CFP-M e
CFNL-E, descritos respectivamente nas subsegoes
3.3, sao comparados aos CFNL (Campa et al.,
2007) e CFP (Lee et al., 2015). A comparagao
é feita via simulagdo, através do software MA-
TLAB/Simulink. Lider e seguidor sdo modelados
como o avido YF-22 descrito na Secao 2 e utili-
zam, em suas malhas internas, os controladores
PID descritos em Elkaim et al. (2015).

Serao estudados 2 casos. Primeiramente o li-
der faz um voo com curva acentuada. No segundo
caso, o lider possui velocidade variavel e faz uma
curva com raio varidvel. Destaca-se que o caso
mais trivial, voo em linha reta, foi omitido, pois
neste cendrio todos os controladores atingem erro
nulo em regime permanente em tempo apropriado.

4.1 Lider em curva

A Fig. 4 mostra a trajetoria feita pelo lider. O 1i-
der voa a 42 m/s, efetuando uma curva de 10°/s, e
ganhando altitude a uma taxa de 5 m/s. A Fig. 4
mostra também a posicao em que o seguidor deve
permanecer na formacao: 25 m para tras e 25 m a
esquerda do lider, e na mesma altura. O seguidor
comeca em uma posigao horizontal distinta da de-
sejada: 50 m para tras e 50 m & esquerda, de forma
que hd um erro inicial de 25 m em cada diregao
horizontal. Os simbolos circulo e quadrado, exis-
tentes nas trajetdrias, indicam respectivamente a
posicao do lider e a desejada para o seguidor, a
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O Lider
O Posigdo desejada
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Figura 4: Trajetéria circular e ascendente feita
pelo lider, e posicao desejada para seguidor.
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Figura 5: Erro obtido em cada abordagem de con-
trole nas componentes frontal, lateral e vertical,
para trajetéria circular.

cada 5 segundos. Nessa manobra, destaca-se a
curvatura acentuada do lider e a distancia entre
lider e seguidor.

Observando as componentes do erro na Fig. 5,
verifica-se que todas as solucbes obtém erro verti-
cal similar, pois todas utilizam o mesmo controla-
dor de altitude de malha interna e definem o erro
de altitude usando (2), que tem modelagem inde-
pendente do controle de formacao horizontal. Ja
nas componentes horizontais, as solugdes por CFP
e CFNL sao incapazes de atingir o valor desejado
em ambas as componentes, sendo que o erro la-
teral do CFP se estabiliza em cerca de -600 m,
sendo que esta informagao nao é mostrada no gra-
fico para nao afetar negativamente a visualizacao
dos resultados dos outros controladores. A solugao
proposta CFP-M atinge erro frontal quase nulo e
erro lateral com amplitude méaxima de cerca de
25 m. Jé4 o controlador proposto CFNL-E atinge
erro nulo em ambas as componentes.

4.2 Lider em curva de raio e velocidade varidveis

A Fig. 6 mostra a trajetéria feita pelo lider. O
lider voa com velocidade varidvel, que é a soma
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Figura 6: Trajetoria de raio varidvel e ascendente
feita pelo lider, e posicao desejada para seguidor.
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Figura 7: Erro obtido pelas abordagens CFNL e
CFNL-E, nas componentes frontal, lateral e verti-
cal, para trajetéria de raio variavel.

de um seno de amplitude 5 m/s e frequéncia 0,04
Hz, com o valor constante 42 m/s e sobe a uma
velocidade de 5 m/s.

Além disso, o lider efetua uma curva cuja in-
tensidade inicial é de 2,5° /s, mas que aumenta, de
forma constante, sua intensidade, obtendo 10°/s
aos 50 segundos, no final da simulagdo. A Fig.
6 mostra também a posicao em que o seguidor
deve permanecer na formacao que, relativamente
ao lider, é a mesma da simulacao anterior. Essa
manobra avalia o efeito de uma curva de raio va-
ridvel e também o efeito de velocidade varidvel do
lider.

A Fig. 7 mostra os erros das abordagens
CFNL e CFNL-E. As abordagens CFP e CFP-M,
que nao foram projetadas para um cenario como
esse, divergiram e foram omitidas do grafico para
maior clareza. Observando as componentes do
erro, verifica-se, novamente, que o algoritmo pro-
posto CFNL-E atinge erro nulo nas componentes
horizontais de erro e o original nao. Na compo-
nente vertical, ambos apresentam uma pequena
oscilagao no erro, causada pelo efeito que a varia-
cao de velocidade causa na altitude da aeronave.
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5 Conclusoes

Propuseram-se dois controladores, CFP-M e
CFNL-E. Ambos apresentaram desempenho em
regime permanente melhor que os controlado-
res similares presentes na literatura, respectiva-
mente CFP (Lee et al., 2015) e CFNL (Campa
et al., 2007; Wilburn et al., 2014). O CFP-M tem
implementagao mais simples e exige menos troca
de dados entre aeronaves do que o CFNL-E. Entre-
tanto, o CFNL-E apresenta o melhor desempenho
entre todos os controladores avaliados, especial-
mente quando o lider efetua manobras com raio de
curvatura e/ou velocidade varidveis. Como traba-
lho futuro, pode-se especificar sensores e projetar
filtros para que sejam obtidas todas as informa-
¢oOes necessarias ao controlador.
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