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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 propõe dois controladores para o caso de aviões não tripulados voando em formação
do tipo ĺıder-seguidor, um deles baseado em algoritmos de perseguição e o outro baseado em inversão não
linear. Diferentemente de outros controladores baseados em inversão não linear apresentados na literatura, o
controlador proposto permite que a formação seja mantida mesmo que o avião ĺıder percorra trajetórias com
raio de curvatura e velocidade variáveis. Para isso, na dedução das equações do controlador, várias hipóteses
simplificadoras comumente usadas na literatura são eliminadas. Já o controlador baseado em perseguição possui
equacionamento mais simples que o controlador baseado em inversão não linear, e exige menos troca de dados
entre as aeronaves. Resultados de simulação mostram que ambos os controladores apresentam melhor desempenho
que versões similares presentes na literatura. Além disso, com o controlador por inversão não-linear proposto,
a formação é mantida com erro pequeno ou nulo em condições menos restritivas que controladores presentes na
literatura.

Palavras-chave— Sistemas multi-robôs, véıculo aéreo não tripulados, voo em formação, controle de formação

1 Introdução

Véıculos aéreos não tripulados (VANTs) estão
sendo cada vez mais utilizados para diversas tare-
fas, tais como, monitoramento, transporte de car-
gas, pulverização de aditivos na agricultura, usos
militares, dentre outros. Quando VANTs voam
em conjunto, com posições relativas bem defini-
das, tem-se o voo em formação. O voo em forma-
ção permite, por exemplo, reduzir o consumo de
combust́ıvel da frota devido à redução no arrasto
(Vachon et al., 2002) ou criar uma rede de sen-
sores capaz de coletar dados com maior resolução
(Ren and Beard, 2004).

Existem diversas categorias de formação,
como ĺıder-seguidor, ĺıder/estrutura virtual e com-
portamental (Ren and Beard, 2004). Na forma-
ção do tipo ĺıder-seguidor, utilizada nesse traba-
lho, um avião ĺıder voa livremente, enquanto um
ou mais seguidores mantêm posições pré-definidas
relativas ao ĺıder. Como os aviões possuem velo-
cidade não nula, a formação também implica nos
aviões seguidores mantendo orientação similar à
do ĺıder para que possam manter a distância rela-
tiva fixa. As formações podem ser fixas, como em
Campa et al. (2007) e Lee et al. (2015), ou variá-
veis, como em Ren and Beard (2004). Em forma-

ções variáveis, a posição relativa desejada entre os
aviões varia ao longo do tempo. Por simplicidade,
esse artigo aborda somente o caso de formação
fixa.

Campa et al. (2007) e Lee et al. (2015) im-
plementam uma formação ĺıder-seguidor fixa. A
posição de cada seguidor é descrita por suas 3
componentes: distâncias desejadas frontal, late-
ral e vertical. A definição das distâncias é dada
em função da direção de voo do ĺıder e o con-
trole da componente vertical da formação é desa-
coplado da componente horizontal. O controle da
componente horizontal em Campa et al. (2007) é
feito através de uma inversão não-linear dinâmica,
técnica que calcula os sinais de entrada necessá-
rios para que as não linearidades do sistema sejam
canceladas e ele se comporte como se fosse um sis-
tema linear de referência. Já em Lee et al. (2015),
o controle é feito baseado em algoritmos de perse-
guição.

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 hipóteses simplificadoras. De-
vido a isso, há várias situações em que a inversão
não-linear não funciona de modo satisfatório em
Campa et al. (2007): 1) quando o ĺıder faz curvas
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muito acentuadas, 2) quando a distância entre o
ĺıder e o seguidor é elevada, e 3) quando o ĺıder
apresenta velocidade variável.

Nesse trabalho, são propostas alterações na
inversão não linear apresentada em Campa et al.
(2007), de forma a considerar formações me-
nos restritivas. Essas alterações são avaliadas
e comparadas através de simulações numéricas.
Verifica-se que as equações propostas são capa-
zes de melhorar o desempenho do controlador em
todos os casos previstos. Também são propostas
mudanças no controlador baseado em perseguição
apresentado em Lee et al. (2015), com o objetivo
de aumentar sua estabilidade e desempenho.

Este artigo está organizado da seguinte ma-
neira. Na Seção 2, são descritos os modelos ma-
temáticos do avião e da formação ĺıder-seguidor.
Na Seção 3, são propostos dois controladores, um
baseado em perseguição e outro em inversão não
linear. A Seção 4 compara, via simulação numé-
rica, os controladores propostos com os controla-
dores apresentados em Campa et al. (2007) e Lee
et al. (2015). Por fim, a Seção 5 encerra o artigo
apresentando as conclusões e trabalhos futuros re-
lacionados a esta proposta.

2 Modelagem matemática

2.1 Avião

Neste trabalho, utiliza-se na simulação o modelo
matemático do avião não 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 não-linear, e os diversos parâmetros ne-
cessários ao modelo, podem ser encontrados em
Campa et al. (2007). Além da mini-turbina, o ae-
romodelo conta com ailerons, leme e estabilizador
como superf́ıcies de controle para atuação.

2.2 Formação

Figura 1: Aeronaves ĺıder e seguidora voando em
formação, sistema de referência SNED e diversos
vetores necessários para a descrição da formação.

A Fig. 1 mostra dois aviões, o ĺıder L e um
seguidor S, voando em formação. Há um sistema
de referência SNED, no qual vetores unitários de-
finem as direções norte N , leste E e vertical para
baixo D (em inglês, respectivamente, north, east,

e down). Do ponto de vista de controle, consi-
derando que os aviões voam próximos um do ou-
tro, pode-se desprezar o efeito de curvatura e ro-
tação da Terra e considerar SNED como um re-
ferencial inercial, constante e igual para todos os
aviões. Cada avião a possui uma posição distinta
P a = [pN,a pE,a pD,a]T no sistema SNED, em que
a é substitúıdo por L para o ĺıder ou S para o
seguidor, e uma velocidade distinta em relação à
massa de ar, V a. Assume-se que não há vento, de
forma que a velocidade em relação à massa de ar é
a mesma que em relação ao solo. Essa velocidade é
decomposta em uma componente horizontal VNE,a

e outra vertical VD,a. O ângulo entre os vetores
VNE,a e N é a direção de curso da aeronave χx e o
ângulo entre VNE,a e V a é o ângulo de subida γa,
e é positivo quando VD,a < 0.

Para facilitar a compreensão, a Fig. 1 des-
taca elementos distintos nos aviões ĺıder e segui-
dor. No seguidor, mostra-se o vetor velocidade
V S , decomposto em VNE,S e VD,S . Destaca-se o
ângulo de subida γ, que é negativo no exemplo.
Na aeronave ĺıder, mostra-se o curso χL.

O vetor distância desejada dd entre ĺıder e o
seguidor é decomposto em 3 componentes: fd, ld
e vd que são, respectivamente, as distâncias fron-
tal, lateral e vertical desejadas. A componente fd
possui mesma direção e sentido oposto que a velo-
cidade horizontal do ĺıder VNE,L, enquanto que vd
tem a mesma direção e sentido oposto que o vetor
D, e ld é perpendicular a ambos, se mantendo no
plano horizontal e apontando para a esquerda do
ĺıder. Note que fd e ld são influenciados pelo curso
do ĺıder χL, enquanto que vd não.

A distância entre os aviões é dada pela dife-
rença entre sua posições, isto é,

∆P = [∆pN ∆pE ∆pD]T = PL − P S . (1)

Essa distância está descrita no sistema de refe-
rência SNED, ou seja, com componentes nas di-
reções norte, leste e vertical. A transformação
para a distância relativa ao ĺıder dL = [f l v]T

é feita utilizando uma matriz de rotação que leva
em conta o curso do ĺıder. O erro de forma-
ção de = [fe le ve]

T, então, é a diferença entre
a distância real e a distância desejada (Campa
et al., 2007)[

fe
le

]
=

[
cos(χL) sin(χL)
− sin(χL) cos(χL)

] [
∆pN
∆pE

]
︸ ︷︷ ︸

=[f l]T

−
[
fd
ld

]
,

ve = [1][∆pD] − vd = v − vd.

(2)

Destaca-se que, ao comparar (2) com a equa-
ção equivalente em Campa et al. (2007), há uma
diferença na ordem de concatenação dos erros na
matriz, e também nos sinais. Isso ocorre por-
que, aqui, definiram-se as distâncias de modo que,
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quando χL é nulo, f , l e v se alinham respectiva-
mente com N , E e D, e, nesse caso a matriz de
rotação é a matriz identidade.

A derivada do erro, que também é utilizada
nos algoritmos de controle de formação, é obtida
a partir de (2)[
ḟe
l̇e

]
=

[
VNE,L

0

]
− VNE,S

[
cos(∆χ)
− sin(∆χ)

]
+ χ̇L

[
l

−f

]
(3)

em que ∆χ = χL − χS . Em (3), VNE,L e VNE,S ,
a magnitude das velocidades horizontais do ĺıder
e do seguidor, surgem da derivada da posição. O
uso de um referencial não-inercial girante com ve-
locidade angular χ̇L causa o efeito Coriolis, que é
proporcional à distância entre o centro de massa
do ĺıder e centro de massa do seguidor.

3 Sistema de controle

A Eq. (2) define o erro de formação 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 formação, e calcula uma
trajetória para o seguidor para reduzir esse erro.
Define-se a trajetória a partir de 3 sáıdas: taxa de
variação desejada no curso χ̇d,S , erro na altitude
ve e velocidade desejada Vd,S .

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

Malhas internas, então, calculam comandos
para os atuadores. A grosso modo, o comando
do aileron δA atua de modo a igualar χ̇S ao va-
lor desejado. O comando ao leme δR compensa
acelerações laterais, objetivando garantir que as
curvas feitas pela aeronave sejam coordenadas. O
comando do estabilizador δE atua de modo a anu-
lar o erro de altitude ve definido em (2). Por fim,
o comando à turbina δT , ajusta a velocidade.

O projeto das malhas internas é um tema ex-
tensamente abordado na literatura. Nesse traba-
lho, são 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
formação, é o tema desse trabalho. Soluções da
literatura e contribuições no tópico são apresenta-
dos nas próximas subseções. Em ambos os algorit-
mos propostos, o seguidor precisa conhecer o seu
próprio estado e o do ĺıder. Entretanto, não faz
parte do escopo desse trabalho discutir como essas

informações são medidas, estimadas ou transmiti-
das.

3.1 Controlador baseado em perseguição

Algoritmos de perseguição efetuam o controle de
formação ĺıder-seguidor a partir de medidas de li-
nha de visada do ĺıder em relação ao seguidor.
Modelando uma trajetória de aproximação com
formato exponencial, Lee et al. (2015) propõe um
controlador de formação baseado em perseguição,
que será chamado de CFP.

A primeira sáıda do controlador, taxa de mu-
dança de curso desejada χ̇d,S , é dada por (Lee
et al., 2015)

χ̇d,S = Kp(ḟele − κl̇e) (4)

em que Kp é o ganho proporcional e os termos no
interior dos parênteses avaliam o erro, via seme-
lhança de triângulos, entre as direções dos vetores
linha de visada e velocidade, sendo que a distan-
cia frontal fe é substitúıda por um parâmetro de
sintonia κ. Na definição de le, fe e ḟe, Lee et al.
(2015) utiliza as hipóteses simplificadoras apresen-
tadas na observação contida na subseção 3.3.

A velocidade desejada Vd,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 cálculo do
comando ao motor δT , feito pelo controlador PID
de malha interna, e cuja entrada é a diferença en-
tre Vd,S e a velocidade real VS .

Figura 3: Controle do erro frontal (CFP).

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

3.2 Melhorias propostas no controlador baseado
em perseguição

A solução CFP apresenta problemas quando o se-
guidor reduz sua velocidade para uma menor que
a do ĺıder, pois o vetor velocidade relativa passa
a apontar no sentido contrário ao que o seguidor
está voando, o que é interpretado erroneamente
como uma mudança de de 180◦ no curso do segui-
dor. Para corrigir isso, propõe-se aqui uma troca
de sinal em (4) quando a velocidade relativa indi-
car afastamento entre ĺıder e seguidor

χ̇d,S = Kp(ḟele − κl̇e)·
sign (cos(χS)∆ṗN + sin(χS)∆ṗE) , (5)

onde sign é a função sinal.
Além disso, propõe-se aqui utilizar, na en-

trada do PID da Fig. 3 que calcula Vd,S , f ′ =
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d cos(χS) ao invés de f . Essa escolha é motivada
pelo fato que a ação sobre comando do motor do
seguidor afeta diretamente o seu próprio vetor ve-
locidade.

O controlador CFP, com as modificações su-
geridas, será chamado de CFP-M.

3.3 Controlador proposto

Para efetuar a inversão não-linear, é necessário de-
rivar e manipular o sinal de erro até que as entra-
das do sistema apareçam explicitamente na equa-
ção. Assumindo ld e fd constantes, i.e., formação
fixa, deriva-se (3) para obter[

f̈e
l̈e

]
=

[
V̇NE,L

0

]
− V̇NE,S

[
cos(∆χ)
− sin(∆χ)

]
+ VNE,S (χ̇L − χ̇S)

[
sin(∆χ)
cos(∆χ)

]
+

[
l l̇e

−f −ḟe

] [
χ̈L
χ̇L

]
. (6)

A velocidade horizontal, dada por

VNE,S = VS cos(γS), (7)

pode ser derivada, obtendo-se

V̇NE,S = V̇S cos(γS) + VD,S γ̇S , (8)

em que VD,S = −VS sin(γS) é a velocidade de des-
cida da aeronave. Por outro lado, obtém-se do
modelo da aeronave (Campa et al., 2007)

V̇S = ω1TS + ω2, (9)

ω1 ,
cos(αS) cos(βS)

mS
, (10)

ω2 ,− q̄SSS(CD,S cos(βS) − CY,S sin(βS))

mS

− g sin(γS),

(11)

em que T é a força de empuxo da turbina da ae-
ronave, α e β são, respectivamente, seus ângulos
de ataque e derrapagem, m é sua massa, S é sua
área de superf́ıcie da asa, CD e CY são os coefici-
entes aerodinâmicos de arrasto e força lateral, q̄ é
a pressão dinâmica, o subscrito S indica que todos
os parâmetros são da aeronave seguidora, e g é a
magnitude da aceleração gravitacional local.

Substituindo (8) e (9) em (6), e isolando χ̇S
e TS à esquerda da equação, obtém-se a lei de
controle baseada em inversão não linear[

χ̇d,S
Td,S

]
=

[
χ̇L

−ω2

ω1
− γ̇SVD,S

ω1 cos γS

]
+ M−1

([
V̇NE,L

0

]

+

[
l l̇e −f̈e,d

−f −ḟe −l̈e,d

]χ̈Lχ̇L
1

 , (12)

M−1 =

1

VNE,S

[
sin(∆χ) cos(∆χ)

VS

ω1
cos(∆χ) −VS

ω1
sin(∆χ)

]
, (13)

em que o subscrito d indica valor desejado. Os
valores desejados para as segundas derivadas dos
erros, f̈e,d e l̈e,d em (12) devem ser escolhidos de
forma a atingir erro nulo. Já χ̇d,S e Td,S , respecti-
vamente taxa de mudança de curso e força de em-
puxo do motor do seguidor desejados, são usadas
como entradas das malhas internas de controle.
Considerando que (12) é um modelo exato e que,
com isso, a inversão dinâmica não-linear cancela
as não linearidades, se os valores desejados de mu-
dança de curso e empuxo forem alcançados pelo
seguidor, a segunda derivada do erro do sistema
será igual ao valor desejado.

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

f̈e,d = −Kḟ ḟe−Kffe, l̈e,d = −Kl̇ l̇e−Klle, (14)

em que Kḟ , Kl̇, Kf e Kl são constantes ajustáveis.
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 idêntica, para que o efeito das modi-
ficações na inversão não linear possa ser avaliado
no desempenho do sistema.

Note que χ̇d,S entra diretamente na malha in-
terna, conforme mostrado na Fig. 2. Entretanto, é
necessário converter o empuxo desejado Td,S para
um comando de turbina do seguidor δT . Essa con-
versão depende de caracteŕısticas matemáticas da
turbina. A equação de conversão é dada por

δT = (Td,S − Tb)/KT . (15)

em que Tb e KT são parâmetros da turbina des-
critos em Campa et al. (2007). Observe que a
solução apresentada calcula o comando sem utili-
zar uma malha interna. A sáıda da malha externa
ve é calculada por (2).

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

Observação 1 Restringindo o voo do ĺıder a voos
ou em linha reta ou com curvas suaves e assu-
mindo que as distâncias desejadas fd e ld entre
ĺıder e seguidor são pequenas, tem-se que os pro-
dutos χLle e χLfe são quase nulos e

χ̇Ll = χ̇Lle + χ̇Lld ≈ χ̇Lle,

χ̇Lf = χ̇Lfe + χ̇Lfd ≈ χ̇Lfe.
(16)
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Assim, (3) é simplificada para[
ḟe
l̇e

]
=

[
VNE,L

0

]
−VNE,S

[
cos(∆χ)
− sin(∆χ)

]
+χ̇L

[
le
−fe

]
.

(17)
Assumindo também que o ĺıder voa reto ou em

curvas de raio constante (χ̈L = 0), com mudanças
de altitude a taxa constante (γ̇L = 0) e com veloci-
dade horizontal constante (V̇NE,L = 0), obtém-se
a lei de controle baseada em inversão não-linear
proposta em Campa et al. (2007), dada por[

χ̇d,S
Td,S

]
=

[
χ̇L
−ω2

ω1

]
+ M−1

[
l̇e −f̈e,d
−ḟe −l̈e,d

] [
χ̇L
1

]
,

(18)
onde M−1 é 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 l̇e e ḟe são calculados conforme
(17), e as demais variáveis são calculadas con-
forme apresentado na subseção 3.3. Destaca-se
também que, em sua dedução, Campa et al. (2007)
inclui inicialmente χ̈L em (17), mas depois as-
sume χ̈L = 0, por ser de dif́ıcil mensuração. Aqui,
decidiu-se incluir o termo, calculando um valor
aproximado via derivada numérica.

4 Resultados de simulação

Nesta seção os algoritmo propostos, CFP-M e
CFNL-E, descritos respectivamente nas subseções
3.3, são comparados aos CFNL (Campa et al.,
2007) e CFP (Lee et al., 2015). A comparação
é feita via simulação, através do software MA-
TLAB/Simulink. Ĺıder e seguidor são modelados
como o avião YF-22 descrito na Seção 2 e utili-
zam, em suas malhas internas, os controladores
PID descritos em Elkaim et al. (2015).

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

4.1 Ĺıder em curva

A Fig. 4 mostra a trajetória feita pelo ĺıder. O ĺı-
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 posição em que o seguidor deve
permanecer na formação: 25 m para trás e 25 m à
esquerda do ĺıder, e na mesma altura. O seguidor
começa em uma posição horizontal distinta da de-
sejada: 50 m para trás e 50 m à esquerda, de forma
que há um erro inicial de 25 m em cada direção
horizontal. Os śımbolos ćırculo e quadrado, exis-
tentes nas trajetórias, indicam respectivamente a
posição do ĺıder e a desejada para o seguidor, a
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Figura 5: Erro obtido em cada abordagem de con-
trole nas componentes frontal, lateral e vertical,
para trajetória circular.

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

Observando as componentes do erro na Fig. 5,
verifica-se que todas as soluções 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 formação horizontal. Já
nas componentes horizontais, as soluções por CFP
e CFNL são 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 informação não é mostrada no grá-
fico para não afetar negativamente a visualização
dos resultados dos outros controladores. A solução
proposta CFP-M atinge erro frontal quase nulo e
erro lateral com amplitude máxima de cerca de
25 m. Já o controlador proposto CFNL-E atinge
erro nulo em ambas as componentes.

4.2 Ĺıder em curva de raio e velocidade variáveis

A Fig. 6 mostra a trajetória feita pelo ĺıder. O
ĺıder voa com velocidade variável, que é a soma
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Figura 6: Trajetória de raio variável e ascendente
feita pelo ĺıder, e posição 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 trajetória de raio variável.

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

Além disso, o ĺıder 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 simulação. A Fig.
6 mostra também a posição em que o seguidor
deve permanecer na formação que, relativamente
ao ĺıder, é a mesma da simulação anterior. Essa
manobra avalia o efeito de uma curva de raio va-
riável e também o efeito de velocidade variável do
ĺıder.

A Fig. 7 mostra os erros das abordagens
CFNL e CFNL-E. As abordagens CFP e CFP-M,
que não foram projetadas para um cenário como
esse, divergiram e foram omitidas do gráfico 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 não. Na compo-
nente vertical, ambos apresentam uma pequena
oscilação no erro, causada pelo efeito que a varia-
ção de velocidade causa na altitude da aeronave.

5 Conclusões

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
implementação 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 ĺıder efetua manobras com raio de
curvatura e/ou velocidade variáveis. Como traba-
lho futuro, pode-se especificar sensores e projetar
filtros para que sejam obtidas todas as informa-
ções necessárias ao controlador.
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