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RESUMO

Sistemas superatuados geralmente requerem métodos de alocacao de controle nao-
lineares para mapear as Ag¢oes de Controle Virtuais (ACVs) em Agoes de Controle
Reais (ACRs). Esse processo exige esfor¢os computacionais que, as vezes, sao limitados
em plataformas robdticas embarcadas. E neste contexto que este trabalho apresenta
o projeto de um Veiculo Aéreo Nao-Tripulado (VANT) do tipo Quadrotor Tilt-Rotor
(QTR) superatuado, utilizando de um novo conceito de alocagao de controle com ACRs
desacopladas, onde o sistema nao-linear inicial é dividido em subsistemas lineares
parcialmente dependentes. Para esse propésito, as ACRs sao divididas em conjuntos
menores, usados sequencialmente para linearizar e resolver o sistema. Para melhorar a
reducao da matriz de eficdcia de controle nao-linear inicial, é possivel selecionar para
cada subconjunto um arranjo diferente de ACVs. Contudo, a escolha deste arranjo
pode gerar auséncia, parcial ou completa superposicao das ACVs nos subsistemas. A
validacao da técnica foi realizada através de exemplos matematicos tutoriais, testes de
simulacao e experimentais do QTR em uma bancada giroscépica e em campo aberto.
Por fim, a técnica de alocacao de controle se mostrou confidvel, robusta, eficiente e

aplicavel no QTR quando se tem superposicao completa das ACVs entre os subsistemas.

Palavras-chave: Quadrotor Tilt-Rotor, Alocacao de Controle Nao-Linear, Bancada

Giroscopica de Testes, Matriz de Eficacia de Controle.



ABSTRACT

Over-actuated systems usually require nonlinear control allocation methods to map
Virtual Control Actions (VCAs) into Real Control Actions (RCAs). This process
requires computational efforts sometimes not available on embedded robotic platforms.
It is in this context that this work presents the design of an Quadrotor Tilt-Rotor
(QTR) through a new concept of control allocation with uncoupled RCAs, where the
initial nonlinear system is divided into partially dependent linear subsystems with
fast and robust convergence. For this purpose, the RCAs are divided into smaller
sets, used sequentially to linearize and solve the system. The reduction of the initial
nonlinear control effectiveness matrix is improved by selecting each subset in a different
arrangement of VCAs. However, the choice of this arrangement may lead to absence,
partial or full superposition of VCAs in the subsystems. The technique was validated
through mathematical tutorial cases, QTR simulation tests and open field flight and
gyroscopic test bench experimental tests. Finally, the control allocation technique
proved to be reliable, robust, efficient and applicable in the QTR when there is full

superposition of VCAs between the subsystems.

Keywords: Over-Actuated Tilt-Rotors, Nonlinear Control Allocation, Gyroscopic Test

Bench, Control Effectiveness Matrix.
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1 INTRODUCAO

Por definigao, a sigla VANT significa Veiculo Aéreo Nao Tripulado, originada do
inglées Unmanned Aerial Vehicle (UAV), que de fato vem apresentando crescimento
considerado nos ultimos anos, alavancado pelos desenvolvimentos tecnolégicos, princi-

palmente nas dreas da eletronica e automacao militar (Santos et al. 2015).

Isto faz com que emerja um grande mercado a partir de aplicagoes e servigos
potenciais que podem ser oferecidos por VANTSs. Quando considerado em aplicagoes
civis, ha um grande escopo de cendrios possiveis para sua utilizacao, como pesquisa
ambiental remota, monitoracao e certificacao de poluicao, gerenciamento de queimadas,
seguranca, monitoracao de fronteira, oceanografia, agricultura e aplicacoes de pescas

(Santos 2014).

Cada aplicacao pode demandar uma topologia de VANT especifica, denominadas
como Asas Fixas (avioes, por exemplo), Asas Rotativas (helicopteros e multicépteros,

por exemplo) e os de categorias Hibridas (baldes e dirigiveis, por exemplo).

A literatura recente mostra varios projetos tradicionais de VANTSs com boa esta-
bilidade e condi¢oes de voo confidveis, como multicopteros (Santos et al. 2016,
Alvarenga et al. 2015, Samano et al. 2013, Pounds e Mahony 2009),  asas fi-
xas (Grymin e Farhood 2016, Espinoza et al. 2014, Jesus et al. 2013) e hibri-
dos (Lanteigne et al. 2017, Jelenciak et al. 2015, Battipede, Gili e Vazzola 2013,
Alcécer 2008).

Na nomenclatura corrente, trés angulos sao usados para definir os movimentos
angulares de um VANT: rolagem, arfagem e guinada'. Para ilustrar, mostra-se as

Figuras 1(a), 1(b) e 1(c).

L As respectivas formulacdes matematicas serdo apresentadas no Capitulo 2.
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Figura 1: Figura ilustrativa dos angulos de atitude angular de um VANT.

(a) Representagao de angulos de rolagem (¢). (b) Representacao de dngulos de arfagem (6).

(¢) Representagao de angulos de guinada (1).
A

Fonte: Autor.

A Figura 1(a) representa manobras através do angulo de rolagem, o que por
consequéncia faz com que o veiculo se desloque no espaco inercial tridimensional para
sua direita ou esquerda. Movimentos de arfagem (Figura 1(b)) deslocam o VANT para
frente ou tras. Por fim, o angulo de guinada muda o posicionamento da frente da
aeronave (do termo em inglés heading), sem necessariamente se deslocar no espago
inercial tridimensional. Estes trés angulos se originam dos termos em inglés roll, pitch e

yaw, respectivamente.

Como consequéncia, a combinagao de um ou mais angulos faz com que o veiculo
mude seu posicionamento inercial, conseguindo se locomover de um ponto a outro a

uma altura especifica.

Entretanto, esta movimentacao pode encontrar algumas limitacoes no seu desempe-
nho, pois grande parte dos VANTSs sao sistemas mecanicos subatuados, ou seja, possuem

menos atuadores do que Degrees of Freedom, Graus de Liberdade (DoF). Este é, por
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exemplo, o caso de helicépteros e quadrotores tradicionais, para os quais apenas as
posigoes angulares da aeronave (rolagem, arfagem e guinada) e altitude podem ser
controladas de forma independente, enquanto que o comportamento no referencial

inercial do veiculo é determinado pela consequente atuagao nestes 4 DoF's.

[sto tras a tona uma grande variedade de técnicas de controle para lidar com a
limitacao destes VANTSs subatuados em executar um voo mais efetivo e robusto, como
pode ser visto nos trabalhos de Hua, Hamel e Samson (2013), Mahony, Kumar e Corke
(2012) e Hua et al. (2009).

Surgem assim os Quadrotors Tilt-Rotors, Quadrotores com Rotores Inclinaveis
QTRs, onde alguns projetos foram propostos com diferentes procedimentos de inclinagao
dos rotores, como por exemplo, mecanismos de inclinacao das asas fixas de VANTSs
(Oner et al. 2009, Oner et al. 2008) e VANTSs com diregbes de propulsao nao paralelas,

mesmo sendo fixas (Jiang e Voyles 2013).

Estes (Tilt-rotors) podem operar através de diferentes modos de voo, como voo
pairado, o voo para a frente (com velocidade de cruzeiro) e a respectiva transigao entre
os mesmos, apenas inclinando os motores do modo “helicéptero” para o modo “asa fixa”

(Jung, You e Kwon 2014).

Para exemplificar, no trabalho de Forte et al. (2012) é mostrado a combinagao de
varios modulos de veiculos de propulsao subatuados e direcionados para alcancar a
atuacao completa dos DoFs. Seu objetivo principal se baseou na alocacao ideal das

varidveis de controle disponiveis (redundantes).

Hua et al. (2013) consideram a possibilidade de um veiculo Tilt-rotors direcionar a
propulsao principal em 2 DoF's completamente controlada. Uma estratégia de controle
de rastreamento de trajetoria foi entao proposta, onde uma faixa limitada dos angulos

de inclinacao dos propulsores foi adotada.

Outro exemplo de veiculo foi apresentado em Long e Cappelleri (2013), composto
por duas hélices coaxiais centrais cercadas por trés propulsores que se inclinam. O
protétipo é capaz de voar em dois modos de voo: uma configuracao fixa na qual se
comporta basicamente como um VANT subatuado tradicional; e uma configuracao de
angulos dos propulsores variaveis que garantem um grau de atuacgao satisfatorio de

acordo com os autores.

Outros trabalhos também se destacam considerando a  topologia

Tilt-rotors, projetados  usando asas fixas  (Benkhoud e Bouallegue 2017,
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Yuksek et al. 2016, Ozdemir et al. 2014, Yoo et al. 2014, Flores et al. 2012) ou
rotativas (Senkul e Altug 2016, Song et al. 2015, Segui-Gasco et al. 2014).  Uma
grande vantagem destas topologias ¢ a possibilidade de decolagem e aterrizagem na

vertical, dispensando pistas de pouso, o que dé versatilidade em sua utilizagao.

Comparando basicamente estas 2 configuracoes de Tilt-rotors, os com asas-fixas
geralmente possuem maior area de alcance do que os sem asas-fixas, pois as asas
geram sustentagao durante o voo, permitindo atenuar as rotagoes dos propulsores de

sustentacao, o que leva a economia de baterias e aumento de sua autonomia.

Em contrapartida, hd maior dificuldade de se obter Tult-rotors de asas-fixas com
caracteristicas de controle resistentes a distiurbios atmosféricos, quando comparados
aos Tilt-rotors com asas rotativas. Esta dificuldade pode levar a inviabilidade de sua
aplicagao, como por exemplo, em inspecoes minuciosas de linhas de transmissao com

voos pairados préximos dos cabos energizados.

Matematicamente esta complexidade é explicada pela presenca das superficies
aerodinamicas aumentarem a nao linearidade do sistema, trazendo consigo forcas e
torques de arrasto a medida que disturbios atmosféricos surgem. Acrescentando, elas
também levam a diminuicao da manobrabilidade e robustez em voos pairados mediante
manobras bruscas, podendo limitar a percepcao de detalhes no ato do monitoramento e

a até mesmo gerar instabilidade.

Baseando-se na topologia de asas rotativas, uma breve pesquisa mostra a existéncia
de algumas patentes e trabalhos sobre QTRs. Destaca-se que nenhum veiculo supera-
tuado tem os sinais dos atuadores obtidos de forma totalmente desacoplados, ou seja,
cada um dos atuadores pode desempenhar amplitudes distintas sem qualquer restricao.
Além disto, todos os outros necessitam de grande carga computacional para obtencao
destes sinais dos atuadores em tempo real. Dessa maneira, sao mostrados 2 VANTSs do

tipo quadrotor que mais se destacam.

e No trabalho apresentado por Segui-Gasco et al. (2014) foi desenvolvido um QTR
com peso total de 3,057K g (peso quase 3 vezes maior do que o aqui desenvolvido),
onde todos os motores de propulsao sao movimentados sempre na direcao longitu-
dinal de cada braco da aeronave. Isto aumenta a atuagao em 1 DoF comparado
com o veiculo aqui desenvolvido, porém diminui a velocidade de cruzeiro do
veiculo. Foram mostrados varios detalhes de seu desenvolvimento, incluindo testes

simulacionais e experimentais. Uma foto ilustrativa é mostrada na Figura 2.



25

Figura 2: QTR projetado pelos autores Segui-Gasco et al.

Fonte: Segui-Gasco et al. (2014).

e Em Ryll, Biilthoff e Giordano (2015) e Ryll, Biilthoff e Giordano (2013) foi
desenvolvido uma aeronave superatuada de 1,32K ¢ com uso de uma placa auxiliar
de processamento com sistema operacional Linux, encarregada de operar o sistema

de controle em 500 Hz. Apresenta-se na Figura 3 o QTR projetado.

Figura 3: QTR projetado pelos autores Ryll, Biilthoff e Giordano.

Fonte: Ryll, Biilthoff e Giordano (2015) e Ryll, Biilthoff e Giordano (2013).

1.1 OBJETIVOS
Os objetivos gerais deste trabalho sao:

e Construir um VANT tilt-rotor superatuado, configuracao do tipo quadrotor com
topologia H onde seus atuadores podem obter amplitudes totalmente independen-
tes, através de uma técnica de alocacao de controle inovadora, nomeado por Fast

Control Allocation, Alocacao de Controle Rapida (FCA);



26

e Desenvolver um ambiente seguro de testes e validacao do QTR projetado, sendo
possivel analisar a estabilidade angular do veiculo antes mesmo de executar testes
experimentais de campo aberto. Este ambiente permitira avaliar a estabilidade

angular da aeronave em 3 DoF's (rolagem, arfagem e guinada).

Ao final do trabalho, esta aeronave serd capaz de se deslocar de forma mais robusta
no espaco devido a inclinagao dos propulsores, criando maior torque de guinada e maior

velocidade de cruzeiro, comparados a quadrotores subatuados e tradicionais.

O desenvolvimento da FCA demanda os seguintes requisitos especificos:

e Desenvolver uma técnica de alocagao de controle para ser executado em ambiente

microprocessado a 400H z;
e Assegurar que a execucao da FCA nao seja distirbios entre os DoF's;

e Desacoplar as dinamicas proporcionadas pelas rotagoes dos motores de propulsao
das inclinagoes dos servomotores. Isto se refere ao fato das rotagoes diferenciais
dos motores controlarem diretamente as dinamicas de rolagem, arfagem e altitude.
Por consequéncia, guinada e velocidade linear V, se darao através das inclinagoes

dos servomotores.

1.2 REVISAO DA LITERATURA

A grande maioria de sistemas robdticos nao necessitam de um método complexo
de alocacao de controle, tanto para os tipos superatuados e subatuados. Existem
ainda casos em que os sistemas superatuados podem ser simplificados como sistemas
subatuados (Saied et al. 2017, Johansen e Fossen 2013). No entanto, dependendo das
caracteristicas fisicas da aeronave e de requisitos de projeto, tem-se a necessidade do

uso de um método nao linear e que pode ser complexo.

Destaca-se que esta superatuacao tras uma complexidade relacionada a alocacao
de controle, que é responsavel por gerar sinais para os atuadores a partir das agoes
de controle geradas pelos controladores. Este processo se d& através de uma matriz
construtiva caracteristica de cada sistema , conhecida como Control Effectiveness Matrizx,
Matriz de Eficdcia de Controle (CEM), que demanda conhecimento dos elementos
atuadores, assim como das suas respectivas disposi¢oes no corpo rigido. Visto que
quanto mais fiel for a alocacao destes sinais, menor o erro entre as acoes desejadas e

aplicadas (Johansen e Fossen 2013).
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Pesquisas bibliograficas refletem a existéncia de uma grande variedade de metodo-
logias de alocacao de controle, ja consolidadas para modelos lineares. Para sistemas
nao lineares, existem intimeras metodologias que dependem especificamente do sistema
a ser aplicado (Gai et al. 2018). Contudo, a medida que a complexidade de solugao
aumenta, a carga computacional passa a ser um ponto critico quando necessita-se de
execucao em tempo real, pois ha a possibilidade de encontrar diferentes minimos locais

e sensibilidade numérica na avaliacao e validacao das etapas.

Em geral, essas técnicas de alocacao de controle sao realizadas através da:
Alocacao Direta; Pseudo-Inversa; Programacao linear; e Programacao Nao Linear

(Johansen e Fossen 2013).

A técnica de controle de Alocagao Direta considera o espaco de alocacao irrestrito
com uma pseudo-inversa especifica, em uma unica iteracao, satisfazendo apenas as
restricoes do controle. Consequentemente, ela procura por um conjunto de parametros
alocados que preserva a dire¢ao das agoes de controle virtuais (Durham 1993). O
problema da Alocagao Direta nao é trivial para casos em que o tamanho do conjunto

de agbes de controle virtuais é grande (Johansen e Fossen 2013).

No que se refere a métodos com a Pseudo-Inversa (como por redistribuigao),
o primeiro passo consiste em resolver o problema sem restricoes de saturacao
(Ahani e Ketabdari 2019). No final, se o resultado satisfizer as agdes de controle reais
irrestritas anteriormente, nenhuma etapa adicional sera necessaria. Caso contrério, o
vetor 6timo livre com as acoes reais € projetado em uma configuracao apropriada para

atender os requisitos (Shi et al. 2010).

Para diminuir a diferenca entre os sinais desejados e alocados das agoes de controle
virtuais, os elementos irrestritos sao recalculados através de um procedimento similar
usando uma pseudo-inversao reduzida. Dali em diante, as novas acoes de controle
reais podem ser saturadas, e o procedimento de redistribuicao é repetido até que uma
solucao factivel ou os critérios de parada sejam alcancados. Esse método é eficiente,
mas demonstra que a alocagao de controle abaixo do ideal nao garante encontrar uma

solugao, nem mesmo a minimizagao de erros (Johansen e Fossen 2013).

Em contraste com essa metodologia, a Programacao Linear minimiza o erro ponde-
rado entre as agoes de controle virtuais desejadas e estimadas. Assim, um problema de
otimizacao com restrigdes geométricas / poliédricas é representado. Usando fungoes de
custo definidas, o problema resultante é linearmente programavel e pode ser resolvido

usando algoritmos numeéricos iterativos, como o método simplex (Bodson e Frost 2011).
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No que se refere a programacao nao linear, sempre existird uma solugao étima tinica
se todos os pesos na funcao custo forem necessariamente positivos usando varidaveis de
folga (Simon, Héarkegard e Lofberg 2016, Oliveira et al. 2015). Referindo-se aos méto-
dos numéricos de resolucao, 3 algoritmos merecem destaques: métodos de conjunto

ativo, de pontos interiores e de ponto fixo.

Essas metodologias sao amplamente aplicadas nas plataformas roboticas, sejam,

terrestre, aquatica ou aérea.

Considerando robos terrestres, observa-se que sua grande maioria sao subatuados
com 2 ou 3 DoFs (Zhang et al. 2018). No entanto, alguns sistemas que possuem
controlador de estabilidade de guinada, por exemplo, demandam técnicas de alocacao
de controle nao lineares para obter a controlabilidade lateral desejada do veiculo (com
ou sem redundancia). Além disso, o sistema pode ter técnicas mais complexas se o

controle do torque de rolagem for considerado.

Ainda sim, mesmo utilizando métodos nao lineares, varias abordagens simplificadas
sao propostas para evitar alta demanda computacional. Por exemplo, o mapeamento do
angulo de derrapagem longitudinal dos pneus dos robos foram linearizados no trabalho
apresentado por Wang, Solis e Longoria (2007), e uma técnica iterativa foi realizada
como uma alternativa computacionalmente mais eficiente para a programacao nao linear

no de (Plumlee, Bevly e Hodel 2004).

Quando aplicadas em robos aquaticos, navios, submarinos e embarcagoes maritimas
podem ser considerados subatuada, em sua grande maioria (Peymani e Fossen 2015).
Nestes casos, a escolha da estratégia de alocagao de controle depende principalmente
do regime de velocidade do veiculo, uma vez que as superficies de controle tornam-se

significativas no comportamento dinamico como um todo.

Para o regime de baixa velocidade, o sistema de alocacao de controle é geralmente
baseado nos requisitos de capacidade do robo para superar distirbios do ambiente, como
vento, ondas e correntes, também projetados para serem tolerantes a falhas de atuadores.
Algumas aplicagoes ja foram apresentadas, como a programacao nao linear estatica
descrita em Johansen (2016). No trabalho de Sgrdalen (1997) usa a redistribuicao da
pseudo-inversa combinada com o conceito de empuxo estendido. Em todos os casos, a
técnica de alocagao de controle nao linear requer baixa carga computacional, porém
com restricoes no processo de otimizacao que poderiam inviabilizar sua utilizacao em

certas circunstancias.

Para regime de alta velocidade, os lemes podem atuar diretamente no direcionamento
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do veiculo, as vezes exigindo superficies de controle adicionais e métodos de alocagao de
controle nao linear. Como exemplo, o trabalho de Holden, Breu e Fossen (2012) usou
uma alocacao de controle nao linear para calcular a velocidade e o angulo de guinada
desejados, com base em uma funcao de custo que cria penalidades em alguns DoF's para
obter as agoes de controle virtuais desejadas, considerando que lemes sao atuadores

energeticamente mais eficientes que propulsores.

Um importante destaque pode ser feito em relagao a veiculos subaquaticos, onde no
caso de controle de flutuabilidade, as técnicas de alocacao de controle comumente usam
métodos como a pseudo-inversa tradicional, pseudo-inversa redistribuida ou formula-
coes de otimizacao simples, muitas vezes requerendo baixa demanda computacional

(Medvedev, Kostenko e Tolstonogov 2017, Johansen e Fossen 2013).

Para sistemas aéreos, métodos de alocacao de controle nao linear podem ser requi-
sitados mesmo sendo subatuados, como o apresentado no trabalho de Schierman et
al. (2004), onde foram descritas simulagoes de um Boeing X-40A para algoritmos de
aproximacao e aterrissagem. Os autores realizaram a alocagao de controle nao linear
através da programacao de Bodson com derivadas de estabilidade para obter as acoes

de controle reais, o que demanda alto esforco computacional.

Nos trabalhos de Ryll, Biilthoff e Giordano (2013) e (2015) foi desenvolvido um
VANT do tipo quadrotor em que todas as hélices se inclinam sobre os eixos que as
conectam ao frame do corpo rigido da aeronave. Foi mostrado que, através dos 4
DoF's atuados, foi possivel obter uma capacidade de controle total sobre a posicao e
a orientacao do quadrotor no espaco, transformando-o em uma aeronave totalmente

atuada.

Eles empregaram uma técnica de alocagao de controle que adota aproximacgoes no
seu uso para linearizagao do processo sem a utilizacao da sua pseudo-inversa para o
sistema com todas saidas e entradas. Para contornar esta situacao, foi implementado
um processo de linearizacao através de equacgoes diferenciais. Destaca-se que a placa
de processamento usada neste trabalho possui sistema operacional Linux embarcado
com comunicac¢ao em tempo real com a estagdo PC executando MatLab/Simulink em
500 Hz, com auxilio de outras duas placas com microcontroladores em 250 Hz para

controlar as rotacoes dos motores de propulsao e inclinagoes dos servomotores.

Em Segui-Gasco et al. (2014) foi proposto uma nova estratégia de controle que
melhora o desempenho de veiculos multi-rotores assim como os tornam tolerantes a

falhas, baseado na inclinagao dos propulsores. Os resultados simulacionais e praticos
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comprovaram que a técnica é aplicavel, mas o procedimento de alocacao de controle
das forgas e torques nao foi abordado detalhadamente no quesito da capacidade compu-
tacional da placa controladora. A comecar, os efeitos das inclinacoes dos servomotores
na matriz de eficacia de controle sao linearizados, onde foi aplicado a aproximagao para
pequenos sinais (senx = x e cosz = 1), destacando que os respectivos servomotores
sao limitados a operar com maximo de +10 graus. Além disso, os sinais de controle
dos atuadores (motores de propulsao e servomotores) sao obtidos através de técnicas de

otimizacao em tempo real com auxilio de uma placa de processamento extra.

Kumar et al. (2017) apresentaram um modelo de QTR capaz de seguir variadas
trajetérias através de um controle de posicao feed-forward utilizando uma combinagao
especifica das velocidades de rotagao dos propulsores com servomotores para suas
respectivas inclinagoes. Os resultados mostraram melhor eficiéncia do veiculo projetado

quando comparados com quadrotores subatuados tradicionais.

Quanto ao processo de alocacao de controle, os autores consideraram uma matriz
completa sem linearizagao somente no modelo do veiculo, mas no momento de obtencao
das acoes de controle reais, aproximacoes foram usadas sem mencionar a utilizacao de
um procedimento especifico para resolucao de um sistema superatuado, com 6 entradas

e 8 saidas.

Dadas as caracteristicas das principais metodologias de alocagao de controle apresen-
tadas, conclui-se que somente a técnica com programacao nao linear pode ser utilizada
para a alocagao de controle proposta, devido as caracteristicas construtivas do veiculo.
Entretanto, o desenvolvimento da metodologia deve atender rigorosamente os requisitos

do sistema embarcado com baixa capacidade computacional.
1.3 RESULTADOS CIENTIFICOS ALCANCADOS

Os resultados cientificos estao divididos em concluidos e pendentes, obtidos através

de perioddicos, congressos e patentes de inovacgao.

1.3.1 PUBLICACOES CIENTIFICAS CONCLUIDAS

1.3.1.1 ARTIGOS EM PERIODICOS INTERNACIONAIS

Um artigo foi publicado na revista ISA Transactions, onde o trabalho se baseou
no desenvolvimento de um VANT do tipo quadrotor para inspecoes em linhas de

transmissao com uso do Filtro de Kalman Estendido Colorido, apto a ser operado em
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ambientes com presenca de interferéncia eletromagnética. Toda a estrutura de controle
deste veiculo possui a mesma topologia da utilizada nesta tese, exceto a metodologia de

alocacao de controle proposta. Abaixo sao mostradas algumas informacoes:

e M. F. Silva; L. M. Honorio; A. L. M. Marcato; V. F. Vidal; M. F. Santos,
Unmanned aerial vehicle for transmission line inspection using an extended Kalman

filter with colored electromagnetic interference, ISA Transactions, 2019.

1.3.1.2 PATENTES REGISTRADAS

Dois pedidos de patente foram realizados: uma da bancada giroscépica para ensaios
de VANTSs superatuados do tipo quadrotor e outra de um veiculo aéreo nao tripulado

de pouso e decolagem vertical de asa-fixa.

e Bancada Giroscépica

Com esta invencao é possivel realizar testes de estabilidade e de variadas estruturas
de controle de aeronaves sem riscos de danos, presentes em testes de campo, ou
até mesmo acidentes com danos pessoais. Além do mais, o veiculo continua com
seus respectivos graus de liberdade na estabilidade angular (rolagem, arfagem e
guinada), com a minima interferéncia da bancada de teste, proposta aqui para

fins did&ticos.

A patente foi intitulada por: BANCADA GIROSCOPICA PARA EN-
SAIOS DE VEICULOS AEREOS NAO TRIPULADOS SUPERATU-
ADOS PARA FINS DIDATICOS7 com numero de processo BR 10 2018
008682 0, autores Cerqueira, A. S.; Carvalho Junior, E. L.; Oliveira, E. J;
Hondrio, L. M.; Passos, L. F. N.; Regina, B. A.; Silva, M. F.; Santos, M. F.;
Lopes, V. M. L.; Vidal, V. F.; Pancoti, A. A. N. P.; Moraes, C. H. V., depositada
em 2018.

Informagoes extras com suas caracteristicas sao apresentadas no Anexo B.

e Veiculo Aéreo Nao Tripulado

Este pedido de patente se refere a um VANT hibrido de asa-fixa que permite
voos em 2 configuragoes: uma como um quadrotor para voo pairado e outra como

veiculo de asa-fixa para voos com velocidade de cruzeiro.

Realizando modificacoes nos seus atuadores, este veiculo permite uma aplicacao

da alocacao de controle desenvolvida nesta tese, o que pode aumentar ainda mais
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sua robustez, manobrabilidade e alcance.

A patente foi intitulada por: VEICULO AEREO NAO TRIPULADO DE
POUSO E DECOLAGEM VERTICAL, com nimero de processo BR 10
2018 072921 7, autores Carvalho Junior, E. L.; Regina, B. A.; Silva, M. F;
Santos, M. F.; Moraes, C. H. V.; Honério, L. M.; Lopes, V. M. L.; Oliveira,
E. J.; Passos, L. F. N.; Cerqueira, A. S.; Vidal, V. F.; Pancoti, A. A. N. P,
depositada em 2018.

1.3.1.3 ARTIGOS EM CONFERENCIAS INTERNACIONAIS

Seis publicagoes diretas e trés indiretas foram concluidas até o presente momento,
ambas em conferéncias internacionais e indexadas na base de dados do Institute of
Electrical and FElectronics Engineers, Instituto de Engenheiros Eletricistas e Eletronicos

(IEEE).

A primeira publicacao, alcancada em outubro de 2016, aqui referenciada por Silva et
al. (2016), foi fruto de uma orientagao de Programa Institucional de Bolsas de Iniciagao
Cientifica (PIBIC) e de um Trabalho de Conclusao de Curso (TCC) na institui¢ao onde
sou professor da carreira do magistério do Ensino Bésico, Técnico e Tecnoldégico (EBTT),
no CEFET-MG. Neste trabalho, foi desenvolvido um quadrotor (tradicional) de baixo
custo em configuracao X através de controladores PID, sendo um ponto de partida
importante para o desenvolvimento do veiculo superatuado apresentado nesta tese.

Segue abaixo os dados completos desta publicacao:

e (Silva et al. 2016) M. F. Silva; A. C. Ribeiro; M. F. Santos; M. J. Carmo;
L. M. Hondrio; E. J. Oliveira; V. F. Vidal, Design of angular PID controllers
for quadcopters built with low cost equipment, 20" International Conference on

System Theory, Control and Computing (ICSTCC), 2016, pag. 216-221.

Na segunda publicacao, alcancada em maio de 2017, referenciada por Santos et al.
(2017), foi realizado um estudo comparativo entre o desempenho de um controlador
linear (PID) com um nao linear (Integral Backstepping) para a dindmica de altitude de
um quadrotor (tradicional) em configuracao X. Para as malhas de controle de baixo nivel
(estabilidade angular), utilizou-se as estruturas apresentadas no QTR aqui desenvolvido.

Segue abaixo os detalhes da publicacao:

e (Santos et al. 2017) M. F. Santos; V. S. Pereira; A. C. Ribeiro; M. F. Silva;
M. J. do Carmo; V. F. Vidal; L. M. Honoério; A. S. Cerqueira, E. J. Oliveira,
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Simulation and comparison between a linear and nonlinear technique applied to
altitude control in quadcopters, 18" International Carpathian Control Conference

(ICCC), 2017, pag. 234-239.

Mais 2 artigos cientificos diretos foram publicados no 22"¢ International Conference
on System Theory, Control and Computing, realizados entre os dias 10 e 12 de Outubro

de 2018, em Sinaia, Romeénia.

O terceiro trabalho se baseou na simulacao de um veiculo de asas-fixas através
de malhas multi-niveis, com uso da técnica SLC, implementada no veiculo desta tese.
O desenvolvimento deste trabalho abriu possibilidades de trabalhos futuros da nova
alocacao de controle desenvolvida, onde através de mudancas fisicas pode-se torna-lo

um tilt-rotor superatuado. Segue abaixo os dados do trabalho, autores e titulo.

e (Santos et al. 2018) M. F. Santos; D. H. C. Silva; M. F. Silva; V. F. Vidal; L.
M. Hondrio; V. L. M. Lopes; L. A. Z. Silva; H. B. Rezende; J. M. S. Ribeiro; A.
S. Cerqueira; A. A. N. Pancoti; B. A. Regina. Project and Design of Multi-RRate
Loop Controllers for Fized-Wings Aircrafts, 22" International Conference on

System Theory, Control and Computing (ICSTCC), 2018, pag. 777-782.

Para o quarto trabalho, um estudo de estabilidade angular de um quadrotor em
configuracao H foi realizado através da bancada giroscopica desenvolvida neste trabalho,
mostrando ser de grande valia para uso precedentes a testes experimentais de campo

aberto. Mostra-se abaixo os dados do trabalho:

e (Santos et al. 2018) M. F. Santos; M. F. Silva; V. F. Vidal; L. M. Honério; V.
L. M. Lopes; L. A. Z. Silva; H. B. Rezende; J. M. S. Ribeiro; A. S. Cerqueira;
A. A. N. Pancoti; B. A. Regina. Fxperimental Validation of Quadrotors Angular
Stability in a Gyroscopic Test Bench, 22" International Conference on System

Theory, Control and Computing (ICSTCC), 2018, pag. 783-788.

Mais 2 artigos cientificos foram publicados em conferéncias internacionais em maio
de 2019, no 20" International Carpathian Control Conference (ICCC). O quinto
trabalho se baseou no estudo de tempo habil para deteccao de falha de um atuador
em um hexacoptero, onde futuramente podera ser empregada a alocagao de controle
desenvolvida neste trabalho, pois também se trata de um sistema superatuado. Abaixo

sao apresentados os dados do respectivo trabalho.
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e (Santos et al. 2019) M. F. Santos; L. M. Hondério; E. B. Costa; M. F. Silva; V.
F. Vidal; A. F. Santos Neto; H. B. Rezende; P. Mercorelli; A. A. N. Pancoti.
Detection Time Analysis of Propulsion System Fault Effects in a Hexacopter, 20t
International Carpathian Control Conference (ICCC), 2019, pag. 1-6.

Por fim, a sexta publicagao direta se deu através de um trabalho que visou realizar a
sintonia de controladores de um VANT através de Software In The Loop. Este trabalho
foi resultado de uma orientacao de TCC realizada por mim na instituicao onde trabalho
(CEFET-MG). Os resultados se mostraram ser de grande interesse para esta tese pois
serviram de base para comparacoes com as respectivas sintonias de controladores obtidas
para o QTR desenvolvido. Abaixo sao apresentadas as informacoes bibliograficas do

trabalho:

e (Silva et al. 2019) D. H. C. Silva; M. F. Santos; M. F. Silva; A. F. Santos
Neto; P. Mercorelli. Design of Controllers Applied to Autonomous Unmanned
Aerial Vehicles Using Software In The Loop, 20" International Carpathian Control
Conference (ICCC), 2019, pag. 1-6.

Trés publicagoes indiretas também foram obtidas, mostradas a seguir:

e (Silva et al. 2017) M. F. Silva; A. S. Cerqueira; V. F. Vidal; L. M. Honério,
M. F. Santos; E. J. Oliveira, Landing area recognition by image applied to an
autonomous control landing of VTOL aircraft, 18" International Carpathian

Control Conference (ICCC), 2017, pag. 240-245;

e (Vidal et al. 2017) V. F. Vidal; L. M. Honério; M. F. Santos; M. F. Silva; A. S.
Cerqueira; E. J. Oliveira, UAV vision aided positioning system for location and
landing, 18" International Carpathian Control Conference (ICCC), 2017, pag.
228-233;

e (Rezende et al. 2018) H. B. Rezende; M. F. Silva; M. F. Santos; L. M. Hondrio;
L. A. Z. Silva; V. F. Vidal; V. L. M. Lopes; J. M. S. Ribeiro; A. S. Cerqueira; A. A.
N. Pancoti; B. A. Regina. Signal Estimation for UAV Control Loop Identification
Using Artificial Immune Systems, 22" International Conference on System Theory,

Control and Computing (ICSTCC), 2018, pag. 579-584.
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1.3.2 PUBLICACOES CIENTIFICAS PENDENTES

A publicacao pendente se refere ao trabalho enviado para o periédico internacional
ISA Transactions, aceito em fase de revisao, ao qual apresenta o método de alocacao de
controle proposto nesta tese, considerando que as ACRs continuam desacopladas, mas
com algumas possibilidades de superposi¢ao das ACVs entre os subsistemas criados:
auséncia, parcial e total superposicao. As respectivas convergéncias dos arranjos foram
mostradas através de exemplos matematicos tutoriais e de simulacoes com o QTR

desenvolvido.

e M. F. Santos; L. M. Honério; A. P. G. M. Moreira; P. A. N. Garcia; M. F.
Silva; V. F. Vidal, Analysis of a Fast Control Allocation Approach for Nonlinear
Over-Actuated Systems, ISA Transactions.

1.4 ESTRUTURA DO TRABALHO

Este trabalho estd dividido em 6 capitulos e 3 anexos, ao qual o primeiro capitulo

ja se encontra discorrido.

No Capitulo 2 é apresentado o QTR projetado e desenvolvido, assim como sua

modelagem cinematica e dinamica.

No Capitulo 3 subsequente sao apresentados os conceitos das abordagens para
alocacao de controle linear, nao linear tradicional, assim como a técnica proposta,
juntamente com os respectivos formalismos matematicos. Mostra-se também algumas

aplicagoes através de casos tutoriais matematicos.

Prosseguindo, no Capitulo 4 sao apresentados os resultados de simulagao, sempre
comparados com técnicas de programacao nao linear tradicionais, através de alguns ar-
ranjos com combinagoes distintas de variaveis virtuais de controle entre os subconjuntos.
La sera apresentado também um estudo do tempo méaximo permitido para se executar

a técnica de alocagao de controle proposta, de forma a ser embarcada no QTR.

No Capitulo 5 mostrados os resultados experimentais, através da bancada giroscépica
desenvolvida e de testes de campo aberto. Com uso da bancada, pode-se avaliar o
comportamento do veiculo em 3 DoFs (rolagem, arfagem e guinada), com ou sem
insercao de disturbios de vento. Para os testes de campo aberto, todos os DoF's sao

avaliados através de 3 trajetorias distintas.

Por fim, no Capitulo 6 o trabalho é concluido, juntamente com marcacoes sobre
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trabalhos futuros.

O Anexo A detalha toda a estrutura de controle implementada, assim como as
respectivas sintonias dos controladores P-PID. Na Secao A.3 é mostrado também alguns
aspectos construtivos extras. No Anexo B é apresentado o ambiente seguro de testes e
simulagao desenvolvido e com patente solicitada, onde é possivel analisar a estabilidade

angular do QTR em 3 DoF's: rolagem, arfagem e guinada.
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2 QUADROTOR TILT-ROTOR SUPERATUADO

O projeto e construgao do QTR seguiu uma metodologia baseada em seis etapas,

demarcadas com circulos, ilustrada através do diagrama de bloco da Figura 4.

Figura 4: Diagrama de blocos das etapas da metodologia abordada.

PROJETO E
DESENVOLVIMENTO

(1)

MODELAGEM, CONTROLE
E SINTONIA
(2)

PROJETOE
DESED LVIMENTO DA

BANCADA GIROSCOPICA @

ALOCACAO DE CONTROLE

RESULTADOS
EXPERIMENTAIS DE
BANCADA E DE CAMPO (6)

RESULTADOS
DE SIMULAC

Fonte: Autor.

Primeiramente é importante destacar as cores utilizadas, onde as marcagoes em
vermelho representam etapas totalmente inovadoras, de verde com pouca inovacao e

cinza chumbo por seguirem as técnicas utilizadas na atualidade.

A primeira das etapas é baseada no projeto e desenvolvimento do veiculo superatuado
proposto: um QTR configuracao em H, apresentado com detalhes na Secao 2.1. Além de
requisitos construtivos e caracteristicos dos materiais empregados, seu projeto também

levou em consideragao as aplicacoes ao qual o veiculo seria utilizado, como em acgoes
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com torques de guinada elevados, manobras bruscas ou com distiirbios atmosféricos

consideraveis.

Prosseguindo, apresenta-se na Secao 2.2 toda a formulacao matematica para obtencao
do modelo cinematico e dinamico do veiculo. No Apéndice A sao mostradas as estruturas

de controle e suas respectivas sintonias de controladores.

Para a implementacao das malhas de controle no veiculo, foi desenvolvido a técnica
de alocacao de controle FCA, detalhado no Capitulo 3, onde sua validacao experimental
levou o trabalho a uma etapa crucial: a criagao de um ambiente seguro de simulacao e
testes experimentais (Apéndice B). Sua execugao foi realizada paralelamente as outras
etapas, iniciada logo apds a conclusao da primeira. Dessa forma, através da bancada
giroscépica é possivel acoplar um veiculo aéreo (respeitando as dimensoes permitidas)
para analisar a estabilidade angular da aeronave, sem riscos aos usuarios e danos

materiais provenientes de quedas.

Prosseguindo, o desenvolvimento da alocacao de controle levou este trabalho as
ultimas duas etapas: testes de simulacoes e experimentais através da bancada giroscépica

e de campo aberto.

Nesta tltima etapa, os testes experimentais foram executados através de validagoes
da estabilidade angular nas malhas de rolagem, arfagem e guinada através da bancada
giroscopica, verificando também seu comportamento com a presenca de um distirbio
de vento aplicado diretamente na dinamica de guinada. Logo apds, os testes de campo
aberto foram executados, onde todas as malhas de controle e a FCA foram analisadas

através de 3 cenarios distintos.

Por fim, conclusoes e trabalhos futuros sao apresentados no Capitulo 6.

2.1 PROTOTIPO DESENVOLVIDO

Aqui serao abordadas as caracteristicas fisicas dos equipamentos embarcados no
QTR, assim como a capacidade de carga (payload), autonomia, especificagoes técnicas,
entre outras. Vale destacar que a escolha dos equipamentos se deu pela evolucao de

testes praticos, sempre verificando a eficiéncia do conjunto como um todo.

Apresenta-se na Figura 5 duas imagens do veiculo desenvolvido. Na esquerda tem-se
uma imagem do projeto realizado no software SolidWorks® e na da direita o veiculo

concluido.
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Figura 5: QTR do tipo quadrotor desenvolvido.

(a) Protétipo no software SolidW orks®. (b) Protétipo construido.

Fonte: Autor.

Foram utilizados 4 motores de corrente continua sem escovas (brushless) do tipo
Scorpion M-2205-2350KV, hélices King-Kong 5x4P e Flectronic Speed Controller, Con-
trolador de Velocidade Eletronico (ESC) QBrain 4 x 25A SBEC.

Para o sistema de propulsao escolhido e o peso total da aeronave, a capacidade
de carga (payload) do QTR é de 0,35 Kg, conforme testes experimentais de bancada

apresentados no Anexo A.3.

Abaixo de cada um dos 4 motores brushless, utilizou-se servomotores do tipo Tower
Pro Mg90s de metal para que os motores pudessem ser rotacionados em torno dos seus
respectivos eixos. Para ilustrar, apresenta-se na Figura 6 uma vista explodida da secao
que recebe o servomotor, assim como a inclinacao maxima possivel de cada um acoplado

aos motores (+45 graus). Caracteristicas adicionais sdo apresentados no Anexo A.3.
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Figura 6: Detalhes extras da fase de projeto.

MARGE DA ARRONAE

Fonte: Autor.

Para o sistema de alimentacao do veiculo, foi utilizado uma bateria LiPo 11.1V 3
células 4000mAh 25C Gens Ace 3slp. Esta escolha deu ao QTR uma autonomia de

voo de 25 minutos.

Para pilotar o veiculo de forma nao autonoma, foi escolhido um radio controle
FUTABA modelo T8J que opera com frequéncia de 2,4 GHz. Através deste dispositivo
é possivel aplicar aceleragao (throttle), os 3 movimentos bésicos angulares de uma
aeronave, que sao rolagem, arfagem e guinada, os Set-Points (SPs) de velocidade linear

de avanco e recuo do veiculo, assim como os respectivos modos de voo.

As rotinas de programacao foram desenvolvidas em linguagem C++ e implementadas
em um microcontrolador do tipo 168 MHz 32 Bits Arm Cortex M4F embarcado em uma
plataforma direcionada para aeromodelismo: a Pixhawk. Esta rotina tem por intuito

realizar as seguintes tarefas:

e Comunicacao com sensores: ler e interpretar os sinais dos sensores contidos
no sistema, que sao, Global Positioning System, Sistema de Posicionamento
Global (GPS), acelerometro (instrumento que se baseia nas leis da fisica para
medir a aceleragao do corpo), barometro (afere altitude), giroscépio (realiza a
medigao de movimentos angulares) e magnetometro (trabalha como uma bussola

eletronica);
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e Comunicagao com radio controle: compreender os sinais recebidos pelo radio

controle;

e Comunicagao com estacao de controle e monitoramento em solo: realizar

a comunicacao do QTR com a estagao de controle em terra via radio frequéncia;

e Executar rotinas de controle: Executar as rotinas das malhas de controle de
posicao inercial de altitude, velocidade inercial e atitude angular projetadas em

diferentes frequéncias;

e Geracao de sinais através da alocagao de controle: gerar acoes de controle
reais para serem enviadas para os ESCs de acordo com as acoes de controle

virtuais, requeridas através da nova alocacao de controle.

Na filtragem de ruidos, foram implementados Filtros Passa-Baixas (LPFs) com as

respectivas frequéncias de corte de cada malha de controle.

A comunicagao realizada entre o QTR e a estacdo de controle e monitoramento em
solo baseou-se no protocolo MAVLink, que é um protocolo extremamente compacto
onde é possivel encapsular canais seriais (Heng et al. 2011). As mensagens do protocolo
MAVLink sao serializadas usando uma linguagem compativel com cédigo C++, que

pudessem ser executadas no microcontrolador.

2.1.1 DESCRICAO DAS MANOBRAS E SEUS ATUADORES

Primeiramente, vale lembrar que todas as rotagdes dos motores de propulsao (9)
e inclinagoes dos servomotores () s@o obtidas de forma independente, nao havendo
qualquer relacao entre as mesmas. Seus valores sao provenientes diretamente da alocacao

de controle proposta. Para mostrar esta possibilidade, apresenta-se a Figura 7.
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Figura 7: Diferentes rotagoes dos motores e inclinacoes dos servomotores, exemplificando a
possibilidade de amplitudes distintas.

-k
k ~ 0, #0,#0,#0,
NhEV:2727#20

Fonte: Autor.

Para facilitar a demonstracao de algumas manobras com suas respectivas agoes de

controle reais, alguns cenarios foram escolhidos.
Na primeira situacao (mostrada na Figura 8 é descrito uma situagao de voo onde

todos os servomotores se inclinam negativamente com a mesma amplitude mantendo as

rotacoes dos motores de propulsao iguais.
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Figura 8: Inclinacoes dos servomotores exemplificando velocidade negativa V.

Frcntc‘

Fonte: Autor.

Esta combinacao de inclinagoes de servomotores e rotagoes dos motores de propulsao
faz com que o QTR se desloque somente com velocidade linear V, negativa, contrario ao
nariz da aeronave. Quanto mais se inclinarem, mais rapido o veiculo se desloca. Porém,
a medida que se inclinam, as rotacoes dos motores aumentam para manter o veiculo na

altura desejada.

Na Figura 9 ¢ ilustrado uma segunda situacao onde é permitido analisar movimentos

de guinada positivo.
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Figura 9: Inclinagoes dos servomotores exemplificando guinada positiva.
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Fonte: Autor.

Dadas as condigoes mostradas na figura acima, o veiculo apresentaria movimentos de
guinada no sentido positivo de rotagao, mantendo-se as mesmas rotagoes dos 4 motores.
Isto d& a aeronave maiores torques de guinada comparados a quadrotores tradicionais
(sem servomotores,) pois as inclinagoes dos dispositivos geram decomposigoes das forgas
que atuam na rotagao de guinada em conjunto com os respectivos bracos de alavanca.
Em consequéncia das inclinagoes dos servomotores, percebe-se um aumento uniforme e

igual na rotacao dos motores de propulsao para compensar e manter a altitude desejada.

Na Figura 10 é mostrado a terceira situagao, onde é observado como sao execu-
tadas manobras de rolagem somente por uma dada configuracao de inclinagao dos

servomotores.
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Figura 10: Inclinagoes dos servomotores exemplificando rolagem positiva.

i |70 l=l7a % 0

v, :V.:T ) e 0
X >0

, =0
=0

Fonte: Autor.

Sabe-se que sistemas superatuados possuem diferentes solugoes para executar as
mesmas tarefas. Esta situacao é apresentada também na rolagem desta aeronave.
Mantendo-se iguais as rotacoes dos 4 motores e inclinando os servomotores como

descrito na Figura 10, o veiculo passa a apresentar rolagem positiva.

Contudo, a manobra de rolagem executada desta forma nao é energeticamente
eficiente, pois ha uma anulagao das forcas geradas pelas inclina¢des nao nulas dos
servomotores 1 e 4, evitando consecutivos movimentos de guinada. Levando este
consumo de energia em consideracao, optou-se por executar manobras de rolagem
somente alterando as rotacoes dos motores de propulsao, mantendo assim os servomotores

na posicao 0 graus.

Quanto as manobras de arfagem, escolheu-se por serem executadas somente pelas
velocidades de rotagao dos motores de propulsao, pois as inclinagoes dos servomotores
também demandariam maiores dispéndios de energia para manter o veiculo em um SP

fixo de 0 graus.
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2.2 FORMULACOES MATEMATICAS PRELIMINARES

Esta secao esta destinada a apresentar a modelagem cinemadtica e dinamica do
Quadrotor Tilt-Rotor, Quadrotor com Rotores Inclindveis (QTR). Ela esta dividida em
duas principais subsegoes: Defini¢oes Utilizadas na modelagem (2.3) e a Modelagem

Cinemética e Dinamica do veiculo (2.4) (Beard 2008).

Dentro das definicoes utilizadas, tem-se as descricoes dos referenciais utilizados,
Referencial Inercial F? na Subsecao 2.3.1; Referencial do Veiculo F¥ em 2.3.2; Referencial
do Veiculo 1 F¥! em 2.3.3; Referencial do Vefculo 2 F*? em 2.3.4; Referencial Fixo ao
Corpo do Veiculo F° em 2.3.5; as respectivas Matrizes de Rotacdo para transformacao
de sistemas de coordenadas (2.3.6); os Angulos de Euler (2.3.7); o Referencial do Vento
na Subsegao 2.3.8; e a descrigao do Modelo de Atmosfera de Baixa Altitude (2.3.9).

A modelagem cinemaética e dinamica estd dividida em Modelagem Cinemaética do
QTR (2.4.1); Modelagem Dinamica do QTR (2.4.2); Movimento Translacional (2.4.2.1);
Movimento Rotacional (2.4.2.2); Forgas Resultantes (2.4.3) e Torques Resultantes
(2.4.4).

2.3 DEFINICOES UTILIZADAS

2.3.1 REFERENCIAL INERCIAL: F*

O referencial de coordenadas inercial (F*) estd fixo ao sistema de coordenadas da

Terra com sua origem no ponto definido na estacao de controle em solo (Beard 2008).

Assim, o vetor #' € R? é direcionado para o Norte, j° € R? para o Leste e k! € R?

em direcao ao centro da Terra, como apresentado na Figura 11.

Figura 11: Frame Inercial F.

i : (Norte)

j:i

j i!( Leste)

[
v k (Centro da Terra)

Fonte: Autor.
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Este sistema de coordenadas é conhecido como North-FEast-Down, Norte-Leste-
Baixo (NED). E comum também o norte ser retratado como diregao inercial z, leste
como dire¢ao inercial y e baixo como dire¢ao inercial z, tornando (z,,yn,z,). Este
frame nao se move e estd fixo ao plano tangente da Terra. Em todo o resto deste
trabalho adota-se este tipo de frame inercial, onde serao aplicadas as Leis de Newton

(Ducard 2009).

2.3.2 REFERENCIAL DO VEICULO: Fv

A origem deste sistema de coordenadas esta no centro de massa do VANT. En-
tretanto, os eixos do frame FV estao alinhados com os eixos do frame F°'. Em outras
palavras, o vetor unitdrio 2* € R® aponta para o Norte, ¥ € R? para o Leste e k¥ € R?

para o centro da Terra, transladado do F*, como apresentado na Figura 12.
Figura 12: Frame do Veiculo F".

(Norte)

Eixo de Rolagem

Eixo de Arfagem

=i
(Norte)
]-_i : (Leste)
s
J ey Eixo de Guinada
(Centro da Terra)

i
k (Centroda Terra)

Fonte: Autor.

2.3.3 REFERENCIAL DO VEICULO 1: F*!

Neste, o frame do veiculo 1 se assemelha ao frame do veiculo FV, porém é rotacionado
na sentido anti-horario sobre o eixo k¥ com um determinado angulo de guinada

(Beard e McLain 2012).
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Na auséncia de rotacoes adicionais, 2“1 € R? aponta para a frente, 7' € R? aponta
para lateral direita do VANT e k¥! € R3 est4 alinhado com kv, apontando para o centro

da Terra, como mostrado na Figura 13.

Figura 13: Frame FU'. O eixo kb aponta para o centro da Terra, perpendicular a imagem.

Fonte: Autor.

2.3.4 REFERENCIAL DO VEICULO 2: F¥?

O frame F?? estd novamente no centro de massa da aeronave, onde é obtido através
da transformacao do frame do veiculo 1 a uma rotacao anti-hordria sobre o eixo j*!
gerado por um angulo de arfagem 6. O vetor "> aponta para a frente do VANT, 52
aponta para seu lado direito e k2 aponta para baixo, como mostrado na Figura 14

(Beard e McLain 2012).
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Figura 14: Frame F2. O eixo j° aponta para seu lado direito, perpendicular a imagem.

(Centroda Terra)

Fonte: Autor.

2.3.5 REFERENCIAL FIXO AO CORPO: F*

O frame fixo ao corpo é obtido rotacionando o frame do veiculo 2 no sentido horério
sobre o eixo Y2 de um angulo de rolagem ¢. Dessa forma, a origem continua sendo o
centro de massa, i € R? aponta a frente do VANT, 5° € R3 para seu lado direito e

kb € R3 para baixo (Beard e McLain 2012).

Na Figura 15 sao apresentadas as direcdes dos eixos indicadas por 3%, j° e kb, que

se referem as direcoes z, y e z do VAN respectivamente.

Figura 15: Frame F°. O eixo i’ aponta saindo perpendicular ao papel.

E kv?.
v

(Centroda Tera)

Fonte: Autor.
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2.3.6 MATRIZ DE ROTACAO

Sua defini¢ao parte por ser uma matriz quadrada que, quando aplicada sobre a
representacao matematica tem o efeito de mudar a direcao do vetor por ela representado

sem alterar sua magnitude (Beard e McLain 2012).

De inicio, deve-se considerar dois frames de coordenadas como o apresentado abaixo

na Figura 16.

Figura 16: Exemplos de dois frames de coordenadas.

LA

0
P,

0 _ 21 . 0
k™ =k P> |
Fonte: Adaptado de Beard e McLain (2012).
O vetor p € R? pode ser expresso em ambos os sistemas de coordenadas, seja no

frame F° (descrito por Y, 3% k%) seja no frame F' (descrito por ', j', k'), como

abordado em Beard e McLain (2012).

Para o frame F°, o vetor p pode ser expresso da seguinte maneira:

p =2’ + p)j° + plk° (2.1)

Quanto ao frame F':

p=rpii' +p,g" + pik' (2.2)

Igualando-se as duas representacoes de p, tém-se:

poi’ + pyi® + pIk" = prit + pygt + pk! (2.3)

Através do produto interno em ambos os lados da equacao acima com ', j! e k!
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respectivamente, tem-se:

pl itd0 50 LK P

1 A . . . . .

p=|p | =3 j5° LK ) (2.4)
! k' k'O KLEO || p°

Analisando a Figura 16, tem-se:

p' = Agp° (2.5)
onde:
cld  s6 0
A2 | —s0 cf 0 (2.6)
0 0 1

A A
com cf = cosfO e s = sen 6.

A notacao A} € R3*3 é usada para denotar a rotagao da coordenada do frame F°

para a coordenada do frame F!.

Realizando o mesmo procedimento, a rotacao em torno do eixo y gera:

cd 0 —s0
AZ= 10 1 0 (2.7)
s 0 «cb

Para rotacao em torno do eixo x tém-se:

1 0 0
A2 10 0 s (2.8)
0 —sO cbo

As equacoes descritas acima sao provas que matrizes de rotacao sao ortonormais,

seguindo as propriedades P.1, P.2 e P.3, descritas abaixo.
P.1— (A} = (AT = AL,

P.2— AjAb = A¢.



02

P.8 — detA® = 1.

A partir da Equagao 2.5, observa-se que o vetor p permanece constante no novo

frame F' obtido através de uma rotacao de angulo 6 no frame F°.

A seguir serd apresentada a formula de rotacao, que representa uma rotacao no
sentido contrario a regra da mao direita realizada anteriormente. Sera abordado o
mesmo vetor p entorno do vetor unitario n em um angulo p produzindo o vetor g,

como na Equacao 2.9 de acordo com a Figura 17.

¢=ON + NW + WQ (2.9)

Figura 17: Rotagao contraria a regra da mao direita do vetor p entorno de fi sobre um
angulo p resultando no vetor q.

Fonte: Adaptado de Beard (2008).

O vetor ON pode ser encontrado pela projecao de p no vetor unitario 1 em diregao

ON = (p-R)n (2.10)

O vetor N W estd na direcao de p - ON com o comprimento de INQ cos ji, onde o
vetor NQ tem o mesmo tamanho de N P, que é igual a ||p — ON II:
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O vetor Wa ¢ perpendicular a ambos os vetores p e i com comprimento IN Q) sen j,
resultando NQ = ||p||sen ¢ onde:

Ipllsen &

W:—ﬁxpsenu

Dessa forma, a partir da Equacao 2.9 é obtido a Equacao de Rodrigues:

q = (1—cosu)(p-n)n+ cosup — sen u(n x p) (2.11)

Como exemplo de aplicacao da Equagao 2.11, é considerado uma rotacao contraria
A regra da mao direita de um vetor p° no frame F° sobre o eixo z como ilustrado na

Figura 18:

Figura 18: Rotagao de p sobre o eixo z.

+ ()

J A

{

P,

0

q_v

k{) - kl

Fonte: Adaptado de Beard (2008).

A partir da férmula de rotacao (Equagao 2.11), tem-se:

q" = (1 —cosf)(p-n)n + cosfp — senf(n x p)

0 0
0 px _py

q° = (1 —cos@)p? | 0 | +cosb py | —sent | p)
1 P’ 0

q’ = Agp’
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A rotagao da matriz Ay pode ser compreendida de duas maneiras:

e Transformar o vetor fixo p de uma expressao no frame F° para uma expressao
no frame F' onde F' foi obtido através de uma rotacao a favor da regra da mao

direita (sentido anti-horario);

e Rotacionar o vetor p por uma rotacao contraria a regra da mao direita (sentido

horario) para um novo vetor ¢ no mesmo frame.

Assim, rotagoes no sentido anti-hordrio sao obtidas usando (Ag)T.

2.3.7 ANGULOS DE EULER

Trés rotagoes com angulos de Euler continuos relacionam a orientacao do frame do
corpo fixo da aeronave FY para o frame inercial F* (Ducard 2009). Seguindo a rotacao

¢ — 0 — 1, tem-se:

AL(D:0:) = Al(9)ATI(O)AT (¥)

1 0 0 cd 0 —sb cp sy 0
AZ(¢,0,¢) = 0 cop s 0 1 0 —st cp O
| 0 —s¢ coo s 0 b 0 0 1
[ clcyp ctsy —s0
Ab(9,0,0) = spsbc) — copsh  spshsip + coc)  sopch (2.12)
i coshc) + spsih  cpstsi) — spcy  copch

onde A%(¢,0,7)) € R¥ & a transformacio do frame do veiculo para o frame fixo ao
corpo, ¢ £ cosf e sf £ senf. Os angulos ¢, 6 e ¥ sao os angulos de rolagem, arfagem

e guinada, respectivamente.

2.3.8 REFERENCIAL DO VENTO: F%

A agao do fluxo do ar no corpo rigido do QTR é responsavel por gerar as forgas
aerodinamicas. Sua dire¢ao é dada por dois angulos, denominados angulo de ataque («)
e de derrapagem () (Ducard 2009).
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Através da Figura 19 pode-se ilustrar a representacao destes dois angulos referentes
ao corpo rigido do veiculo para um exemplo de vetor de vento de norma Vp. As

coordenadas do referencial do vento estao representadas por indices w.

Figura 19: Respectivos angulos de definigao do frame do vento Fv.

(a) Angulo de ataque a.

Fonte: Autor.

O angulo de ataque « é obtido entre a projecao da norma do vetor de vento Vg no
plano (xy,2,) € 0 eixo x,. O angulo de derrapagem 3 é o angulo entre a projegao da
norma do vetor de vento Vr no plano (xy,2,) com seu préprio vetor V. Dessa forma,

tem-se a necessidade da transformacao de referenciais do vento para o corpo rigido do
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veiculo, apresentadas abaixo:

VY = AFVP
VE = (AR)TVE = ALV (2.13)
Com:
[ ¢ sp 0 ca 0 sa
A = | —s8 B 0 0 1 0

i 0 0 1 —sa 0 ca
[ cacf s sacP

= —sPeca ¢ —sasf (2.14)
| —sa 0 ca

onde A% € R**3 é a matriz de transformacao do frame de vento F* para o frame do

corpo rigido do veiculo F°.

Como exemplo, segue uma transformagao de referencial do vento para o do corpo

rigido.

Vi = ALVy

ur Vr

vr | = Ab | 0 (2.15)
wr 0

onde T representa coordenadas do vetor do vento V2, diferenciando-se do vetor de

velocidades inerciais do QTR v°=[u, v, w]7.

Forgas e torques sao relacionados em fungao do angulo de ataque («), do angulo de
derrapagem (f3), da velocidade do vento (Vr) e da pressao dinamica (¢) (Ducard 2009).
Através das Equagoes 2.16, 2.17, 2.18 e 2.19, tem-se:
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Vi = yJud 4+ v3 + wa (2.16)

a = tan’l(ﬁ) (2.17)
ur

B = sen_l(%) (2.18)

qg = ’OTVTZ (2.19)

onde p é a densidade do ar para a respectiva altura de voo considerando o nivel do mar.

2.3.9 MODELO DE ATMOSFERA DE BAIXA ALTITUDE

Esta secao tem por intuito calcular a densidade do ar dada uma referéncia de altura
de voo baseando no modelo da Atmosfera Padrao Internacional. Este modelo é valido

para altitudes até 11000m.

Isto faz com que o modelo se aproxime mais de situagoes reais de voo, pois a pressao
dinamica apresentada na Equacao 2.19 utiliza este parametro p aqui agora calculado.
Além do mais, esta pressao exerce papel fundamental nas forcas aerodinamicas envolvidas

no veiculo (Ducard 2009). Na Equagao 2.20 é apresentada esta formulagao:

ah
T = Tyl+—
o[l + To]
poll + %h]azsm
= 0 2.20
p BT (2.20)
onde a temperatura Ty = 288,15K e os coeficientes a = —6,5 x 1073K/m, R =

287,3m?K 1572 e py = 1013 x 102 Nm~2. A varidvel h representa a altitude de voo em

um determinado instante.

2.4 MODELAGEM CINEMATICA E DINAMICA

A modelagem neste trabalho considera que a aeronave esta voando em uma pequena
regiao da Terra. Assume-se também que a Terra é localmente plana, ou seja, Ryeprq — 00,

o que de fato negligencia a aceleragao centripeta de seu curvatura.

O comportamento cinematico e dinamico de um VANT pode ser descrito por doze
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variaveis de estado, como apresentadas abaixo:

pn = posicao inercial (norte) ao longo de it em Fi
Pe = posicao inercial (leste) ao longo de jiem Fi
h = altura medida ao longo de —Ak:i em F°
u = velocidade medida ao longo de 2° em F?
v = velocidade medida ao longo de 3” em F°
w = velocidade medida ao longo de kb em F?
¢ = angulo de rolagem em relacao a Fv?
6 = angulo de arfagem em relacao a F'!
1 = angulo de guinada em relacao a F"
p = taxa de rolagem mensurada ao longo de ® em FP
g = taxa de arfagem mensurada ao longo de 3” em F°

r = taxa de guinada mensurada ao longo de kb em FP

Para ilustrar, apresenta-se na Figura 20 um esboco do veiculo com as respectivas

variaveis de estado nos seus respectivos eixos de medigoes:

Figura 20: Definicao das varidveis de estado nos eixos de medigoes.

Eixo Rolagem

(u,9,p)

Eixo Arfagem

(v,0,9)

Eixo Guinada

(w.y.r)

Fonte: Autor.

2.4.1 MODELAGEM CINEMATICA DO QTR

A velocidade translacional de um VANT é comumente expressa ao longo do frame

fixo ao corpo do veiculo (Santos 2014). As componentes u, v e w correspondem as
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velocidades inerciais (Beard e McLain 2012). Dessa forma, a relagao entre estas posicoes

e suas velocidades sao expressas a seguir:

Pn U U
Sl | = Ao =apr| o
| —h ] w w
[ Pn | cOcp  spsbc) — sy cosbcy) + spsy u
De = chsy  spslsip + coc)  cpshsy — spep v (2.21)
i —h | —s6 spst coct w

Destaca-se que as posigoes angulares ¢, 6 e ¢ e as velocidades angulares p, ¢ e r
estao representadas em frames diferentes, o que implica na necessidade de utilizagao de

matrizes de rotacao (Beard e McLain 2012, Ducard 2009):

p ¢
=0 | +A%(p) | 6 | +A2,(0)AY2(0) | O

~~

2.22)

) 1 0 0 0 1 0 0 cd 0 —sb 0
=1 0|+]|0 ¢ so 01+ 0 co so 01 0 0 | (2.23)
0 0 —s¢ co 0 0 —s¢ co s 0 b U
] 1 0 -s0 |4
=10 cp soch 0 (2.24)
] 0 —s¢ coch ¥
Manipulando as matrizes, tem-se:
gz.ﬁ 1 sotd  coth P
0 |=10 cop —s¢ q (2.25)

U 0 s¢/cd cp/cl r
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2.4.2 MODELAGEM DINAMICA DO QTR

A modelagem dinamica de um veiculo se divide em duas partes: Translacional e

Rotacional, ambas utilizando a segunda lei de Newton (Beard e McLain 2012).

Tal lei se baseia no frame inercial F*, que neste caso é a estacao de controle em

solo.

2.4.2.1 MOVIMENTO TRANSLACIONAL

As equagoes de conservacao do momento linear derivam da segunda Lei de Newton,

como apresentada na Equacao 2.26 (Ducard 2009):

f=ma (2.26)

onde a ¢ o vetor de aceleracao do QTR, m a massa total e f o vetor com o somatdrio
de todas as forcas externas que agem no veiculo (forga gravitacional, for¢a aerodinamica

e for¢a de propulsao dos motores).

Considerando que mwv seja o momento linear, a Equacao 2.26 torna-se:

me(mo) = f

dv dm

-~ = 2.2
mdti +vdti I (2.27)

onde v € R? é o vetor de velocidades ao longo de %, 2 e k°.

m
Como a massa nao se altera ao longo do tempo, s 0. A Equacao 2.27 se torna:

dv
-7 2.28
mdti f ( )

d ,
onde — ¢ derivada no tempo no frame inercial F".
i

A derivada da velocidade no frame inercial pode ser escrita em termos da derivada

no frame F° fixo ao corpo e a velocidade angular, resultando em:

dv dv

d_ti = d_tb + Wy/i X U (229>
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Combinando as Equacoes 2.28 e 2.29 e representando-as no frame de atuacao,

tem-se:

dv®
m [d_tb + wg/i X 'vb} =f° (2.30)

b
. v, .
Assim, como a — ¢ a derivada no tempo no frame F° fixo ao corpo, tem-se:

dty

d b
d—’t’bz o (2.31)
w

Reescrevendo através do produto vetorial da Equacao 2.30, obtém-se:

;0 jb it
w,’)’/i xv'=1p q r |=i(qw—rv)+ jur — pw) + k(pv — qu) (2.32)
u v ow

Como os vetores 1°, j° e k® sdo vetores unitdrios, os termos considerando as

respectivas forcas em cada eixo da Equacao 2.30 sao reescritos da seguinte maneira:

U rU — qw X?
1
= — — b 2.33
pw—ru |+ Y (2.33)
w qu — pv A

~

onde X° Y’ e Z% sdo as forcas resultantes aplicadas no frame F° nos eixos 2°, 3% e k°

respectivamente.

2.4.2.2 MOVIMENTO ROTACIONAL

Para o movimento de rotagao, a segunda lei de Newton se torna:

dH
dt;

=t (2.34)

onde H € R? é o momento angular na forma de vetor e t € R3 é o somatdério de

todos momentos aplicados externamente. Esta expressao é verdadeira para momentos
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aplicados no centro de massa do veiculo (Beard e McLain 2012, Ducard 2009).

A derivada do momento angular no frame do corpo rigido F° é dada por:

dH?

b b _ 4b
d—tb —l—wb/i x H =t (235)

Em corpos rigidos, o momento angular é definido pelo produto da matriz de inércia

J? € R3*3 com o vetor de velocidade angular H® £ wag/i, onde J? é

J(W? +22)dm  — [aydm — [xzdm
Jb = — [aydm  [(2*+ 22)dm  — [yzdm (2.36)
| — [xzdm — [yzdm  [(2* + zy)dm
[ Jx _Ja:y _sz
e Jzy Jy Jyz (237)
Ja:z _Jyz Jz

As integrais da Equacdo 2.36 sao calculadas em funcio dos eixos 2%, j° e k® do frame
FP. Assim o momento de inércia J? é constante quando visto do mesmo frame, o que
gera = 0 (Beard 2008). Tomando estas derivadas e substituindo-as na Equagao

2.35, tem—se:

dwé’ dwyp;

J? dty,

+wpy X Jowp, =1 (2.38)

Considera-se que p, ¢ e r sdo as projecdes instantaneas no eixos 4°, j° e k°. Logo:

D
dw} ),
. /i .
wg/i: = | (2.39)
,,:.

Reescrevendo a Equacgao 2.38, chega-se a Equacao 2.40:

1
<""yb/z ']b [ wb/l ('] wb/z) +t ] (24())

Substituindo as variaveis na equacao acima, tem-se a Equacao 2.41:
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b

p p P L
b—1 b
=J —|q | xdJ q |+ | M (2.41)
T r r N

O modelo de 6 DoFs de Newton-FEuler para a cinematica e a dinamica do QTR

pode entao ser expresso:

Dn clcp  spsbcp — sy chpsberh + spsi) u
De = chsyp  spslsip + coch  cpshsp — spe) v (2.42)
h | i s6 —s¢psh —coch w
[ U | [ rU — qw X?
N L & ] (2.43)
| W | qu—pv A
[ ) | 1 sptl  cotd [ D |
0| = |0 cp —s0 q (2.44)
xa | 0 s¢/s0 co/sO | | T |
P | p [ p ] L b
il = P =g xI g |+ ]| M (2.45)
] r | 7] N

onde cf = cosf e s = senf. Os angulos ¢, 0 e ) sdo respectivamente os angulos de

rolagem, arfagem e guinada, mostrados nas Figuras 13, 14 e 15.

2.4.3 FORCAS RESULTANTES

As forgas resultantes no QTR se dividem em Forga de Propulsao [X},Y?, Z"], Aero-

dinamica [X?,Y?, Z!] e Gravitacional [X), Y}, Z!], descritas na Equacao 2.46.

a’ a )’ g7 g’

Xt Xt Xt Xt

p a g
Yol =1 Y|+ | Y|+ |Y) (2.46)
VA A4 A4 A
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2.4.3.1 FORCAS DE PROPULSAO

A forca de propulsao produzida por cada propulsor é proporcional ao quadrado de
sua respectiva velocidade angular. De acordo testes experimentais mostrados na Secao
A.3, pode-se considerar que a forca de propulsao é diretamente proporcional ao sinal

enviado aos motores (7. 4), representado pela Equagao 2.47.

F, = k0, (2.47)

onde F' representa a forca produzida por cada motor de propulsao, k; é chamada de
constante de propulsao, caracteristica de cada sistema de propulsdo (motor, ESC e

hélice), e d, é o sinal de cada motor.

Dessa forma, analisando a disposicao de cada sistema de propulsao e servomotor,

obtém-se a Equacao 2.48 na forma matricial:

o1

X}Z kisyi k1svye 1573 1574 5

vh | = 0 0 0 0 52 (2.48)
3

A4 —kieyi —kicye —kieys —kieys 5
1

onde 7, é o angulo de inclinagdo de cada servomotor (0 graus tem dire¢ao —I::b),

SVs = SEN Yy € Y5 = COS V.

Vale destacar que a forca de propulsao Ypb tem valor nulo devido as caracteristicas

construtivas do veiculo, explicado pela nao inclinacao dos servomotores sobre este eixo.

2.4.3.2 FORCAS AERODINAMICAS

As forgas e torques aerodinamicos sao descritos como produtos de coeficientes
adimensionais e quantidades dimensionais. Tais coeficientes podem ser encontrados
teoricamente ou experimentalmente através de tuneis de vento (Hgstmark 2007). Para
este trabalho foi utilizado a forma tedrica com auxilio de softwares que simulam tais

coeficientes através do projeto tridimensional desenvolvido.

Os coeficientes aerodinamicos dependem de alguns fatores importantes (Hostmark 2007):

e Aspectos e proporgoes geométricas da aeronave que caracterizem um coeficiente
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de arrasto Cp;
e Angulos de incidéncia do ar no veiculo (angulos de ataque () e derrapagem ());

e Pressao dinamica g, baseado no Teorema de Bernoulli (Ducard 2009).

Logo, tem-se a Equagao 2.49:

X, =qSCp (2.49)
onde X é a forca de arrasto no referencial do vento F* e S a area de superficie que
gera arrasto.

Para o veiculo em questao, o fato de nao possuir asas-fixas faz com que as forgas
aerodinamicas laterais e de sustentacao possam ser negligenciadas. Logo, tem-se a

Equacao 2.50:

Cp=)Y Cp,E; (2.50)

onde E sao os estados aerodinamicos.

Destaca-se ainda que as forcas aerodinamicas aqui mencionadas sao calculadas no

frame do vento F*, sendo necessario uma transformacao para o frame do veiculo F°:

Xt 7SChp
YO | =—A¥| o (2.51)
A 0

onde AY = (Ab)T € R3*® ¢ a matriz de transformagdo de frames, apresentada na

Secao 2.3.8.

A forca de arrasto X? é negativa devido ao arrasto ser sempre uma forca dissipativa,

contréria ao sentido de 2° no frame F°.

2.4.3.3 FORCA GRAVITACIONAL

O efeito do campo gravitacional da Terra pode ser modelado como sua forga proporci-

onal a massa do QTR aplicada ao seu respectivo centro de massa (Beard e McLain 2012).
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Esta forca age na direcao k* onde é proporcional a massa do VANT pela constante

gravitacional terrestre g (9,81m/s?). Dessa forma:

X 0
Yi|l=1]0 (2.52)
Z; mg

Transformando esta forca para o frame fixo ao corpo do veiculo F?:

X} 0
Y) | = A%l 0 (2.53)
zt mg
—mgs6
= | mgcls¢ (2.54)
mgclco

Apés descritas as forcas resultantes no veiculo, resume-se-as através da Equacao

2.55:

Xt kisyi kisya  kisys  kism gl
vyt | = 0 0 0 0 ;
A —kieyn —kicye —kieys —kicy ;
gSCh —mgs6
- Ay 0 + | mgclso (2.55)
0 mgclco

2.4.4 TORQUES RESULTANTES

Os torques resultantes presentes no veiculo projetado se dividem em Torques
de Propulsao [L}, M}, N?], Aerodinamicos [L, MY, N!] e Gravitacional [L?, MY, N{],

descritos na Equacao 2.56.
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L Lh LY L
M| = | M) |+ | M|+ | M (2.56)
N? N? N? N?

p a g9

Para determinar os torques gerados pelos motores, tem-se a necessidade de saber

os sentidos de rotacao de cada motor, assim como suas respectivas identificacoes,
apresentados na Figura 21.

Figura 21: Vista superior do QTR com os sentidos de rotacao dos motores de propulsao.

Fonte: Autor.

O torque de rotagao que cada motor gera se baseia na composicao de seus sinais

com as inclinagoes dos servomotores. Assim, considerando dL= [ ‘/75, tem-se:

—kydie(m) — kas(m)|01 + [krdic(y2) — kas(y2)]d2+

L Hlkidic(ys) + kas(75)]05 + [—Rdie(ya) + kas(74)]04
M| = | Fidee(n)or — kadic(y2)2 + kidie(y3)d3 — kidic(74)04 (2.57)

N? [—k1dis(71) + kac(71)] 01 + [krdis(y2) + Kkac(v2)]d2+

+[kidis(vs) — kac(73)] 03 + [—hadis(y) — kac(74)]0a

O fato de nao possuir superficies de controle ou sustentacao, pode-se desprezar os
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torques aerodinamicos presentes, pois o centro de gravidade do veiculo se torna o mesmo
do centro aerodinamico. Entre outros aspectos, observa-se que veiculos com configuracao

quadrotor podem ter tais forgas negligenciadas (Beard e McLain 2012, Beard 2008).

No que se refere ao torque gravitacional, o fato da forca gravitacional ser exercida
no centro de gravidade do veiculo, nao ha presenca de torque no corpo rigido no frame
do vefculo F° (Beard 2008).

2.4.5 CEM DO QTR

Das forgas e torques apresentados anteriormente, gravitacional e aerodinamica
acabam por serem inerentes as caracteristicas do veiculo desenvolvido, fazendo com que
as acoes de controle virtuais dos controladores sejam desempenhadas somente pelas
forcas e torques de propulsao, diretamente relacionadas as suas acoes de controle reais.

Logo:

o I L R T T
o —kidien — kidacys — kadsers — kidacys
Z}I; (—kidieyy — kosy)01 + (kidiceys — kosye)da+
L1 = | tldees + kasys)ds & (Zhideeya + kasya)dy (2.58)
M, Hhidieyior — kudieyady + kdicysds — Kndicyad
| N7 (—kidisys + kocyr) 01 + (k1disye + kacyz)da+
I +(k1disys — kacys)ds + (—kidisyy — kacys)dy |



69

3 ALOCACAO DE CONTROLE SUB-OTIMA RAPIDA

Este capitulo detalhara todo o método de alocacao de controle proposto, que
permite de forma rapida e desacoplada obter os sinais de controle reais de um sistema
superatuado. Mostra-se também uma breve revisao das principais metodologias de
alocacao de controle utilizadas na atualidade, contrastando as diferencas do que de novo

aqui sera apresentado.
3.1 INTRODUCAO

Sabe-se que o objetivo primario de um algoritmo de alocacao de controle é transfor-
mar A¢oes de Controle Virtuais (ACVs) 7. € R™ com m € N* sendo o nimero de DoFs
em Agoes de Controle Reais (ACRs) u € U C R™, com n € N*| produzidos para os n
atuadores do sistema, onde U representa o dominio de solugoes considerando restrigoes

de controle geradas por saturacoes e outras limitacoes.

Este procedimento leva em consideracao parametros construtivos representados pela

CEM, descritos pela Equagao 3.1 (Johansen e Fossen 2013):

#=M(D)u (3.1)

onde 7 € R™ sao as ACVs estimadas, M (I") € R™™ é a CEM linear do sistema
de posto completo ao qual inclui o comportamento dos atuadores, bem como suas

caracteristicas construtivas e, I' € RP sao parametros p necessarios para se obter M.
3.2 ABORDAGEM LINEAR TRADICIONAL

A partir da Equacao 3.1, o erro entre as ACVs desejadas e estimadas pode ser

definido por € = T — T, ou seja:
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e=MTu—rT (3.2)

Dessa forma, a alocacao de controle é a solugao para o seguinte problema de

otimizagao:

Minimizar f(u) = %(M(F)u — )" (M(T)u—T)

Sujeitoa u<u<u
onde w e u sao os limites superior e inferior das ACRs, respectivamente.

Para resolver o problema de otimizacao da Equacao 3.3, é necessario seguir as
condigoes de otimalidade de Karush-Kuhn-Tucker (KKT) como mostrado a seguir (onde,
por razoes de simplicidade, foi considerado M (I') = M ). Para agilizar o processo de
convergéncia, as restricoes sobre os atuadores sao consideradas em uma rotina fora do
processo de otimizacao, que aproxima a atuacao avaliada para a mais proxima possivel.
Embora isso possa levar a instabilidade numérica em sistemas mais complexos, nao é o

caso de problemas lineares simples.

Considerando o Lagrangeano

L(u) = f(u) (3.4)

a condicao KKT é:

g—i(u):MTMu—MTT:O (3.5)

Portanto, a solucao 6tima para a Equacao 3.3 é:

u=(M"M) M"r (3.6)

Se um sinal factivel u < w < @ nao for encontrado, isso indica que o resultado esta
exigindo magnitudes dos atuadores além de suas capacidades. Nesse caso, os algoritmos
de alocagao de controle normalmente degradam suas metas de desempenho aproximando

u & solugao mais vidvel @ (Johansen e Fossen 2013).

Vale destacar que as saturacoes sao realizadas fora do problema de otimizacao.

Outra observacao importante é que, dependendo da dinamica e dimensao de M, é
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possivel que a Equacao 3.6 seja numericamente instavel. Assim, é recomendado usar
uma representacao alternativa da matriz pseudo-inversa (M .Y ) - M7, como:

u=M'r (3.7)

onde M é a matriz pseudo-inversa de Moore-Penrose, avaliada por:

M'"= M"(MM?")™ | se m <nou (3.8)

M'=(MM")"M" [ sem>n (3.9)
3.3 ABORDAGEM NAO LINEAR TRADICIONAL

Embora a abordagem apresentada acima seja uma solucao para problemas lineares,
a alocacao de controle nao linear tem uma formulacao matemaética diferente da Equacao
3.1, onde nao é possivel resolver por manipulagao de matriz, e sim através de algoritmos
mais complexos, o que demanda grande esforgo computacional (por exemplo, o algoritmo
de otimizacao primal-dual (Souza et al. 2004)). Essas abordagens fazem com que os

custos de processamento sejam proibitivos para alguns hardwares embarcados.

Para demonstracao, considere o seguinte sistema nao linear:

+ = K(u) (3.10)

onde K (u) € R™ ¢ a funcao de alocagao de controle nao linear. Em tal cendrio, ndo
é possivel supor que o tratamento das restricoes fora da rotina principal nao cause

estabilidade numérica. Portanto, o problema é dado por:

(K (u) - 7)"(K(u) - 7)

u

Minimizar f(u) =

N[ —=

(3.11)
Sujetioa uw<u

IN

O problema da Equacao 3.11 deve ser manipulado para um conjunto de equagoes de

igualdade adicionando varidveis de folga (slack variables) s; >0 € R™ e s5 > 0 € R™
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Minimizar f(u) = %(K(u) —7)(K(u)—T1)

Subjeitoa u—uw+s; =0 (3.12)
u—u—Sy, =0
que resulta no Lagrangiano
L(u,s,A\) = f(u) = A1 (u—u+s1) — A2 (u—u — s9) (3.13)

onde A; >0 € R" e Ay > 0 € R” sao os multiplicadores de Lagrange.

Entao, as condi¢oes KKT para a Equagao 3.13 sao

0L (51,5200 M) =V (1) — Vudy — Vu, i
g—i(U,sl,sz,Al,)\Z) =— )\ .
g_i(u,sl,sz,)\l,)\z) =)\, 0
aa_)i(u,sl,sz,Al,)\z) =(u+ s1) -
g_i(u,sl,sz,)\l,)\z) =(u — 8y) —u

onde V f(u) e Vu sao o gradiente de f(u) e u, respectivamente.
3.4 ALOCACAO DE CONTROLE SUB-OTIMA RAPIDA - FCA

O objetivo do método proposto é transformar o problema apresentado na Equacao
3.10 em uma versao linear mais rapida do que a apresentada na Equacao 3.6, dividindo

o problema em dois subconjuntos interconectados. Dessa forma, considere que o sistema

nao linear

# = M(u) (3.14)

seja quebrado em dois problemas diferentes, conforme mostrado nas Equacgoes 3.15 e

3.16
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+a - Ma(ub)ua (3 15)
Ty = M () up (3.16)

onde u, € R? com ¢ € N* sendo uma parte dos n atuadores do sistema, u, € R"
com r € N* sendo o restante dos atuadores, 7, € R™*, 7, € R"™ M, (ug,) € R™*7 e

M,(up) € R

Destaca-se a possibilidade de diferentes combinacoes do sistema nao linear inicial

em dois subconjuntos. Assim, as seguintes regras heuristicas foram consideradas:

e Separar as acoes de controle ACVs definidas em uma configuracao que os conjuntos
resultantes geram dois sistemas variaveis dependentes e lineares. Essa operacao
lineariza um conjunto considerando a execucao prévia do outro. Uma abordagem
semelhante pode ser vista em Mok, Tan e Hui (2016) e Liu et al. (2016), onde a
solucao de fluxo de energia de transmissao nao linear é dividida em dois sistemas

dependentes;

e As ACVs no primeiro subconjunto devem estar completamente superpostas no
segundo para facilitar sua convergéncia. A auséncia ou parcialidade da super-
posicao podem nao apresentar convergéncia em situacoes onde o sinal desejado
ainda é alcancavel, explicado por cada subconjunto ter um subespaco de busca
diferente, podendo nao alcancar os critérios de parada a medida que as ACRs sao

atualizadas.

Nesta abordagem, as nao linearidades das ACRs sao divididas em dois problemas
independentes que podem ser resolvidos de forma recursiva e iterativa até que os critérios
de convergéncia sejam encontrados e, segundo, sem redundancia, a velocidade da solucao

é aprimorada.

Para resolver a Equacao 3.14 usando as Equacoes 3.15 e 3.16, este trabalho propoe o
Algoritmo 1 onde cada época representa uma época convergida e cada lago while interno
representa uma iteragdo. Os indices superiores (*) e (7) sao os valores da iteragao
atual e anterior das ACRs, respectivamente. Os argumentos de entrada sao as ACVs
T = [T, ™) dos controladores do sistema e os valores anteriores de ACRs u™ = [u_, u, |.
A saida é representada pelas ACRs atuais u™ = [u], u;]. Os critérios de parada sdo o
erro de convergencia £,,q,, 0 nimero maximo de iteragoes i,,q,, ¢ a amplitude permitida

de cada variavel u; representada por Au; com o maximo de Au,,q,.
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Algoritmo 1 : Fast Control Allocation (FCA).

1: function ut = FCA(T,u")

2: Define: 7., 7, u, , u,

3 =1, fi,fo,f3,fa = 10°

4: while f1, fa, f3 > €mae & f1 > Atpmar & 1 < 144, doO
5w = Mi(w)m,

6: Enforce u, < u} <,

£ fi = [ Ma(w; Juf — 7ol

8: w) = M](uf)m,

9: Enforce: u, <wu; <,

10: fo = || My (ug)uy — 7l

11: fs =M (u) — 7|

12: fo=2"0 0 lluy — ||/ A,
13: 1=1+1

14: u, =u;

15: u, =u;

16: end while

17: ut = [ul,uf]

18:  return: u’

19: end function

O Algoritmo 1 mostra que as Equacoes 3.15 e 3.16 representadas pelas Linhas
5 e 8, sao resolvidas de forma recursiva até que sejam alcancados os trés critérios
de convergéncia. O primeiro, representado pela avaliacao das Linhas 7, 10 e 11,
respectivamente, diz respeito a assertividade, ou seja, quao semelhantes sao as ACVs
estimadas das desejadas. O segundo critério, representado pela avaliacao na Linha
12, determina que as atualizacoes em w sejam menores que um determinado limite
normalizado pela amplitude maxima de cada varidvel Awu;. Isto ¢ especialmente
importante para se ter transi¢oes suaves entre cada época. Finalmente, o critério final

define o niimero maximo de iteracoes permitidas em cada época.
3.5 EXEMPLOS MATEMATICOS DE APLICACAO

Esta secao apresentard alguns exemplos mateméticos para aplicacao da metodologia
de alocacao de controle, ou seja, casos hipotéticos sem relacao com sistemas reais que

visam avaliar o desempenho da técnica.
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Considere o seguinte problema de alocacao de controle nao linear:

+1 8x1 cos(y1) — 3xg cos(z)
T= |7 | =M(u)=| 3z;cos(y1) + 625 cos(72) (3.17)
N iy con() — 31 cos(:)

O controlador e o sistema, neste tutorial, nao tém significado fisico. Portanto, as
ACVs T, que em um processo real seriam geradas por um controlador de malha fechada,

sao dadas pelo seguinte conjunto de fungoes:

T 0.1+ 0.1sen(wt/40)
T= |7 | =| 0054+ 0.1sen(nt/30) (3.18)
T3 —0.3 4+ 0.2sen(7t/20)

Dada a Equacao 3.17, para definir e avaliar um conjunto w em que |7 — 7| seja
minimo para qualquer conjunto de realizacao 7. Para aplicar o FCA, primeiro é
necessario quebrar o sistema nao linear representado pela matriz da direita na Equacao

3.17 em dois sistemas lineares. Dessa forma, considerou-se:

u = [cos(71), cos(V2), 21, Ta)" (3.19)

sujeito a

[—1, -1, —00, —0o]" <u < [1,1, 00, 00" (3.20)

Como o sistema tratara cos(;) e cos(72) como qualquer variavel comum, é necessario
definir seus limites validos. Além disso, para este primeiro exemplo, x; e T3 sao

considerados ilimitados.

O vetor u pode agora ser quebrado de forma a isolar as nao linearidades:

u, = [r1,79)" (3.21)

w, = [cos(v1),cos(y)]” (3.22)

O préximo passo é definir os subsistemas M, e M, escolhendo quais ACVs serao
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avaliadas em cada subsistema, de acordo com

7A-a - Ma(“b)ua (3 23)
T, = Mb(ua)ub (3 24)

Existem varias combinagoes entre os subconjuntos, onde as préximas subsecoes
avaliarao o desempenho de algumas configuragoes possiveis. Em todos os casos, o
nimero maximo de iteracoes é 4,4, = 200, 0 erro quadratico maximo é €,,4, = 1 x 1072
e Alyee = 1 x 1073 para ser os trés critérios de convergéncia. As condicoes iniciais das
ACRs sao u = [0,5,0,5,0,5,0,5] e, para cada alteragdo em um conjunto desejado de 7, os

dois algoritmos de otimizacao comecarao com o ultimo avaliado w.

Para comparar os resultados, foi utilizado o algoritmo de Pontos Interiores (PI) do

Matlab (ferramentas de fungoes de otimizagao nao linear).

3.5.1 AVALIACAO DE DESEMPENHO DE ACVS TOTALMENTE SU-
PERPOSTAS

Esta configuracao considera que todas as ACVs estarao presentes em ambos subsis-

temas, ou seja

To(21,22) = Tp(cos(m1), cos(y2)) = [71, %2,%3]T (3.25)
ao qual gera
T 8cos(y1) —3cos(y2)
T
T = 3cos(y1)  6cos(y2) ' ] (3.26)
. L2
T3 —3cos(y2) —cos(m)
+1 8&31 —31‘2 ( )
cos
Ty = 311 619 " (3-27)
. cos(72)
T3 —XT9 —3I1

Estes sistemas sao resolvidos iterativamente usando as Equacgoes 3.28 e 3.29 com

uso do Algoritmo 1.
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T1
e
Y= Mi(cos(n),cos(1) | T (3.28)
X2
T3
(1) B
COS
W = M) | (3.29)
cos(72) ~
3

A Figura 22 mostra as ACVs desejadas 7 (linhas cinzas) representas pela Equagao

3.18 e estimadas pelo método FCA (cruzes vermelhas) e PI (circulos azuis).

Figura 22: Agoes de controle virtuais desejadas 7 e estimadas 7.
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Fonte: Autor.

E possivel notar que ambos os métodos foram capazes de encontrar todas as
solucoes. No entanto, como o sistema possui varias solugoes possiveis, cada metodologia
apresentou uma saida diferente, como pode ser visto nas Figuras 23 e 24. Uma observagao
importante é que a FCA teve que aplicar o limite superior a cos(vs) e, mesmo assim,
nao gerou nenhum impacto em seu desempenho.

Figura 23: Valores para cos(y;) e cos(7y2) estimados para FCA e fmincon com superposi¢ao
completa de ACVs.
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Fonte: Autor.
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Figura 24: Valores de x1 e z9 estimados para FCA e fmincon com superposicao completa de

ACVs.
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Fonte: Autor.

Considerando o erro quadratico e o tempo de convergéncia como métricas de

desempenho, é possivel observar analisando as Figuras 25 e 26 que o FCA foi capaz

de alcancar a precisao desejada, ou seja, 1072 enquanto que o algoritmo nao linear

PI nao obteve. Além disso, a FCA foi 130 vezes mais rapido que o PI, na média geral.

Comparando com outros algoritmos nao lineares, a FCA foi 10 vezes mais rapido que o

Conjunto Ativo (CA) (Hager e Zhang 2006) e 15 vezes mais rapido que a abordagem

de Programacao Quadratica Sequencial (PQS) (Martinsen, Biegler e Foss 2004). Além

disso, o erro minimo de precisao foi de 107! e 1072 respectivamente para CA e PQS.

Erro log([e])

Figura 25: Evolucao do erro quadratico com superposi¢ao completa de ACVs.
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Fonte: Autor.
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Figura 26: Tempo de convergéncia (ms) com superposi¢ao completa de ACVs.
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3.5.2 MUDANDO A ORDEM DE SOLUCAO DOS SUBSISTEMAS

O problema da alocacao de controle na Equagao 3.17 foi resolvido dividindo o
sistema nas Equagoes 3.28 e 3.29. Alterando a ordem dos subsistemas no algoritmo,
ou seja, resolvendo a Equacao 3.29 primeiro que a Equagao 3.28, os resultados quan-
titativos também sao alterados. Destaca-se que o tempo de execucao e a precisao da
convergéncia foram os mesmos, mas os valores resultantes para (1, xq, cos(71), cos(72))
foram diferentes, conforme mostrado nas Figuras 27 e 28 em que uma nova ordem da
solucao é demonstrada em azul e denominada FCA 2. A abordagem original é mostrada
em vermelho e denominada FCA 1. Como a ordem da solucao do sistema mudou, a
direcao do espago de busca também se altera. Considerando que um sistema nao linear
possui varios minimos locais, alteracoes na busca e inicializacao podem alcancar solugoes
diferentes.

Figura 27: Valores de cos(1) e cos(vz2) estimados com FCA 1 e FCA 2 com superposigao
completa de ACVs alterando a ordem de resolucao das ACRs.

1 e
0.8
0.6 F

2
E
@ 0.4
Z2 7 - /&6\&\& P oy
(1,2 . e e el o,
~—o_ &M M* 70,3*?\ -
go—e—o- }* o0 0 o e o o o o I - = e 88892 0 0oao & &% o o o
10 20 30 50 60 70 80 90
Time [seg]

‘—e—FCA2 cosy1 —— FCA2 cosyg—e— FCAl cosy, —— FCAl cosv;‘

Fonte: Autor.
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Figura 28: Valores de x1 e x5 estimados com FCA 1 e FCA 2 com superposicao completa de
ACVs alterando a ordem de resolucao das ACRs.
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3.5.3 SENSIBILIDADE AS CONDICOES INICIAIS

Para avaliar a sensibilidade do método as condicoes iniciais, o valor de

7 = [0,0293, —0,0366, —0,1000]” (3.30)

correspondente a t = 50s foi selecionado arbitrariamente. Um total de 100 simulagoes

foram realizadas com condigoes iniciais escolhidas aleatoriamente usando

w=[-1,-1-2 —2" e uw=1[1122] (3.31)

como limites inferior e superior, respectivamente. As Figuras 29 e 30 mostram o ponto
de inicializacdo em azul e os resultados fornecidos pela FCA em vermelho. E possivel
observar que todas as simulacoes convergiram, demonstrando robustez ao ponto de
inicializacao.

Figura 29: Valores de cos(71) e cos(72) inicializados (azul) e estimados (vermelho) da FCA
com superposicao completa de ACVs com condigoes iniciais distintas.
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Figura 30: Valores de z1 e 2 inicializados (azul) e estimados (vermelho) da FCA com
superposicao completa de ACVs com condic¢oes iniciais distintas.
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3.5.4 ANALISE DE CONTINGENCIA PRELIMINAR

Considerando o sistema dado como exemplo, supde-se agora que a variavel -,
represente um servomotor com defeito, com uma posicao fixa em 0 graus. Nesse caso,
cos(y1) = 1 é alterado durante toda a simulacao. As Figuras 31 e 32 mostram as
variaveis (cos(71),cos(y2)) e (1, 22), respectivamente. Um resultado interessante é que,
considerando essa falha, a abordagem FCA e a nao linear alcancaram exatamente as
mesmas solugoes, porém a FCA sempre converge mais rapido.

Figura 31: Valores de cos(71) e cos(72) estimados com a FCA e fmincon com superposigao
completa de ACVs e contingéncia preliminar.
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Figura 32: Valores de x1 e 2 estimados com a FCA e fmincon com superposicao completa de
ACVs e contingéncia preliminar.
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3.5.5 SUBSISTEMAS COM SUPERPOSICAO PARCIAL E AUSENTE

Embora todos os cenérios de simulacao tenham considerado apenas dois subsistemas
totalmente acoplados até o momento, significando que todas ACVs estao completamente
superpostas, é possivel obter topologias diferentes. A Tabela 1 mostra os resultados de
varios cenarios possiveis, onde uq, up, M, ¢ M, sao os mesmos definidos nas Equacoes

3.26 e 3.27. A notagao M,:’j’” representa a matriz formada pelas linhas i, j, ... de M.
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Tabela 1: Possibilidade de topologias diferentes.

Case Sistema Tempo Méximo (us) | Erro Méaximo e3(x10729)

1 [ 7307 = Ma® (up)uq 140 0.945
[71,72,73) T = Mp(ua)up .

~ 1T 1,2

71,72 = Mg’ (up)u
g |17 a”(up)ta 640 0.092 x 1020
[71,72,73) 7 = Mp(uq)up

3 [72,73]" = Mz’s(ub)u“ 180 0.971
[7:177:237:3]T = Mb(ua)ub .

4 (7172 7] = Ma () e 100 0.954
[71,73)7 = My (ug)up '

5 (717271 = Ma(up)ua 160 0.985
[70,73]7 = MP® (uq)up .

~ AT 1,3
T1,73]" = Mg’ (up)u
6 |07 a”()ua 120 0.915

7 R 510 0.122 x 10%°

8 (AT = M} (ua)up 170 0.932

9 550 0.522 x 1020

A primeira observacao importante é que os casos 2, 7 e 9 sao 0s Unicos que nao
convergiram dos que foram propostos; além disso, eles também sao os tinicos em que
a ACV 713 nao é apresentada nos dois subsistemas M, e M. Todos os outros casos,
incluindo o caso 6, onde a 1inica superposicao é superior a 73, convergiram. Observe
que o caso 8 separa M em dois subsistemas diferentes, demonstrando que é possivel
ter varias configuragoes. Por fim, o caso 9 mostra um sistema totalmente desacoplado,

em que nao ha superposicao entre ACVs.

Outros possiveis subsistemas desacoplados também foram testados e nao convergiram.
Isso demonstra que a superposicao é uma caracteristica importante nessa abordagem e

deve ser cuidadosamente analisada.
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O caso do tutorial fornecido pelas Equacoes 3.26 e 3.27 obtiveram um tempo maximo
de execucao 240us e erro quadratico maximo de 0,066. Assim, reduzir a ordem dos
subsistemas pode melhorar o desempenho computacional; no entanto, a convergéncia

depende de como as variaveis virtuais sao separadas entre os subsistemas.
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4 RESULTADOS DE SIMULACAO

Neste capitulo sera analisado as respostas de simulagao dos controladores do QTR

aplicados juntamente com o método de alocacao de controle FCA.

Primeiramente, algumas observacgoes sao feitas:

e Foram considerados ruidos gaussianos brancos com desvio padrao de 1 grau para as
malhas de posicao angular (¢, 6 e ), 1 grau/seg para as de velocidade angular (¢,
0 e 1)), 0,5 m para a malha de altitude (h), 0,1 m/seg para a malha de velocidade
subida/descida h e inercial V, ao longo do eixo * do veiculo. Estes valores foram

obtidos através de testes experimentais;

e Apos a obtencao das ACRs dos 8 atuadores, uma funcao de transferéncia que

represente as dinamicas dos atuadores foi considerada, detalhadas no Apéndice

A.3;

e Trés arranjos de superposicao de ACVs nos subconjuntos serao mostrados: ausén-

cia, parcial e total.

Para fins de comparagao, mostram-se também resultados através de otimizacao nao
linear do Matlab®). Foram utilizados 2 métodos: pontos interiores e conjunto ativo.
Vale destacar que a programacao nao linear usada na comparacao nao foi implementada

na placa controladora do QTR devido a restri¢oes de processamento.

Nas Segoes 4.1, 4.2 e 4.3 serao mostrados arranjos com 3 tipos de superposicao de
ACVs. Na Secao 4.4 serao apresentadas as respectivas comparacoes. Estas simulagoes
foram executadas de forma sequencial, ou seja, todas etapas de simulagao somente eram
executadas se a etapa anterior fosse previamente concluida. O objetivo deste procedi-
mento ¢ ilustrar que a alocacao de controle proposta desempenha um comportamento

dinamico e inercial do QTR de forma similar ao obtido por abordagens tradicionais.

Na Secao 4.5 sera apresentado um estudo do tempo méximo permitido que a técnica

de alocacao de controle tem disponivel para ser executada de forma embarcada, sem
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interferir significativamente no comportamento do veiculo. Assim, alguns cendrios sao
executados de forma paralela, considerando o arranjo da Secao 4.1 emulado na placa

controladora, que possui tempo de amostragem diferentes para algumas rotinas.

Quanto ao desacoplamento de ACRs em grupos, optou-se por manter os termos nao
lineares (sen(y;)) em u, e os outros (J; ) em u,. Isto foi adotado pois os subsistemas
lineares podem corrigir o processo de linearizagao através da interacao entre os mesmos.

Dessa forma:

u!, € R = [sen(71),sen(v2), sen(73), sen(yy), 1)7 (4.1)

Observe que o valor 1 na Equacao 4.1 é responsavel por somar todos os termos
relacionados a cos, o que leva todas as nao linearidades relacionadas a serem tratadas
como constantes internas. Uma vantagem dessa estratégia é que ela funciona como um
fator de normalizacao, pois o fato de u, ser computado pelo sistema, torna possivel a
obten¢ao de um valor diferente de 1. Nesse caso, o vetor completo u, é normalizado
para manter sua ultima posi¢ao como 1. Apds essa normalizagao, os sinais reais u, sao

usados para alimentar os servomotores:

u, € R* = [sen™ (1), sen™ (72), sen™ (3), sen™ (74)]" (4.2)

Escolheu-se por utilizar a representacao com sen pois ela ilustra 2 quadrantes
com sinais diferentes, onde sinais positivos de 7 representam movimentos de avanco,

enquanto que negativos de v manobras de recuo do QTR.

Em relacao ao segundo vetor de ACRs, as rotagdes dos motores de propulsao (¢;)

sao facilmente separadas em

u, € R* = [51, (52, 53, (54]T (43)

Para todos os cendrios, as condigoes iniciais das ACRs sao nulas. Quanto aos critérios
de parada, o niimero maximo de iteracoes ¢ i, = 50, 0 erro quadratico €4 = 1 x 107°
e a variacdo maxima permitida para as ACRs é At,ee = 1 x 1073, Para as solucoes
das ACRs, os valores foram normalizados para as rotacoes dos motores de propulsao
[0,1] = [0,100%], e para as inclinagoes dos servomotores [—1, 4+ 1] = [—45, + 45] graus.
Estes limites levam a Au = [Aug,Auy)? = [90,90,90,90,100,100,100,100]7.
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4.1 ARRANJO COM SUPERPOSICAO COMPLETA

O primeiro arranjo visa mostrar a superposi¢ao completa das ACVs em ambos os

subconjuntos, onde My (u,) € R?** ¢ My(up) € R7** mostrados no Algoritmo 1 sao

7o = [X2 NJ" (4.4)
7, o= [X],Zb, Lb, MY NI (4.5)

onde as ACVs X;,’ e Ng sao as variaveis que representam a superposicao completa, pois

estao presentes nos 2 subconjuntos.

A razao da escolha de X;j e Né’ no primeiro subconjunto de ACVs é controla-las

diretamente pelo conjunto u, de ACRs. Assim, o restante das ACVs serao controladas

pelo grupo wu, porque Xz e NII,’ foram anteriormente obtidas na Equacao 4.4.

Além disso, testes experimentais de bancada foram realizados para verificar ener-

geticamente quais dinamicas sao mais interessantes de serem diretamente controladas

pelos servomotores. A razao obtida foi = 50 vezes mais eficiente controlar X;j e Nllj

pelos servomotores do que pela acao de controle diferencial da velocidade de rotagao

dos motores de propulsao.

Prosseguindo, os respectivos subconjuntos sao mostrados nas Equacoes 4.6 e 4.7:

——
7 M. (uy) sen(71)
——
sen
X}j k101 k162 k103 k164 0 272; (4.6)
= sen .
Ng —ki1didr  —kidide  kidids  kidida  ka(di1cy1 + d2cv2 — d3cy3 — dacya) R
sen(74)
1
7 My, (ua)
—_—N— wy
X5 kisyi kisye k1svys k1svs T 1
1
Zg kicem kicyz kicys kicya 5
2
LZZJ = (7k1d\_6'yl — kzs’yl) (k‘ld\_c’yz — k‘gs’yz) (kld\_C'yg + kQS’yg) (7k1d\_€'y4 —+ k2874) 5. (4.7)
Mt kidiey: —k1dicys kidicys —kidieys ;
4
Nb (—kldLS’y1 + kchq) (k‘ldLS"/Q + kQC’yg) (k:ldLS’y3 — k‘zc"/g) (—kldLS’Yzl — k‘gc"/4)

P
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4.2 ARRANJO COM SUPERPOSICAO PARCIAL

A segunda configuracao mostra a superposicao parcial de ACVs nos subconjuntos,

onde M, (ug) € R*** ¢ My(up) € R sao

fo= XN (45)
+b = [Z£7L27M£JN£]T (49>

que geram as Equacoes 4.10 e 4.11

—_———
Ta M (uy,) sen(y1)
—_——
Xt k161 k102 k193 k104 0 sen(2)
b= sen(v3) (4.10)
Ng —k1d oy —k1dida kldL53 k1d_d4 k2(51C'yl + 62072 — 53073 — 546’)/4) w ( )
n{v4
1
,_.A._ﬁ’ My (wa) up
——
Zzl; kicn k1cyo kicys kicva 5
LY | | (—kidieyr —kasyi)  (kidicya — kasyz)  (kidieys + kasys)  (—kidicys + kasva) P! (411)
M} kidicyr —kidicys kidicys —kidicys 53 .
N;; (—kidisyi + kacy1)  (kidisys + kacy2)  (kidisys — kacys)  (—kidisya — kacya) 04

onde a ACV Ng ¢é a Unica variavel superposta nos 2 subconjuntos.

Neste caso, a ACV NII)’ foi escolhida empiricamente para ser superposta nos subcon-

juntos.
4.3 ARRANJO COM AUSENCIA DE SUPERPOSIQAO

Por tltimo, esta secao mostra o arranjo com auséncia de superposicao de ACVs nos

subconjuntos, ou seja, o sistema é totalmente desacoplado. Dessa forma, M, (u,) € R***

e My(up) € R¥** sio:

+, = [X°, NYT (4.12)

p>-'p

7, o= [Z), L), M}]" (4.13)
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Consequentemente, as Equacoes 4.14 e 4.15 sao apresentadas:

——N—
fa Mo (uy) sen(71)
——
sen
Xb k161 k162 kids ko 0 (2)
s | = sen(v3) (4.14)
Np —kldL51 —kldL62 kldL63 kldL54 k?2((51C’Yl + 620’}/2 — 530’}/3 — 54074)
sen(v4)
1
up
7 My, (ua)
b 61
Z, kiem kicya kicys kicya 5
2
Lf, = | (—kidieyr —kasy1) (kidieyz —kasy2)  (kidieys + kasys)  (—kidicys + kasvya) 5 (4.15)
Mp kid ey —kydieyo kidicys —kidicya 53
4

4.4 COMPARACOES ENTRE ARRANJOS E ABORDAGENS NAO
LINEARES TRADICIONAIS

Nesta secao sera apresentado um cenario de voo onde € possivel analisar a conver-
géncia de 4 abordagens utilizadas na alocacao de controle: Arranjo com superposicao
total, parcial e otimizacao nao linear com pontos interiores e conjuntos ativos, nomeados

daqui em diante por FCA 1, FCA 2, NL 1 e NL 2, respectivamente.

Nao foi considerado o arranjo com auséncia superposicao, mostrado na Sec¢ao 4.3,
pois 0 mesmo nao converge. Isto é explicado porque o sistema completo é quebrado em 2
subsistemas que nao exercem relagdo matemdatica um com o outro nas matrizes M (up)
e My(u,) no ponto de vista de ACVs, mas a resposta u, do primeiro é utilizada para

obtencao de u, no segundo.

Dessa forma, apresenta-se na Tabela 2 os instantes de tempo em que os setpoints

de voo sao solicitados, seguidas das respostas controladas na Figura 33.

Tabela 2: SPs para os resultados de simulacao da Secao 4.4.

Tempo (seg) 0 25 4 7 10

h (m) 10 10 10 10 10

Vy(m/s)y 0 1 1 1 1
1 (graus) 0 0 90 90 90
0 (graus) 0 0 0 -10 O
¢ (graus) 0 0 0 10 O
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Figura 33: Respostas controladas do QTR com programacao nao linear e a FCA.
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Fonte: Autor.

Os SPs desejados sao essenciais para ilustrar manobras de atitude angular do QTR
com velocidade de avango. Outra observagao é sobre os movimentos de arfagem, onde
as técnicas de alocacao de controle precisaram ajustar os angulos de inclinacao dos
servomotores para manter o SP de velocidade desejado. Neste caso, eles se retrairam

negativamente para manter a velocidade de 1 m/s.
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Pode-se observar também que todos os 5 DoF's foram rastreados conforme os
requisitos de controle mostrados no Apéndice A. Quanto as ACRs dos servomotores, os
arranjos FCA 1 e FCA 2 apresentaram respostas mais suaves comparadas aos resultados
com NL 1 e NL 2, o que reflete significativamente o efeito da utilizacao do critério de
parada por variacao da amplitude das ACRs, mostrado na Linha 12 do Algoritmo 1.

As ACRs §; e 03 obtiveram caracteristicas similares as ACRs d5 e d4, respectivamente.

Para uma comparacao mais precisa, o indice Integral of the Squared Error, Integral

do Erro Quadratico (ISE) é apresentado na Equagao 4.16, com seus valores mostrados

na Tabela 3.

=N
ISE, =Y +/(vf —v")2 (4.16)
=0

onde N é o total de iteragoes, v° é a variavel representando as especificacoes de setpoints
da Tabela 2 (h{, V] ;.07 .¢5), e v™ representando (h}", V& 4,0 ,¢}") as varidveis
controladas em todas as iteracoes ¢ da simulacao.

Tabela 3: ISE das respostas controladas dos métodos de alocacao de controle considerados na
simulacao.

ISE FCA1 FCA2 NL1 NL2

h 107.94 108.89 107.01 109.74
V; 39.51 39.52 36.15 36.74
P 18.96 19.29 19.43  19.44
0 37.73 37.79 58.49  65.38
o) 39.08 39.34 37.17  42.12
Total 243.22 244.86 258.25 273.42

8

Como pode ser observado, o arranjo FCA 1 (que possui superposi¢cao completa
de ACVs) apresentou menor indice de erro, 0,77% melhor que FCA 2. NL 1 e NL 2

obtiveram erros maiores.

Outra comparacao interessante se da através da evolugao do Erro Quadratico (EQ)

e o tempo de execucao por época, mostrados na Figura 34.
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Figura 34: Evolucao do EQ normalizado e tempo de execucao por época das metodologias de
alocacao de controle FCA 1, FCA 2, NL 1 e NL 2.
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Fonte: Autor.

Através do grafico acima, pode-se notar que o tempo de convergéncia da FCA pode
chegar a 189 vezes mais rapido que as abordagens tradicionais. Analisando o tempo
médio de execucao, FCA 1, FCA 2, NL 1 e NL 2 apresentaram aproximadamente 1,4,
1,8, 6,54 e 2,8 milissegundos, respectivamente. Em resumo, FCA 1 é em média 29, 367
e 117% mais rédpido que FCA 2, NL 1 e NL 2.

Analisando o quesito de quantidade de iteragoes, FCA 1, FCA 2, NL 1, e NL 2
exigiram 2635, 2737, 36846 e 18678 iteracoes, respectivamente. Novamente, FCA 1 foi
a metodologia que melhor se destacou comparada as outras, com menor ntimero de
iteracoes. Se comparado com as abordagens tradicionais, FCA 1 exigiu 1298 e 609%

menos iteracoes que NL 1 e NL 2, respectivamente.

Para ilustrar a convergencia das metodologias FCA, apresenta-se na Figura 35 a
evolucao do erro quadrético durante a época 5 segundos (escolhida empiricamente por
ser uma época em que os servomotores apresentaram picos). Nesta figura as cores mais
licidas se referem ao arranjo FCA 1 e as mais opacas ao FCA 2. O tom vermelho se

refere ao erro fi, o azul ao f5 e o preto ao f3, todos descritos no Algoritmo 1.
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Figura 35: Evolucao da convergéncia dos arranjos FCA 1 e FCA 2 na época 5 segundos para
os setpoints da Tabela 2.

9 | | | | | | | | | | | |
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12

Tteration [i]
FCA 1 (Au) FCA 2 (AU) s FCA 1 (<) FCA2(c1) — - — FCA 1 (z2) FCA2(e2) —-@-— FCA L (sy) FCA 2 ()

Fonte: Autor.

Em cada iteracao, ambos os subsistemas sao avaliados iterativamente, onde as linhas
solidas indicam uma atualizacao direta, enquanto que a linha tracejada ¢ indireta, da
mesma forma como nos casos tutoriais. Assim, depois de avaliar a Equacao 4.6, tanto
f1 (vermelho sélido) quanto fo (preto tracejado) sdo atualizados. Analogamente, apds a
Equagao 4.7, tanto f; (vermelho tracejado) quanto fo (preto sélido) sdo atualizados
novamente. O método converge se os critérios de parada forem atendidos, neste caso
f1, f2, f3 < €mae, representado pela linha marrom tracejada, e f; < Auyq, pela linha

tracejada rosa.

O tempo de convergéncia desta época para a FCA 1 e FCA 2 foi de 1,8 x 1073 e
2,0 x 1073 segundos, com um total de 8 e 12 iteracoes, respectivamente. E possivel
observar que o processo de convergéncia da FCA 1 é mais suave e o executou em menos

iteracoes.
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4.5 ESTUDO DO TEMPO MAXIMO PERMITIDO PARA EXECU-
CAO DA TECNICA FCA

Nesta secao serao apresentados alguns resultados de simulacao que visam analisar
o tempo maximo permitido (frequéncia minima) para que a técnica de alocagao de
controle FCA com superposigao completa de ACVs tenha disponivel para ser executada

sem que gerasse instabilidade ou queda no veiculo.

Para isto, foram realizados experimentos que emulassem o esforco computacional da
placa de controle embarcada comparada a um computador. Este procedimento segue a
proposta de aplicacao da técnica em Software In the Loop (SIL), que visa representar
em software todos os componentes da placa. Logo, os possiveis atrasos na execucao
da FCA interferem diretamente no sistema devido ao paralelismo de operacoes das

respectivas malhas de controle.

Serao utilizados uma faixa de SPs inicial e final baseados nos parametros adotados
na sintonia dos controladores da aeronave. Logo, o SP de arfagem foi mantido em 0
graus com voo em 10 m de altura. Os SPs de rolagem variaram de —10 a 10 graus e de
velocidade de avango/recuo de —3 a 3 m/s (valor préximo do projetado, de —2.5 a 2.5

m/s), ambos inseridos em 10 segundos de voo.

Ha de se destacar que os 3 DoF's criticos para a instabilidade de um VANT sao
rolagem, arfagem e altitude (Beard e McLain 2012). Assim, através do indice ISE foi
estabelecido um limiar que defina a instabilidade/queda do veiculo, que por consequéncia
gera um tempo maximo. Este limites sao mostrados na Tabela 4, obtidos através de

curvas experimentais voando em condic¢oes semelhantes.

Tabela 4: Valores do indice [SE obtidos experimentalmente.

DoF ISE
¢ | 9x10°
6 |1x10!
V., | 1x10

Optou-se por este indice pois um o6timo sistema baseado neste critério teria
um amortecimento razoavel e uma caracteristica de resposta transitoria satisfaté-

ria, punindo de forma quadrética erros no decorrer do experimento (Santos 2014,

SHAHEMABADI, MOHD.NOOR e TAIP 2013).

Na Figura 36 sao mostrados os comportamentos do QTR em uma perspectiva
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tridimensional e de vista superior.

Figura 36: Graficos ilustrativos do tempo maximo (frequéncia minima) para execugao da
técnica FCA.

(a) Gréfico tridimensional onde n representa o ntmero de vezes multiplo da frequéncia de amostragem

do sistema executado em 400 Hz.

o
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Rolagem — ¢ [graus]

(b) Vista superior do grafico tridimensional.

Vi [m/s|

Rolagem — ¢ [graus|

Fonte: Autor.

Faz-se observar que a medida que, o veiculo apresenta maiores amplitudes de rolagem
e velocidade de avango/recuo, a alocagao de controle passa a demandar mais tempo
para transformar as ACVs em ACRs. Enquanto um voo nivelado permite uma alocagao

de controle com frequéncia minima de operagao no entorno de 67 Hz (6 vezes menor que
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a do sistema), os extremos das faixas consideradas nao permitem valores menores que
200 Hz (2 vezes menor). Logo, pode-se concluir que a técnica de alocagao de controle

nao deve ser executada com frequéncias menores que 200 Hz.

As descontinuidades entre pontos de operacao em suas respectivas vizinhancas
podem ser explicadas pela nao linearidade do modelo do veiculo. Além disso, a insercao
de ruidos gaussianos nas malhas de controle fazem com que as proximidades de cada

ponto de operacao possam ter solucao nao unica.

Para ilustrar as respostas controladas, apresenta-se na Figura 37 o comportamento
dos DoF's do veiculo para 3 SPs e tempos de atraso distintos da alocacao de controle
FCA. As respostas em vermelho sao para ¢? = 10°, V4 = 3m/s e n = 2. As respostas
em preto sao para ¢? = 0°, V4 = 0m/s e n = 6. Por fim, as respostas em verde sao

para ¢¢ = —10°, V4 = —3m/s e n = 2.
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Figura 37: Respostas controladas para 3 situagoes distintas na execugao da técnica FCA.

(a) Respostas controladas de altura, velocidade de avango/recuo, rolagem, arfagem e guinada.

r-- - | —— | ——
i y ’ re r
v
Fr L\u: e I RN SN - T
______ S RS
| | | |
= o
o 8 P :rl\ A . v s PAEXA had ar® A 20
= &l v v [T A N PR A \r T \'r v
s} 10+
| | | | | | | | |
— 10 . .-
§ 8 " e ~s LY ST FTY T "v’ ‘“"\7“" =2 -"v\l e Lo lan v
s or ) \ ! '
| | | | | | | | | |
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Tempo [seg]
(b) ACRs do QTR - Motores de propulsao e servomotores de ntimero 1 e 3.
— 20 PR
o 1§ - g
= 4oL =L . - 1, X -\
= ég - ""\"“vl"'\,,.-\"“' Yay ¥ ‘*"'\",\,Ir“v‘°\:,\l~\“"‘Q'“-‘v"‘\,l‘,/‘v\huf,\-\l ,’"“"*'\‘
1
2. 0.75
= 05
B 0.23
— 20
o . 18 -
= -5(8) - ‘v"'“'WJ‘""""J"'\\I-'M\.~ 7 l""'"r'”""“)’i’\'?""’"."\"l» of \‘\l‘.'"‘"”“"“\‘“"\‘I."Dr,
-3
1
2. 0.75
= 05
= 0.2(5)
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Tempo [seg]

|—¢"=10°, V' =3m/s,n=2- = ¢' =0°, VI = 0m/s,n =6 - — ¢' = —10°, V; = —3m/s, n = 2|

Fonte: Autor.

As Figuras 37(a) e 37(b) retratam 3 situagoes distintas que levaram a obtengao dos
tempos maximos para execucao da alocacao de controle proposta. Logo, se esta etapa

tardasse n = n + 1, o veiculo ficaria instavel ou cairia.
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5 RESULTADOS EXPERIMENTAIS

Os resultados experimentais estao divididos basicamente em 2 partes: de bancada

(Sec@o 5.1) e de voo em campo aberto (Secao 5.2). Preliminarmente, destaca-se que:

e Na bancada sera possivel analisar a estabilidade angular do QTR em 3 DoF's
através de 2 cenarios. O primeiro consiste em analisar sua estabilidade angular,
enquanto que o segundo analisa a estabilidade angular mediante a insercao de
distirbios de vento. Duas topologias deste veiculo serao consideradas neste cenério:
uma operando na forma subatuada (como um quadrotor tradicional sem uso dos
servomotores) e outra na forma superatuada (QTR). O ambiente seguro de testes

desenvolvido serd detalhado no Anexo B;

e Os 3 testes de voo em campo aberto possuem trajetérias distintas: deslocamento
inercial em linha reta; deslocamento inercial no formato de um quadrado; e

deslocamento inercial no formato de “8”.

E importante destacar que todos os testes experimentais foram realizados consi-
derando o desacoplamento das ACRs (motores de propulsao dos servomotores) com
superposicao total das ACVs nos subconjuntos, seguindo a metodologia apresentada na

Secao 4.1.

Outras informacoes sao necessarias antes da apresentacao dos resultados:
e A orientacao de 0 graus de guinada do QTR se alinha com o Norte geografico da
Terra;

e A localizacao dos motores de propulsao sao apresentados na Figura 21, conforme
detalhado na Secao 2.4.4;

e Os testes sempre foram iniciados com baterias em 100%.
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5.1 CENARIOS EXPERIMENTAIS DE BANCADA
5.1.1 CENARIO EXPERIMENTAL DE BANCADA 1

Este teste experimental mostra manobras tomadas no mesmo instante de tempo
com a aeronave acoplada a bancada giroscépica, mantendo 0 graus de arfagem. Na

Figura 38 é apresentada uma foto ilustrativa.

Figura 38: QTR fixo na bancada giroscopica para o experimento de bancada 1.

Fonte: Autor.

Os SPs foram aplicados conforme a Tabela 5. Os resultados sao mostrados na

Figura 39. Os SPs V, foram estimados baseados no modelo do veiculo.

Tabela 5: Caracteristicas dos SPs no experimento de bancada 1.

Instante de Tempo (seg) 23 73 122 173

1
¢ (graus) 0 30 0 -30 0
0 (graus) 0 0 0 0 0
¥ (graus) 0 100 0 -100 0
Propulsao (N) 10.3 10.3 10.3 10.3 10.3
) 0 4.5 0 4.5 0

V. (m/s
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Figura 39: Respostas controladas do QTR para o experimento de bancada 1.

(a) Respostas controladas de rolagem, arfagem e guinada.
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Fonte: Autor.

O teste apresentado acima pode ser dividido em 5 etapas, onde a primeira possui
SPs de rolagem, arfagem e guinada em 0 graus, correspondendo de 0 a 23 segundos.
Quanto a guinada, nota-se que o veiculo nao comeca alinhado com o SP, corrigido

proximo de 10 segundos.

Na segunda etapa, de 24 a 73 segundos inseriu-se na rolagem um angulo de 30 graus
e na guinada 100 graus. Pode-se observar que sao acoes rigidas, pois foram necessarias
agoes corretivas na dinamica de arfagem (para manté-la em 0 graus). Quanto ao SP de
velocidade linear de avanco, observa-se na Figura 39(b) que os servomotores se inclinaram

consideravelmente para frente, mostrando buscar uma determinada velocidade.
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Na terceira etapa, de 74 a 122 segundos, os SPs voltaram a ser 0 graus para rolagem,

arfagem, guinada e velocidade linear de avango, onde todos foram alcancados.

J& na quarta etapa (de 123 a 173 segundos), as mesmas amplitudes da segunda
etapa foram solicitadas. Nota-se também algumas oscilacoes no controle de arfagem

devido a estes SPs.

Na tultima etapa, de 174 a 200 segundos, os SPs voltaram ser 0, alcancados como

desejado.

Vale destacar que em todas etapas citadas acima, a propulsao para sustentacao
sempre ficou acima da minima permitida para voo seguro, ilustrada pela curva vermelha

da Figura 39(c).

Outro ponto a se destacar sao saturagoes nos servomotores 1 e 4 na segunda etapa
do teste, o que nao impediu que as ACVs fossem alcancadas, dadas as combinacoes dos

mesmos com as respectivas rotagoes dos motores de propulsao.

5.1.2 CENARIO EXPERIMENTAL DE BANCADA 2

Além da avaliacao da estabilidade angular do veiculo, os testes de bancada desta
secao mostrarao que um quadrotor comum nao apresentaria comportamento aceitavel

mediante a disturbios atmosféricos, comparados com o veiculo superatuado projetado.

Outro importante objetivo desta secao é analisar o comportamento da FCA em
circunstancias onde os distirbios de vento requerem grandes esforcos das malhas de
controle do QTR. Para isto, 2 configuracoes de alocacao de controle do quadrotor sao

utilizadas:

e Forma subatuada: o mesmo veiculo projetado serd operado como um quadrotor
tradicional, ou seja, somente com 4 ACRs (motores de propulsdo). Logo, os 4
servomotores ficarao sempre na posicao vertical, 0 graus. No que se refere a

alocacao de controle, foi utilizado o método de alocacao direta mostrado em Beard

(2008);

e Forma superatuada: nesta topologia sera utilizado o veiculo projetado com todas

as suas funcionalidades, juntamente com a alocagao de controle proposta.

O disturbio de vento foi inserido perpendicularmente considerando uma dada posi¢ao

de guinada do veiculo, com velocidade linear constante de 7,1m/s, magnitude de forga
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e torque maximo de 0,6 N e 0,25Nm, respectivamente. Para que o veiculo ficasse mais
sensivel a estes disturbios, uma aleta de 21g foi acoplada ao mesmo. A Figura 40

apresenta 2 fotos do experimento.

Figura 40: QTR fixo na bancada giroscopica para o experimento de bancada 2

Fonte: Autor.

Para ambas as configuracoes, os SPs foram aplicados conforme a Tabela 6. Os
resultados para os sistemas sao mostrados na Figura 41. A linha vermelha é a resposta
do QTR e a preta diz respeito ao quadrotor tradicional. Novamente, os SPs V,, foram

estimados pois este DoF nao ¢é avaliado nesta bancada.

Tabela 6: Caracteristicas dos SPs no experimento de bancada 2.

12 21 30 39 40

¢ (graus) 20 0 0 0 0
0 (graus) 0 0 10 0 0

Instante de Tempo (seg) | 1
0
0
1 (graus) 0 280 280 280 280 0
0
0

Propulsao N) 10.3 10.3 10.3 10.3 10.3 10.3
45 45 45 45 0

(
Ve (m/s)
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Figura 41: Respostas controladas do QTR e quadrotor tradicional para o experimento de
bancada 2

(a) Respostas controladas de rolagem, arfagem e guinada.
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Fonte: Autor.

E visualmente claro que as duas topologias de veiculos conseguiram superar o
disturbio de vento com desempenho diferentes, ambas sendo usadas forca de propulsao

vertical constante de 10,3/N. Usando a norma L2 para comparar os erros de ambos
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os sinais com seus respectivos SPs, as respostas do QTR obtiveram um nimero de
10,44 contra 462,85 das respostas com o quadrotor tradicional. Também é importante
notar que, para uma comparacao justa, a forca do vento no nivel maximo permitido foi
definida levando em consideracgao a finalizagao do teste com o drone subatuado. Isso
significa que, se fosse necessario mais torque, um motor do quadrotor tradicional seria
desligado para compensar o distirbio de vento inserido diretamente na dinamica de

guinada, o que nao seria um cendrio realista pois o veiculo sofreria queda.

O teste experimental comecou em uma posicao de guinada onde a empenagem
vertical extra sofresse um efeito menor. Aos 12 segundos, foram aplicadas trés alteracoes
nos SPs: 20 graus de rolagem, 280 graus de guinada e velocidade linear de avango de
4,5m/s, estimada a partir do modelo da aeronave. Este angulo de guinada coloca as

aeronaves em um posicao de resultante maxima na influéncia da perturbacao do vento.

A Figura 41(b) mostra as respostas das ACRs para o QTR, onde os servomotores
agiram significativamente para aumentar o torque de guinada e velocidade de avancgo, o
que permitiu que o mesmo alcancasse os SPs com um desvio menor. Ao contrario, o
quadrotor tradicional nao rastreou os SPs de forma tao eficaz, mostrados através das

oscilagoes de suas ACRs na Figura 41(c).

Analisando a Figura 41(d), também é possivel concluir que o veiculo subatuado
nao manteve a forca de sustentacao minima. Isso significa que, em um cenario real de

campo aberto ele perderia 1 DoF: guinada (mais provével) ou altitude.

Uma situagao interessante foi definida no instante de tempo de 30 segundos, onde
foram solicitados 10 graus de inclinagao de arfagem mantendo a velocidade de avango
de 4,5m/s. Nesta situagao, o veiculo subatuado tradicional nao foi capaz de seguir os
SPs.

Para ilustrar, alguns videos foram realizados durante os experimentos. O primeiro
retrata o veiculo operando na forma superatuada através da utilizacao de todos os
seus 8 atuadores’. No segundo tem-se a utilizacao na configuracao subatuada com
somente 4 atuadores, ou seja, como um quadrotor tradicional?. Além destes, um video

comparativo mostra os 2 experimentos sendo realizados simultaneamente?.

Em ambos os 2 cenarios de bancada, percebe-se pequenas oscilagoes nos 3 DokF's

controlados, explicadas pela presenca do efeito solo, que é um fendmeno aerodinamico

Thttps://youtu.be/UabnWK2C-YY
Zhttps:/ /youtu.be/DTx0CZAwhn8
3https://youtu.be/nxBqjZYvDOs
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onde o escoamento de ar ao redor do QTR ¢ interrompido pelo contato proximo com
o solo. Isto faz com que a massa de ar se torne turbulenta, considerando a pequena

altura da bancada giroscépica.

5.2 CENARIOS EXPERIMENTAIS DE CAMPO ABERTO

5.2.1 CENARIO EXPERIMENTAL DE CAMPO ABERTO 1

O primeiro teste experimental de campo aberto se baseia por realizar a decolagem,
um deslocamento linear para frente a uma altitude de 10m com velocidade de 5m/s e

ao fim a aterrizagem.

Estes testes foram realizados na cidade de Juiz de Fora, Minas Gerais, Brasil, mais
especificamente na area verde da praca civica da UFJF. Uma ilustracao do formato da
trajetoria linear desejada é mostrada na Figura 42.

Figura 42: Figura ilustrativa do formato da trajetoria linear realizada no teste experimental
de campo aberto 1.

Fonte: Autor.

Na Figura 43 sao apresentadas as respostas controladas do veiculo, onde as marcagoes

em azul sao alguns instantes de tempo mostrados na Figura 44.
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Figura 43: Respostas controladas do QTR para o experimento de campo aberto 1.

(a) Respostas controladas de altitude, rolagem, arfagem e guinada, respectivamente para o teste

experimental de campo aberto 1.
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Fonte: Autor.

Na Figura 43(a) sao apresentadas 5 respostas controladas: velocidade linear, altitude,
rolagem, arfagem e guinada, respectivamente. Ve-se na resposta de velocidade linear
que o QTR inicia o deslocamento linear apds o término da decolagem, proximo de 10
metros de atitude. Em aproximadamente 28 segundos de voo o veiculo chega ao destino,
ao perceber que a velocidade fica no entorno de Om/s. Na dinamica de altitude pode-se
observar que a velocidade de subida foi 4 vezes maior que a de descida, pré-estabelecida
anteriormente para facilitar o monitoramento de um local seguro de pouso. Pequenas
acoes de controle sao observadas nas dinamicas de rolagem e arfagem, explicadas pela
compensacao de disturbios atmosféricos. Para a resposta de guinada, pode-se notar que

o veiculo manteve sua orientagao relativamente fixa préximo de 0 graus.

Acrescentando informacoes, as médias das respostas de rolagem e arfagem foram de
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1.41 e 0.27 graus, respectivamente.

Na Figura 43(b) sdo mostradas as ACRs durante o experimento, onde é percebido
que o deslocamento linear acontece aproximadamente entre 12 e 30 segundos, pois os
servomotores se inclinam significativamente para frente até que se retraem negativamente

préximo de 28 segundos.

Dadas estas respostas, a Figura 44 mostra as posicoes inerciais do veiculo durante o

experimento.
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Figura 44: Grafico das posicoes inerciais do QTR para o experimento de campo aberto 1.

(a) Vista tridimensional da trajetéria do QTR.
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Fonte: Autor.

Por fim, um video disponivel no YouTube' ilustra macroscopicamente o comporta-
mento do QTR.
Thttps://youtu.be/M3MRyWJB671
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5.2.2 CENARIO EXPERIMENTAL DE CAMPO ABERTO 2

Nesta secao serao realizadas manobras onde o veiculo decolara até 10m, fara a
trajetéria com velocidade de 5m/s e aterrizard em um ponto préximo da decolagem.
Ao se aproximar de um vértice do quadrado, sua velocidade é reduzida para 2,5m/s
para que se alinhe com o proximo destino. Uma ilustracao do formato da trajetéria
desejada é mostrada na Figura 45.

Figura 45: Figura ilustrativa do formato da trajetéria em quadrado realizada no teste
experimental de campo aberto 2.
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Fonte: Autor.

Os resultados graficos deste cenario sao mostrados na Figura 46, onde as marcagoes

em azul sao alguns instantes de tempo mostrados na Figura 47.
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Figura 46: Respostas controladas do QTR para o experimento de campo aberto 2.

(a) Respostas controladas de altitude, rolagem, arfagem e guinada, respectivamente.
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Fonte: Autor.

A Figura 46(a) retrata um cendrio diferente do anterior, onde é mostrado que a
velocidade linear QTR é reduzida de 5 para 2,5m/s nos instantes de tempo em que um
vértice da trajetoria se aproxima. No entorno de 54 segundos o percurso ¢ completo,
pois a velocidade linear se mantém constante no entorno de Om/s até o término da

aterrizagem.

Observando a dinamica de guinada pode-se notar que no inicio da decolagem que
o heading da aeronave é alterado para um valor préximo de —120 graus, modificado
significativamente 5 vezes até fechar o circuito, aproximadamente 55 segundos apds a
decolagem. A resposta de rolagem mostra com mais detalhes os momentos em que os

vértices sao alcancados, proximos dos instantes de 15, 25, 35 e 45.

Uma informacao importante esta presente na dinamica de arfagem, onde foi obtido
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um valor médio de 0.39 graus, considerado um setpoint desejado de 0.

Na Figura 46(b) pode-se visualizar novamente os instantes onde os vértices da
trajetéria sao alcangados, pois as ACRs dos servomotores se retraem para diminuir a
velocidade do veiculo. Nota-se também o instante em que a aterrizagem ¢ iniciada pois

acontece a ultima retracao dos servomotores, préximo de 54 segundos.

Dadas as respostas controladas, a Figura 47 mostra as posigoes inerciais do veiculo

durante o experimento.
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Figura 47: Grafico das posicoes inerciais do QTR para o experimento de campo aberto 2.

(a) Vista tridimensional da trajetéria do QTR.
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Fonte: Autor.

Aqui também foi realizado um video do QTR percorrendo a trajetéria desejada,

disponivel no YouTube!.

Thttps://youtu.be/HauRSLIrWxM
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5.2.3 CENARIO EXPERIMENTAL DE CAMPO ABERTO 3

Por fim, o veiculo decolara até alcancar 10m, fara a trajetéria em formato “8” com
5m/s de velocidade linear, reduzindo-a para 2,5m/s nos 2 momentos de intersegao
das curvas. Ao final, o QTR aterrizard em um ponto proximo da decolagem. Uma
ilustragao do formato da trajetéria desejada é mostrada na Figura 48.

Figura 48: Figura ilustrativa do formato da trajetoria em “8” realizada no teste experimental
de campo aberto 3.
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Fonte: Autor.

Na Figura 49 sao apresentadas as respostas controladas juntamente com alguns

instantes de tempo representados na Figura 50.
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Figura 49: Respostas controladas do QTR para o experimento de campo aberto 3.

(a) Respostas controladas de altitude, rolagem, arfagem e guinada, respectivamente para o teste

experimental de campo aberto 3.
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Fonte: Autor.

A resposta apresentada na Figura 49(a) mostra novamente que a altitude foi
alcancada com taxa de subida aproximadamente 4 vezes mais rapida que a de descida,
semelhantemente aos cenarios anteriores. No gréafico de velocidade linear, observa-se
desta vez que o veiculo reduz sua velocidade para 2.5m/s nos instantes de tempo de 29
e 46 segundos, momento em que ocorre a intersecao das curvas da trajetoria em “8”.
Nota-se também que a trajetéria foi executada em aproximadamente 44 segundos, a

considerar velocidades lineares nao nulas de 14 a 58 segundos.

No que tange a resposta controlada de arfagem,o valor médio encontrado foi de 0.02

graus.

Dadas as respostas controladas acima, tem-se na Figura 50 as posi¢oes inerciais do
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veiculo durante o experimento.
Figura 50: Grafico das posigoes inerciais do QTR para o experimento de campo aberto 3.

(a) Vista tridimensional da trajetéria do QTR.
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Fonte: Autor.

Através de um link no YouTube' pode-se observar o comportamento do QTR

Thttps://youtu.be/qn-UEAkr7s
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percorrendo a trajetéria em “8” desejada.
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6 CONCLUSOES

Este trabalho foi resumidamente dividido em 6 etapas:

e Projeto e desenvolvimento da aeronave;

e Modelagem cinematica e dinamica do QTR;

e Projeto, sintonia e implementacao das malhas de controle;
e Desenvolvimento do controle de alocacao proposto (FCA);
e Projeto e desenvolvimento da bancada giroscopica de testes;

e Implementacao e execugao de testes experimentais na bancada giroscopica e de

campo aberto.

Quanto a primeira etapa, pode-se concluir que foram executadas com éxito, consi-
derando a obtencao de um QTR operante e estavel através dos testes experimentais

apresentados.

No que se refere a modelagem, pode-se afirmar que foi crucial para a implementacao e
sintonia das malhas de controle, assim como no desenvolvimento da nova metodologia de
controle de alocagao. Dessa forma, sem a sua conclusao nao seria possivel a continuagao

deste trabalho.

A etapa de criacao da malhas de controle se concretizou com sucesso dados os
resultados experimentais, sendo possivel analisar e afirmar que os requisitos de controle

foram alcancados;

Ap6s o desenvolvimento de todo o modelo, teve inicio a elaboracao da técnica de
controle de alocagao, mostrando que sua aplicagao em sistemas superatuados embarcados
em ambientes com baixa capacidade computacional é de extrema importancia. Ressalta-

se ainda que sistemas superatuados nao possuem solucao unica quando se trata de
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alocar as ACVs em ACRs nos atuadores. Isto tange a um problema de otimizacao

muitas vezes complexo de se sintetizar e embarca-los em sistemas microcontrolados.

Pode-se concluir também que a técnica de controle de alocagao proposta apresentou
convergéncia mais rapida do que as técnicas de programagao nao linear (PI e CA) para

os requisitos considerados, conforme mostrado nas comparacoes da Secao 4.4.

Outra etapa fundamental concluida foi o projeto e construcao do ambiente seguro
de testes (bancada giroscopica), usada para validagao e anélise de estabilidade angular
de veiculos aéreos. Sem ela nao seria possivel executar testes iniciais sem gerar riscos
materiais e até mesmo pessoais. Conforme os resultados experimentais de bancadas
mostrados previamente, pode-se notar que seu objetivo foi alcancado, resultando além

disso em um pedido de patente.

A etapa de criacao das rotinas no ambiente microcontrolado embarcado foi de dificil
implementacao devido & baixa capacidade computacional de processamento. Apds 100%
concluida, todo o controle multi-nivel foi desenvolvido com sucesso, juntamente com seus
respectivos filtros e malhas de controle devidamente realimentadas, todas conectadas

diretamente com o controle de alocacao proposto.

Quanto a nova metodologia de controle de alocagao, o arranjo com superposi¢ao
completa de ACVs nos subsistemas se mostrou mais eficiente que o arranjo com super-
posicao parcial, com cerca de 3,87% menos iteragoes e 29% mais rapido. Comparando-o
com as abordagens nao lineares de Pontos Interiores e Conjunto Ativo, o arranjo com
superposicao completa teve 1298 e 609% menos iteracoes, sendo 367 e 117% mais
rapido, respectivamente. Além disto, o controle de alocagao proposto com superposicao
completa de ACVs chega a ter tempos de convergéncia até 189 vezes mais rapido que
as abordagens tradicionais. Vale destacar também que a divisao de subsistemas e a
superposicao de ACVs deve ser cuidadosamente analisada, pois podem ocorrer arranjos

em que a alocagao de controle pode nao convergir.

Contudo, a técnica proposta FCA com superposicao completa foi a configuragao

mais eficiente.

6.1 TRABALHOS FUTUROS

Apos a conclusao deste trabalho, alguns trabalhos futuros sao possiveis, tendo em

vista o éxito da aplicacao desta técnica no QTR desenvolvido.

Para melhor organizacao das ideias, divide-se-os por tarefas numeradas:
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e Tarefa 1: Expansao da técnica FCA para outros veiculos superatuados, como um

Tilt-Rotor de asa-fixa e um barco superatuado, em desenvolvimento no laboratorio;
e Tarefa 2: Estudo de uma metodologia de controle tolerante a falhas;

e Tarefa 3: Analisar o comportamento do QTR mediante a um nimero maior de

subsistemas do controle de alocacao proposto.
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APENDICE A - ESTRUTURA DE CONTROLE

Este apéndice descrevera a ampla estrutura de controle desenvolvida neste trabalho

para o QTR superatuado, executada em niveis superiores ao da alocacao de controle.

Para ilustrar todas as malhas de controle de forma simplificada, mostra-se na Figura
51 a estrutura de controle geral do QTR, onde a etapa com a alocacao de controle

proposto ¢ marcada com um circulo de nimero 3 .

Figura 51: Estrutura geral de controle do QTR.
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Fonte: Autor.

Para atenuar as agoes de controle derivativas abruptas, foram implementados LPFs,
criados para passar sinais com uma frequéncia menor do que a frequéncia de corte e
inibir a passagem de sinais com frequéncias superiores a esta frequéncia (5 vezes mais

lentas que as das respectivas malhas de controle).

A malha de controle de altitude foi implementada considerando dois niveis em
cascata realimentados: um externo e outro interno. O externo é uma malha de controle
de posigao inercial (com controlador P) e o interno uma malha de controle de velocidade

inercial (com controlador PID).
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O controlador externo esta encarregado da estabilidade da posigao inercial de
altitude, onde o uso do controlador P se deu pela justificativa de ser rapido e robusto a
alteracoes. Dessa forma, a saida da acao de controle P sera a entrada do controlador
interno PID em cascata, escolhido pelas qualidades das combinagoes das partes integral

e derivativa, além de ter ficil implementagao (Burggrif et al. 2019).

No ramo integral destas malhas, inseriu-se um bloco saturador funcionando como
acao anti-windup do integrador, evitando que a saturacao da agao de controle final da

variavel controlada seja gerada somente pela agao integral.

Para a malha de controle de velocidade de avango e recuo (V), foi criado apenas um

nivel através de um controlador PID, com a mesma frequéncia da malha de velocidade

de altitude (40Hz2).

Para ilustrar, um diagrama de blocos é apresentado na Figura 52, detalhando
a estrutura das malhas de controle de altitude e velocidade linear de avango/recuo,
marcada com o circulo de nimero 1 na Figura 51.

Figura 52: Estrutura de controle de posigao e velocidade inercial do QTR (Malha de Alto
Nivel). Sub-bloco 1 da Figura 51.
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Fonte: Autor.

As malhas de baixo nivel sao responsaveis pela realizacao do controle de estabilidade
angular: rolagem (¢), arfagem (6) e guinada (10). Neste nivel, foi implementado também
outras duas malhas em cascata realimentadas, uma de atitude externa e outra interna.
A externa é denominada por malha de controle de posi¢ao angular (através de um
controlador P) e uma mais interna, malha de controle de velocidade angular (através

de um controlador PID).
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Um diagrama de blocos é apresentado na Figura 53, detalhando a estrutura destas
malhas de controle, marcadas com o circulo de ntimero 2 na Figura 51.

Figura 53: Estrutura de controle de atitude angular do QTR (Malhas de Baixo Nivel).
Sub-bloco 2 da Figura 51.
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Fonte: Autor.

Neste trabalho, nao foi solicitado nenhum SP de arfagem diferente de 0 graus nos
testes experimentais. Se for necessario algum movimento no frame inercial ao longo do
eixo 2% do veiculo, uma velocidade V, ¢ exigida que atua no angulo de inclinacdo dos

servomotores.

A propodsito, é importante destacar que a acao de controle final é sempre saturada,

conforme apresentado nos respectivos diagramas de blocos.
A.1 SINTONIA DOS CONTROLADORES

Para detalhar a sintonia dos controladores, optou-se por separa-las de acordo com
seus respectivos niveis. A Secao A.1.1 descreve a sintonia dos controladores de baixo
nivel, ou seja, das dinamicas de rolagem (¢), arfagem () e guinada (¢); Na Secao A.1.2
mostram-se as sintonias das malhas de alto nivel: dos controladores de velocidade V,

ao longo do eixo 2° do vefculo e de altitude h.
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Os controladores PID de velocidades inerciais (V,, ao longo do eixo 2% do veiculo e
h) e velocidades angulares (d), 0 e w) serao projetados com o intuito de se comportarem

conforme a funcao de transferéncia candnica mostrada na Equagao A.1.

2

G(s) = n (A.1)

s2 + 2¢wy, + w2

onde ( é o coeficiente de amortecimento desejado; w,, € a frequéncia natural desejada

do sistema.

A.1.1 SINTONIA DOS CONTROLADORES DE BAIXO NIVEL

De acordo com a Figura 53, as malhas de atitude angular de rolagem e arfagem
possuem duas malhas em cascata. A primeira malha possui somente um controlador
proporcional P com realimentagao para posicao angular e a segunda um controlador

PID também realimentado para sua respectiva velocidade angular.

Abaixo nas Figuras 54, 55 e 56 sao apresentadas as malhas de controle angular ¢,
0 e 1 na forma completa, respectivamente, considerando seus modelos simplificados,

utilizados aqui para a sintonia dos controladores P /PID.

Figura 54: Malha de controle de rolagem na forma completa descrita na Figura 53.
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Fonte: Autor.

Figura 55: Malha de controle de arfagem na forma completa descrita na Figura 53.
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Figura 56: Malha de controle de guinada na forma completa descrita na Figura 53.
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onde by, by e bg sao constantes que serao descritas a seguir oriundas das simplificacoes

do modelo.

No que se refere a obtencao do modelo simplificado das malhas de controle de
rolagem, arfagem e guinada do QTR, seguiu-se a metodologia realizada nos trabalhos

de Santos et al. (2017), Silva et al. (2016), Santos (2014) e Beard e McLain (2012).

Prosseguindo, quando se tem um angulo muito pequeno ou igual a zero, a amplitude
da acao do controlador pode ser determinada pela amplitude do erro de controle e
pelo ganho proporcional £, aplicado. Durante a aplicacao de um degrau a um sistema
estavel, o maior esforco de controle acontece imediatamente apds a aplicacao do mesmo,
quando se tem u™* = k,e™*. Sendo assim, a Equacao A.2 pode ser usada para se
obter o ganho proporcional do controlador de posicao angular de arfagem, a partir do

erro maximo antecipado e do limite de atuacao do atuador.

kﬁ umaT _ o min Au
P emaz emin - Ae

(A.2)

Nesta equacao, a acao de controle u é dada em graus/seg nas malhas de atitude
angular, pois é a entrada do controlador de velocidade angular da préxima malha em

cascata. Dessa forma, tem-se a Equacao A.3.

_ 5-(=5) _ 10 _
kg_%_—(_w_g_z (A.3)

Pela equacao acima, observa-se que o erro maximo Ae considerado foi de 5 graus,
tendo em vista que o veiculo foi projetado para permanecer em 0 graus de arfagem.

Como saida do controlador, o Au adotado foi de 10 graus/seg.

Para o controlador proporcional de atitude angular de rolagem, tem-se a Equacao

A 4:
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o 10— (=10) _ 20

b b | A4
P 10— (—10) 20 0 (A-4)

Neste controlador, diferente do controlador de arfagem, o QTR podera receber SPs
diferentes de 0 graus, limitado agora de —10 a +10 graus a cada iteracao, totalizando

Ae = 20 graus. Para a agao de controle foi considerado Au = 20 graus/seg.
Para a malha de guinada, obteve-se um ganho k:;f = 3,0.

Para a malha de velocidade angular de rolagem, adotou-se acoes controle de torque
com valor minimo —1,1768 e maximo de 1,1768 N, logo, Au = 2,3536 Nm. O erro
maximo de velocidade de rolagem é proveniente da acao de controle da malha de posicao

angular de rolagem, sendo Ae = 20 graus/seg gerando kf = 0,1177.

Para a malha de velocidade angular de arfagem, tem-se também Au = 2,3536 Nm e

Ae = 10 graus/seg, resultando em kg = 0,23536.

No que se refere a guinada, foi obtido através de estimagoes que os servomotores
permitirao que o QTR gerem torque maximo de 8,46 Nm com Au = 16,92 Nm. Para o

erro maximo de guinada, considerou-se Ae = 45 graus/seg. Logo, k;f’ = 0,376.

Prosseguindo, adotou-se nestas sintonias que a matriz de inércia (apresentada
na Tabela 8, Se¢ao A.3.3) do veiculo tenha somente momentos de inércia (produtos
de inércia despreziveis se comparados com as grandezas dos momentos de inércia),

simplificando as dinamicas de rolagem, arfagem e guinada, conforme mostrado nas

Equacoes A.5, A.6 e A.T.

o) = SIh(s) (A5)
0(s) = %Mzﬂ’ (A.6)
i) = o (A7)

onde Lg(s), M;f e NI’,’ sao 3 ACVs do QTR, gerada pelos controladores projetados.

Entretanto, conforme descrito na Secao 2.4.4, os torques gerados pelos controladores
devem ser distribuidos respectivamente para os 8 atuadores do sistema, conforme a nova
alocacao de controle desenvolvida. Para a sintonia dos controladores, deve-se agrupar

as constantes da CEM nas variaveis by, by e bs, mostradas nas Figuras 54, 55 e 56.
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Manipulando a matriz apresentada na Equacao 2.58 e aplicando a aproximagao

para pequenos angulos (cosx = 1 e senz = ), tem-se as Equagoes A.8, A.9 e A.10:

Li(s) = kidi[62(s) + d5(s) — 61(s) — 0a(s)]
+ ka[y3(5)d3(s) +a(5)0a(s) = 71(5)01(5) = 72(5)d2(s)] (A-8)
My = kydi[oi(s) + d5(s) — da(s) — a(s)] (A.9)
Ny = kidilya(s)da(s) +73(5)0(s) — 71(5)01(s) = 7ada(s)]
+ kal01(s) + 02(s) — G3(s) — da(s)] (A.10)

Considerando que o valor da constante ks é desprezivel em comparacao com o de
k1, tem-se as Equagoes A.11, A.12 e A.13:

Lg(s) = kid_[02(s) 4 d3(s) — 91(s) — 04(5)] (A.11)
M;; = ]{fldl_[(sl(S) + 63(8) - 52(8) - 64(8)] (A12>
N, = kadilyz(s)da(s) + 73(5)05(s) = 71(5)d1(s) — 7ada(s)] (A.13)

Substituindo os torques Lg(s), M;,’ e NZI)’ nas Equacoes A.5, A.6 e A.7, alcancasse as

variaveis by, by e b3, respectivamente:

Bs) = iy (A14)
0(s) = @Aa( ) (A.15)
. b3
I(s) = Aqd(s) (A.16)
onde by = %; by = %; by = %; Ad é a subtracao dos termos positivos dos
T Y z

negativos das ACRs dos motores de propulsao; Avd é a subtragao dos termos positivos
dos negativos, onde agora cada termo é o produto de uma ACR do motor de propulsao

pela ACR do respectivo servomotor).

Ao final das agoes de controle de velocidades angulares, as funcoes de transferéncia

de malha fechada sao apresentadas nas Equacoes A.17, A. 18 e A.19:
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0 _ e st o
¢(s) (1 + bykS)s? + bikSs + byk?
) b k) am
0(s) (14 bok§)s? + bokls + bok?
bs) by kps k) A10)
Pi(s) (1 + bskY)s2 + bsky s 4 bgk!

onde ¢?, 87 e Y sdo as respectivas velocidades angulares desejadas (SPs) de rolagem,

arfagem e guinada, provenientes das acoes de controle da malha de posicao angular P.

[gualando os polinémios caracteristicos das funcoes apresentadas acima com a funcgao

canonica desejada (Equacdo A.1) e considerando ¢ = 0,8 e w,, = 5 rad/seg, tem-se:

o bik? — 2Cw,
kS = buky = 2Wn 4 o017
6 = 2251;“2; ) (A.20)
k= Lot Otfatn g 5678
\ bl
(. bk — 2w,
, K = baky = 20wn _ 0,0020
6= ) 2{20%1)29 ) (A.21)
K = Wi, 1 baRatWy, 0,7355
( by
 bsk? — 2w,
D B SN
)= 2Gwnby (A.22)
b Wi+ bsk!w?
Ry = =R — 0,0196
\ 3

A.1.2 SINTONIA DOS CONTROLADORES DE ALTO NIVEL

Com as dinamicas angulares estabilizadas, pode-se iniciar o projeto dos controladores

de altitude h e velocidade V. ao longo do eixo * do QTR.

Primeiramente sera apresentada a sintonia do ganho proporcional P para a malha
de posicao inercial de altitude, para em seguida apresentar a sintonia das malhas de

controle de velocidade inercial V, e w.

Abaixo nas Figuras 57 e 58 sao apresentadas as malhas de controle de altitude
h e velocidade V, na forma completa, respectivamente, considerando seus modelos

simplificados, utilizados aqui para a sintonia dos controladores P /PID.
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Figura 57: Malha de controle de altitude na forma completa descrita na Figura 52.
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Figura 58: Malha de controle de velocidade V, ao longo do eixo % do QTR na forma
completa descrita na Figura 52.
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A obtencao do modelo simplificado das malhas de controle de altitude e velocidade
V. ao longo do eixo i* do QTR seguiu novamente a metodologia realizada de acordo
com os trabalhos de Santos et al. (2017), Silva et al. (2016), Santos (2014) e Beard
e McLain (2012). Novamente, considerou-se a aproximacao de primeira ordem para
pequenos angulos dos termos que envolvem cosseno: cosx = 1. Os termos sen 6 foram

aproximados para 0 pois o veiculo nao é rotacionado significativamente na arfagem.

Seguindo a mesma metodologia de obtencao dos ganhos dos controladores proporci-
onais P das malhas de controle de baixo nivel, considerou-se Ae = 10,0 me Au =25

m/seg em cada iteragao, obtendo-se a Equagao A.23:

25— (—-25) 5,0
=22 = =05 A.23
P 50— (=50 100 ( )

onde 2,5 m/seg foi a taxa de subida/descida (climb rate) escolhida.

Prosseguindo, inicia-se a obtengao dos controladores de velocidades inercial de V. e

Para k;/x, considerou-se os limites de saturacao na forca de propulsao a medida que
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os servomotores se inclinam, variando de —11,0950 a 11,0950 N. Isto gera Au = 22,19N

conforme mostrado nas Equacoes de A.24 a A.27.

SATp = 4gTy (
SATp = 15,6906N (A.25
SATy, = SATpcos45’ (
SATy, = 11,0950N (

onde g é a aceleragao da gravidade, 9,8066m /s*; SATp a forga maxima gerada pelos
4 propulsores em conjunto; SATy, a forga méxima de propulsao projetada ao longo
do eixo 2° do VANT; Ty = 0,4K g é a propulsao maxima que cada motor é capaz de

produzir, como apresentado na Secao A.3.1.

Adotando Ae = 5 m/s, tem-se o ganho proporcional P do controlador de velocidade

V.. expresso na Equacao A.28.

v _ 11,095 — (=11,095) _ 22,19

— = =44 A2
v 25— (=25) 50 s (A.28)

Para o ganho proporcional k', tem-se que a atuagao maxima do controlador de
posigao inercial de altitude (5 m/seg) se torna o erro maximo da malha de velocidade w,
sendo 2,5 m/seg para os motores desligados (velocidade méxima permitida que a forca
gravitacional pode imprimir na aeronave) e —2,5 m/seg para os motores de propulsao

em operacgao.

A atuacao maxima na malha de velocidade w aqui considerada foi u™** = —15,6906
N para movimentos ascendentes e u™™ = 9,8361 N (motores desligados onde somente a

forga gravitacional atua), resultando na Equagao A.29.

o 15,6906 — (=9,8361) _ 25,5267
P 25—(=25) 50

= 5,1053 (A.29)

Negligenciando os termos de Coriolis e aplicando a aproximacao para pequenos
angulos (cosz = 1 e senx = ), tem-se abaixo as fungoes de transferéncia simplificadas

utilizadas na continuagao da sintonia dos controladores de velocidades.



130

Lo X
2(s) = e (A.30)
w(s) = g - % (A.31)

Manipulando a matriz apresentada na Equagao 2.58, considerando que a forca de
arrasto ¢ pequena frente a forca de deslocamento do QTR e aplicando novamente a

aproximagao para pequenos angulos, tem-se as Equagoes A.32 e A.33.

X!s) = kalAyo(s) (A.32)

Zfi(S) = _kl[z di(s)] (A.33)

Destaca-se que senf = 0 se d4 devido a 0% = 0, com erro maximo de +5 graus e
que o efeito da aceleracao da gravidade sera corrigido pela acao integral do controlador
PID. Observa-se também que ZIZD7 (s) é negativo devido a forga de propulsao ser contraria

a nomenclatura NED adotada.

Substituindo as forcas X; e Zg nas Equacoes A.30 e A.31, tem-se as funcoes de
transferéncia de malha fechada para as velocidades inerciais V,, e w nas Equacoes A.34
e A.35.

Va(s) ke (kY s® + kes + k™) (A3
VA(s) — (m+kikye)s? + kikYes + kik)” '
w(s) oy (kY82 + ks + k) (A.35)
wd(s) B (m + kflkf;})SQ + klk‘;;s + klk;") ’

d

onde V4 e w? sdo os respectivos SPs de velocidades inercial V, e w desejados.

Seguindo a mesma metodologia realizada no controle de velocidade angular (Secao
A.1.1) e considerando ¢ = 0,9, w,, = 2,5 rad/sec para ambas as dinamicas, tem-se 0s
ganhos kzv”c = 6,1639, k¥ = 7,0907, kc‘l/’“ = 0,7305 e k5 = 0,8788.
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A.2 RESUMO DE GANHOS DOS CONTROLADORES

Abaixo na Tabela 7 sao apresentados todos os ganhos dos controladores P/PID

projetados previamente.

Tabela 7: Ganhos dos controladores P/PID utilizados em todas as malhas de controle.

Posicao Inercial de Altitude

ky

0,5

Velocidade Inercial de Altitude

ky

ki

ki

95,1053

7,0907

0,8788

Velocidade Inercial V, no eixo °

Vi
kp

ky

)

v,
kd

4,438

6,1639

0,7305

Posicao Angular de Rolagem

ky

1,0

Posicao Angular de Arfagem

Ky

2,0

Posicao Angular de Guinada

Ky

3,0

Velocidade Angular de Rolagem

ky

Lo

k)

0,1177

0,3678

0,0017

Velocidade Angular de Arfagem

0
kp

Lo

kg

0,23536

0,7355

0,002

Velocidade Angular de Guinada

Ky

LY

Ky

0,376

1,1750

0,0196




132

A.3 ASPECTOS CONSTRUTIVOS DOS EQUIPAMENTOS UTILIZA-
DOS

Nesta secao serao apresentados alguns aspectos construtivos dos equipamentos

utilizados neste trabalho, importantes para execucao dos resultados simulados.

Na Secao A.3.1 é apresentado o Conjunto Sistema de Propulsao, composto por
motores sem escovas (brushless) do tipo Scorpion M-2205-2350KV, hélices propulsoras
King-Kong 5x4P e ESCs Q Brain 4 x 25A SBE. Desta forma, um conjunto com estas
caracteristicas de equipamentos implicam nos calculos de autonomia, payload, velocidade

de resposta a estimulos, entre outros aspectos.

Na Secao A.3.2 sao mostradas as caracteristicas operacionais dos servomotores do
QTR projetado, mostrando que seu mapeamento produz maior robustez na obtenc¢ao

do modelo dinamico do veiculo.

Na Secao A.3.3 tem-se os momentos e produtos de inércia do QTR.

A.3.1 CONJUNTO SISTEMA DE PROPULSAO

Para o conjunto escolhido, o veiculo apresenta propulsao maxima de cada motor de
aproximadamente Ty, = 0,4 Kg, demandando um méaximo de 11,2A de corrente continua.
Este dados foram obtidos através de testes experimentais de bancada, mostrados na

Figura 59.
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Figura 59: Testes experimentais do sistema de propulsao considerando a Propulsao [Kg], a
Corrente [A], a Poténcia [W] e os ciclos de Rotagoes [RPM].
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Fonte: Autor.

Utilizando a curva de resposta Propulsao [Kg] x PWM [norm|, pode-se aproximé-la
a uma reta, o que resulta em k; = 3,8246. Outro experimento foi realizado para a

obtencao da constante de reacao a propulsao, ko = 0,0765.

A.3.2 SERVOMOTORES

Controladores de posicao embarcados em servomotores de corrente continua desta
dimensao apresentam resposta rapida e precisa para a posicao, considerando ou nao forga
aplicada (Ohishi et al. 1987). Na Equagao A.36 ¢é apresentada a fungao de primeira

ordem com tempo morto considerado neste trabalho.

K Tsrvo 8
Gp<8) = T—S—|—1€ srv2 (A36)
srUy

onde a varidvel K = 1/7,., levando em consideracao que existe uma malha interna
de posicao dentro servomotor, nao apresentando erro de estado estacionario; 7., a

constante de tempo; 7., 0 tempo morto do mecanismo do servomotor.

Para os testes obtidos experimentalmente, estimou-se computacionalmente junta-

mente com dados do fabricante que 74.,, = 0,1 € T4, = 0,05 segundos.
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A.3.3 MOMENTOS E PRODUTOS DE INERCIA DO QTR

Para o projeto realizado deste VANT, a localizagao das massas embarcadas no

veiculo privaram de estar centralizadas ou consideradas como massas puntuais distantes

do Centro de Gravidade (CG) do sistema.

Além do mais, destaca-se que as rotagoes dos servomotores sao consideradas sobre os

b

respectivos eixos de rotacao i’, ou seja, suas rotacoes nao mudam os bracos de alavanca

que atuadores possuem em relacao ao CG do veiculo.
Dessa forma, apresenta-se na Tabela 8 os momentos e produtos de inércias obtidos.

Tabela 8: Matriz de inércia do QTR.

Momento de Inércia Valor (g.mm?) Produto de Inércia Valor (g.mm?)

Sy 4456688,30 oy -18,23

Jy 6827331,63 Sz 451,92

J, 3393152,46 Jyz -21814,62
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APENDICE B - AMBIENTE SEGURO DE TESTES E SIMULACAO

Conforme mencionado na Secao 1.3.1.2, foi desenvolvido uma bancada giroscépica
servindo como ambiente seguro de testes e simulacao de aeronaves, ao qual foi gerado um
pedido de patente, intitulado por Bancada Giroscopica para Ensaios de Veiculos

Aéreos Nao Tripulados Superatuados para Fins Didaticos.

O pedido de patente apresenta uma bancada giroscépica para ensaios de VANTSs
com qualquer configuracao dentro de algumas dimensoes. Com esta invencao ¢é possivel
realizar testes de estabilidade e de variadas estruturas de controle sem riscos de danos
presentes nos testes de campo, ou até mesmo acidentes com danos pessoais. Além
do mais, o veiculo continua com seus respectivos graus de liberdade para dinamica
de estabilidade angular (rolagem, arfagem e guinada), com a minima interferéncia da

bancada de teste, proposta aqui para fins didaticos.

Uma breve pesquisa bibliografica sobre bancadas de testes para VANTSs superatuados
reporta uma patente interessante. Seu registrado tem nimero CN1731124A, onde é
mostrado uma bancada de testes capaz de colocar em prova um VANT do tipo helicoptero

de pequeno porte, o que se distancia da invencao desenvolvida neste trabalho.

Outros aparatos rudimentares para ensaios de controle de aeronaves também podem
ser facilmente encontrados. Algumas estruturas de ensaios de VANTSs, na maioria das
vezes sao compostas de apenas uma corda/eldstico impedindo que o mesmo toque o
chao. Outras, por vezes, possuem suportes rigidos, articulados em apenas um eixo,
testando separadamente apenas um grau de liberdade do veiculo. Além do mais, o
suporte articulado em apenas um eixo possui a limitacao de nao ser capaz de testar as
reacoes dos controladores em conjunto, muito menos quando esta atuacao interfere em

outro grau de liberdade.

Abordando a estrutura com corda que fixa/limita alcance espacial do VANT, hé
todo um risco dos rotores se enrolarem na corda/eldstico de sustentagao, podendo
provocar um acidente. Caso seja presenciado a perda completa da estabilidade do

veiculo, este pode gerar aceleracoes indesejadas gerada pelo limitador/corda, causando
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também, danos a aeronave. Outra desvantagem deste método ¢ a insercao do efeito mola,
mesmo que a corda seja pouco extensivel. Isto insere no sistema um comportamento

que nao é caracteristico de VANTSs.

No que se refere a trabalhos cientificos académicos, alguns projetos relacionados
podem ser mencionados. Em Daponte et al. (2017a) e Daponte et al. (2017b) foi proposto
um sistema para teste de decolagem e aterrissagem de VANTS, denominado por eles
como “DronesBench”. Este sistema visa detectar falhas relacionadas aos componentes
de quadrotores, medidas através da resposta da acao de controle de propulsao, consumo

de energia e estabilidade angular.

Eles mostraram alguns resultados preliminares usando um VANT do tipo quadrotor,
onde concluiram que os resultados foram satisfatorios e consistentes comparados as das
plataformas encontradas na atualidade. E importante destacar o tamanho relativamente
grande da plataforma desenvolvida, bem como algumas particularidades necessarias

para realizar os testes em 3 DoF's.

No trabalho de Alvarado et al. (2017) foi desenvolvido um protétipo de quadrotor
de baixo custo destinado a plataforma para o estudo de algoritmos de controle de voo
autonomo. Eles criaram dois sistemas de bancadas de testes, onde o primeiro foi criado
para observar o comportamento do veiculo em 3 DoF's (rolagem, arfagem e guinada).
Ele consiste em uma série de bases concéntricas com rolamentos que permitem ao veiculo
girar livremente. Quanto a segunda bancada, a aeronave foi acoplada a cordas no teto

e no solo dentro de um ambiente fechado.

Eles consideraram os resultados satisfatérios dizendo que as bancadas de teste nao
interferiram nas respostas controladas do VANT. No entanto, pode-se destacar que a

presenca de cordas pode adicionar efeitos elasticos ao sistema através da lei de Hooke.

Outro trabalho interessante foi desenvolvido em Filho et al. (2016), onde foi projetado
um quadrotor de baixo custo para identificar e analisar sua modelagem dinamica por
meio de dois sistemas de bancada de testes. O primeiro possui 3 DoFs que permite
que a aeronave se rotacione. O segundo tem apenas 1 grau de liberdade, o que na
verdade permite obter geometricamente o centro de gravidade do VANT. Por fim, as
bancadas de teste foram utilizadas para identificar os parametros de alguns atuadores e
os momentos de inércia da aeronave. Eles mencionaram sucesso de sua implementacao,

aconselhando algumas melhorias futuras em seu projeto.

A bancada proposta no pedido de patente apresentado nesta tese é composta de

um suporte giroscépico articulado em trés eixos de rotagao, onde o veiculo é fixado.
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O suporte é constituido de uma base, presa por meio de eixos e rolamentos (com
atrito quase nulo) a uma estrutura em formato de anel, onde finalmente é fixada a um

acoplamento pivotado, servindo de base para a conexao do QTR.

As dimensoes do suporte giroscopico foram projetadas de modo que o veiculo pudesse
girar em todas as diregoes sem que colidisse com outra peca da plataforma, operado
livremente. O apoio central (parte que fica dentro do anel do suporte) apresenta um
encaixe levemente rebaixado, o que permite colocar o centro de gravidade do VANT a
uma altura inferior ao eixo de rotacao da base giroscépica. Isso faz com que o sistema
tenda a ser estavel, fazendo-o funcionar como um péndulo simples, o que o faz retornar
a posicao de repouso. Porém, é possivel regular essa altura, permitindo alterar o local
do centro de gravidade do veiculo. Isto pode criar uma condi¢ao marginalmente estavel
(posicao do centro de gravidade coincidindo com o eixo de rotagao) ou instavel (centro de
gravidade acima do eixo de rotacao do sistema, operando como um péndulo invertido).
Dessa forma, os usuarios podem observar e manipular didaticamente o comportamento

destes trés tipos de sistemas de VANTSs.

Algumas ilustragoes da bancada desenvolvida sao apresentadas na Figura 60.
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Figura 60: Fotos ilustrativas da bancada giroscépica desenvolvida.

(a) Foto ilustrativa da bancada giroscépica no  (b) Foto ilustrativa da bancada giroscdpica apés

software SolidW orks®. a montagem com o QTR acoplado a ela.

Fonte: Autor.
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onde os indices da vista explodida da Figura 60 (c) sdo: 1-Base; 2-Eixo entre a base e o
anel do giroscopio; 3-Eixo entre o anel do giroscopio e a barra de rotacao; 4-Barra de
rotacao; 5-Rolamentos; 6-Anel de fixagao; 7-Eixo entre a barra de rotagao e a base de

fixagao do VANT: 8-Base de fixacao do veiculo; 9-Anel do giroscopio.

Quanto ao peso da estrutura, sua massa total foi de 0,994K ¢, confeccionada com
madeira de baixa densidade, ocupando 548950,7379mm?. Mais ilustracoes da bancada

sao apresentadas na Figura 61.
Figura 61: Principais vistas da bancada giroscépica desenvolvida.

(a) Vista superior da bancada giroscépica  (b) Vista lateral da bancada giroscépica no
no software SolidW orks®. software SolidW orks®.

el
T ;
NN e 1
NS ) |
)

-
)

(d) Vista frontal nivelada do QTR aco-
(c) Vista frontal da bancada giroscopica plado na bancada giroscopica no software

no software SolidWorks®. SolidW orks®.

Fonte: Autor.
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