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RESUMO

O presente trabalho tem como objetivo aplicar e comparar técnicas de controle line-
ares e nao lineares no controle de estabilidade de um quadricoptero. Inicialmente,
apresenta-se um modelo dinamico da aeronave para a simulagao e controle do sistema.
Em seguida, descreve-se os principios de funcionamento do veiculo e algumas caracte-
risticas importantes na construgao do quadricoptero. Com base no modelo dinamico,
as técnicas de controle sao utilizadas para projetar os controladores. Quatro diferen-
tes controladores foram projetados: um controlador PID, um controlador LQR, um
controlador com base na teoria de Lyapunov e um controlador utilizando a técnica de
Backstepping. Eles sao aplicados para controlar a atitude da aeronave, tendo como
principal tarefa a estabilizacao do quadricéptero em voo. Por fim, os controladores
sao comparados, validados e os resultados das simulagoes e da implementacao real no
quadricéptero sao apresentados. Os melhores resultados para o controle de estabilidade

do quadricoptero sao obtidos utilizando a técnica de controle nao linear Backstepping.

Palavras chave: Quadricéptero, Controle de Estabilidade, PID, Lyapunov, LQR, Backs-
tepping.



ABSTRACT

This present work aims to apply and compare linear and nonlinear control techniques
in attitude stabilization of a quadricopter. At first, is presented a aircraft dynamic
model for simulation and control of the system. Then, will be described the principles
of operation and some important characteristics about quadricopter’s assembling. Ba-
sed on dynamic model, the control techniques are used to design the controllers. Four
different controllers were designed: a PID controller, a LQR controller, a Lyapunov’s
stability theory based controller, and a backstepping controller. They are applied to
control the aircraft attitude, having as main task the inflight stabilization of quadricop-
ter. At the end, the controllers are compared, validated and the simulation results and
real implementation are presented. The best results of quadricopter attitude control

are obtained using the nonlinear control technique of Backstepping.

Keywords: Quadricopter, stability control, PID, Lyapunov, LQR, Backstepping .
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1 INTRODUCAO

O desenvolvimento de Veiculos Aéreos Autonomos Nao-Tripulados (VAANTS), do
inglés Autonomous Unmanned Aerial Vehicles (AUAVs), vem crescendo nos ultimos
anos impulsionado pelos avancos tecnologicos, principalmente, nas areas de micropro-
cessadores, sensores e telecomunicagoes. Um VAANT, como o préprio significado ja
diz, se caracteriza pela operacao independente da presenca humana em seu interior
(Nao-Tripulado) e por possuir a capacidade de tomar decisoes sem intervengao externa

(Autonomo).

O vasto campo de aplicagoes em mercados civis e militares e a possibilidade de

diminuicao de custos operacionais incentiva o financiamento de projetos relacionados

com VAANTS.

Dentro deste contexto, o projeto em que este trabalho estd inserido tem como
finalidade o desenvolvimento de uma aeronave autonoma capaz de realizar vistorias
em subestacoes elétricas, linhas de transmissao, isoladores, areas alagadas e faixa de
dominio. Logo, devera ser capaz de amostrar diversas informagoes em situagao de voo
fixo em uma posicao acima das unidades vistoriadas a uma distancia minima necessaria
para sua seguranca e a do sistema elétrico além de garantir a qualidade dos dados. Em
situagoes desta natureza, um modelo de aeronave indicado seria a do multicoptero, por

possuir grande estabilidade e precisao de manobras.

A escolha de um quadricéptero para realizar tal tarefa estd relacionada com sua
topologia e dinamica, o que possibilita manobras mais precisas. Contudo, essa escolha
representa um problema de controle e um desafio para integrar sensores, atuadores e
inteligéncia em um sistema que deve ser leve com um tempo de operacao muito rapido.

Além disso, existe um grande desafio cientifico agregado na concepgao de um VAANT.

A contribuicao deste trabalho estd além do desenvolvimento pratico de um qua-
dricéptero (hardware e software). O principal foco desta tese é a aplicagao e a com-

paracao de técnicas de controle (lineares e nao lineares) de baixo nivel para garantir



19

a estabilidade e seguranca da aeronave em situacoes adversas. Entretanto, para que
esta funcione em perfeita harmonia, é necessaria a escolha dos sensores, atuadores e
parametros de projeto que irao integrar a mecanica do quadricoptero. Além disso, a
leitura dos sensores, o comando de atuacao dos motores e a implementagao discreta dos
controladores representam uma parte complexa do desenvolvimento do software, sendo
que tudo isso deve ser realizado no menor tempo de processamento possivel. Todo o
desenvolvimento produzido neste trabalho é a base primordial, para que se possa pos-
teriormente realizar o controle de posicao, a localizagao e navegacao e outras partes

necessarias para executar a aplicagao pretendida.

Este capitulo apresenta na Secao 1.1 um revisao da literatura expondo o que ja foi
desenvolvido na area e na Secao 1.2 apresenta-se a proposta deste trabalho e como ele

esta estruturado.

1.1 REVISAO DA LITERATURA

As limitagoes dos robos terrestres em terrenos acidentados e os recentes progres-
sos tecnoldgicos direcionaram pesquisadores no desenvolvimento de novos conceitos de

mobilidade, mais amplos, porém mais complexos.

O desenvolvimento crescente de VAANTS esta relacionado ao fato de possuirem
diversas capacidades e configuragoes enfrentando situagoes em que os humanos teriam
limitacoes a nivel fisico e psicolégico para concluirem as mesmas tarefas de uma maneira

eficiente.

Uma sucinta revisao do que se refere a Veiculos Aéreos Nao-Tripulados (VANT)
abordado na literatura é apresentada nesta secao. Na Subsecao 1.1.1 apresenta-se
um breve historico de Veiculos Aéreos Nao-Tripulados. Na Subsegao 1.1.2 os VANTS
sao classificados de acordo com sua topologia. Na Subsecao 1.1.3 apresenta-se uma
explanacao das aplicacoes de VAANTSs encontradas na literatura. Na Subsecao 1.1.4
algumas areas de pesquisa no desenvolvimento de VAANTS sao apresentadas. E por

fim, na Subsecao 1.1.5 expoe-se alguns trabalhos desenvolvidos no Brasil.

1.1.1 HISTORICO

A histoéria dos Veiculos Aéreos Nao-Tripulados no mundo é bastante antiga. Tao an-
tiga quanto a prépria historia da aviagao. A ideia de uma “maquina voadora” originou-

se e foi concebida cerca de 2500 anos atras, em 425 A.C., quando Archytas, cientista
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grego, criou o primeiro VANT (Veiculos Aéreos Nao-Tripulados) de todos os tempos
através da constru¢ao de um pdssaro mecéanico, um pombo (Pigeon) que podia voar
movendo suas asas e obter energia a partir de um mecanismo em seu estomago. Alega-
se que ele voou cerca de 200 metros antes de cair no chao, uma vez que toda a energia

foi usada (VALAVANIS, 2007).

Nos tempos modernos, os VANTs apareceram durante a I Guerra Mundial (1917).
Por mais de dez anos apés o fim da Primeira Grande Guerra, o desenvolvimento de Vei-
culos Aéreos Nao-Tripulados sofreu uma pequena estagnacao, e a maioria dos projetos
em andamento visavam aplicacoes em tarefas de treinamento militar. Em meados da
década de 40, auge da Segunda Grande Guerra Mundial, deu inicio a crescente utiliza-
¢ao de Veiculos Aéreos Nao-Tripulados para fins bélicos no mundo. Nas décadas que se
seguiram, os avangos tecnolégicos permitiram a utilizacao de VANTS em missoes mais

estratégicas, como tarefas de reconhecimento e espionagem (NETO, 2008).

Na década de 70, surgiu a era dos VANTSs modernos, desenvolvidos para serem
menores, mais baratos e mais eficientes. A Guerra do Vietna e a Guerra Fria im-
pulsionaram uma variedade de programas de desenvolvimento de VANTSs (CAMACHO;
YUHAS, 2004). Dessa época até entao, diversos outros projetos de veiculos aéreos foram
desenvolvidos ao redor do mundo, tanto no setor militar quanto civil. Um historico

mais completo sobre os VANTSs pode ser encontrado em (VALAVANIS, 2007).

A maior parte das aplicagoes de VAANTS nasceu dentro de orgaos militares de
pesquisa e tiveram forte desenvolvimento para fins de reconhecimento, monitoramento e
acoes ofensivas contra postos inimigos. Atualmente, porém, outras aplicacoes de maior
interesse para o setor civil vem sendo alvo de pesquisa e desenvolvimento, possibilitando

a utilizacao industrial e comercial desses veiculos (NETO, 2008).

1.1.2 CLASSIFICACAO

Veiculos aéreos, em geral, sao classificados segundo sua topologia como aeronaves
de asa fixa (avides), asa rotativa (helicopteros e multicépteros), entre outras (dirigiveis,
baldes, etc). Cada topologia apresenta determinadas caracteristicas que exibem vanta-
gens diferenciadas em relagao a cada aplicacao. Como por exemplo, avides apresentam
como caracteristicas voos de longo alcance e alta duracao. Sao muito utilizados em
aplicacoes de monitoramento e busca em grandes areas. Helicépteros possuem a capa-
cidade de pairar, voar em altitudes muito baixas, girar em torno de seu proprio eixo e

mover para tras e para os lados e por isso sao utilizados em situacoes que exigem maior
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precisao. Dirigiveis sao mais leves que o ar e por causa dessa caracteristica apresentam
baixo consumo de energia. Sua principal vantagem é sua resisténcia inigualdvel po-
dendo permanecer no ar por dias ou até meses. As aplicacoes incluem monitoramento
e vigilancia. As Figuras 1 e 2 apresentam exemplos de configuracoes de aeronaves de

asa fixa e asa rotativa, respectivamente.

£
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Figura 1: Exemplos de configuragoes de aeronaves de asa fixa (AUSTIN, 2011)
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Figura 2: Exemplos de configuragoes de aeronaves de asa rotativa (AUSTIN, 2011)
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1.1.3 APLICACAO

VAANTS podem ser utilizados em diversas aplicacoes, sendo muito tuteis onde a
presenga de seres humanos a bordo nao é necessaria, fazendo com que seja possivel re-
duzir custos, ou desejavel, como em missoes perigosas, eliminando o risco de acidentes
com o piloto. Algumas das aplicacoes ja realizadas utilizando VAANTS sao: aquisigao
de imagens aéreas, monitoramento, inspecao de dutos e linhas de transmissao de ener-
gia, busca e resgate em areas perigosas, mapeamento de ambientes, pulverizagdo em

plantacoes, entre outras. Alguns exemplos dessas aplicacoes estao listados abaixo.

1.1.3.1 INSPECAO DE LINHAS DE TRANSMISSAO DE ENERGIA

Atualmente, as inspecoes em linhas de transmissao de alta voltagem constituem
uma tarefa de alta periculosidade, pois é feita através de helicopteros tripulados vo-
ando em baixa altitude. A aplicacdo dos VAANTS neste segmento tende a diminuir a
exposicao de vidas humanas e baratear os custos de operacao. Um exemplo desta apli-
cagao pode ser visto em (HRABAR; MERZ; FROUSHEGER, 2010), onde um helicéptero
é utilizado para realizar a vistoria. A Figura 3 mostra o Helicoptero desenvolvido e a

Figura 4 mostra alguns sensores utilizados na inspecao.

Figura 3: Exemplo de um VAANT uti- Figura 4: Camera estéreo e scanner la-
lizado para realizar inspecao de linhas ser montados a frente do helicéptero
de transmissao de energia (HRABAR; de vistoria (HRABAR; MERZ; FROUSHE-
MERZ; FROUSHEGER, 2010) GER, 2010)

1.1.3.2 BUSCA E SALVAMENTO

VAANTS podem ser muito uteis em operacoes de busca e salvamento, sendo uti-
lizados para examinar o ambiente e recolher dados, por exemplo, sobre a posi¢ao de

uma pessoa desaparecida. Em um cenario de busca e salvamento o tempo é critico onde
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qualquer atraso pode resultar em perdas humanas e os ambientes sao hostis como de-
sastres e florestas, sendo perigoso ou de dificil acesso para operadores humanos. Nesse
tipo de aplicacao VAANTS tem a vantagem de serem ageis e de executarem tarefas

dificeis de serem realizadas por humanos, além dos baixos custos operacionais.

Exemplos desta aplicagdo podem ser vistos em (WAHARTE; TRIGONTI, 2010), onde
um multicéptero, mostrado na Figura 5, é utilizado, e em (LIN et al., 2010), onde é

utilizado um VAANT de asa fixa, mostrado na Figura 6.

Figura 5: Exemplo de um VAANT

(Multicéptero) utilizado para realizar Figura 6: Exemplo de um VAANT
busca e salvamento (WAHARTE; TRI- (Asa fixa) utilizado para realizar busca
GONTI, 2010) e salvamento (LIN et al., 2010)

1.1.3.3 MONITORAMENTO

VAANTSs podem ser utilizados para monitoramento de determinadas areas. Fre-
quentemente equipados com uma camera e um GPS (Sistema de Posicionamento Glo-
bal), sao utilizados para percorrer uma trajetéria demarcada e capturar imagens da
regiao. Sao utéis, por exemplo, no monitoramento de queimadas ou desmatamento de
florestas. Em geral, utiliza-se VAANTSs de asa fixa para este fim por possuirem como
caracteristica voos de longo alcance e nao precisarem pairar sobre o ambiente, somente

sobrevoar.

Exemplos desta aplicagdo podem ser vistos em (ISCOLD; PEREIRA et al., 2010), onde
um aviao, mostrado na Figura 7, é utilizado para realizar um reconhecimento de solo

e em (CASBEER et al., 2005), onde ¢ utilizado para monitorar queimadas.
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Inclinometer:

PDA

Controller (inside)

Video Camera

Electric Propulsion’

Figura 7: Exemplo de um VAANT (Avido) utilizado para realizar monitoramento

(ISCOLD; PEREIRA et al., 2010)

1.1.3.4 MAPEAMENTO DE AMBIENTES

Outra aplicagao possivel é utilizar VAANTSs para explorar e mapear ambientes fe-
chados e desconhecidos. Contudo, a maioria das aplicagoes propostas utilizam VAANTS
em operagoes ao ar livre. Em operagdes em ambientes internos (indoor) os sistemas
nao podem contar com o GPS, sendo necessario o uso de sensores como Scanner Laser
e IMU (Unidade de Medida Inercial) para auxiliar a navegagao indoor. Exemplos desta
aplicacao podem ser vistos em (GRZONKA; GRISETTI; BURGARD, 2012) e em (BACH-

RACH; HE; ROY, 2009), onde ambos utilizam quadricépteros para realizar o mapeamento

de ambientes fechados.

Figura 8 Exemplo de um VAANT Figura 9: Exemplo de mapeamento
(Quadricéptero) utilizado para reali- realizado pelo VAANT em ambiente
zar mapeamento de ambientes (GR- fechado (GRZONKA; GRISETTI; BUR-

ZONKA; GRISETTI; BURGARD, 2012) GARD, 2012)
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Figura 10: Exemplo de um VAANT

(Quadricéptero) utilizado para reali- Figura 11: Exemplo de mapeamento
zar mapeamento de ambientes (BACH- realizado pelo VAANT em ambiente fe-
RACH; HE; ROY, 2009) chado (BACHRACH; HE; ROY, 2009)

As Figuras 8 e 9 mostram o quadricoptero utilizado e o mapeamento realizado em
(GRZONKA; GRISETTI; BURGARD, 2012) e as Figuras 10 e 11 mostram o quadricéptero
utilizado e o mapeamento realizado em (BACHRACH; HE; ROY, 2009).

1.1.4 LINHAS DE PESQUISA

O desenvolvimento de um sistema capaz de realizar as tarefas citadas na Subsecao
1.1.3 de forma confidvel deve apresentar algumas caracteristicas importantes como:
ter robustos algoritmos de controle de baixo nivel de voo autoénomo e ser capaz de
se localizar no ambiente, planejar seu movimento e de detectar e evitar obstaculos.
Essas etapas sao geralmente complexas e tém sido, individualmente, temas de pesquisa.

Algumas dessas etapas sao abordadas abaixo.

1.1.4.1 CONTROLE

Todo o processo de desenvolvimento de um VAANT estd relacionado ao sistema de

controle da aeronave. A decolagem, a estabilidade da aeronave em voo, a realizacao de
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manobras e o pouso sao dependentes de um bom projeto de um controlador de voo.

Um dos principais desafios do projeto de controladores de voo é a identificagao
da dinamica de voo com fidelidade suficiente para ser usado em diferentes estagios
de desenvolvimento do controlador. Os modelos matematicos utilizados sao apenas
uma aproximacao da dinamica do veiculo. Eles sao usados para descrever a complexa

dinamica de voos reais (PAW; BALAS, 2011).

Os diferentes processos de desenvolvimento de um VAANT, mostrado na Figura
12, sao rigidamente acoplados e o processo de desenvolvimento pode ser gravemente
prejudicado se cada processo for abordado como um problema separado. Desse modo,
o desenvolvimento do controlador de voo deve ser abordado simultaneamente no con-
texto da modelagem dinamica, controle e analise do modelo, simulagao, projeto do

controlador, implementagao em tempo real e testes de voo (PAW; BALAS, 2011).

SIMULAGAO

IMPLEMETAGAQO

SINTESE DE
CONTROLE

Figura 12: Controle (PAW; BALAS, 2011)

Controle de Estabilidade de Quadricépteros

Como o objetivo deste trabalho é o controle de estabilidade de um quadricéptero,

a revisao da literatura do controle de VAANTS serd focada neste tipo de aeronave.

As caracteristicas nao lineares e multivariaveis fazem com que o quadricoptero
seja dificil de se controlar (COZA; MACNAB, 2006). Técnicas tradicionais de controle
lineares e nao lineares tém sido aplicadas. Para desenvolver um controle confiavel e
para garantir a capacidade de um voo estavel, torna-se importante o desenvolvimento

de leis de controle simples e robusta (ADIGBLI et al., 2007).

Na literatura, encontram-se variadas técnicas de controle utilizadas para estabili-

zagao de quadricépteros tais como: técnicas de controle classico como PD (DIKMEN;
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ARISOY; TEMELTAS, 2009) e PID (HOFFMANN et al., 2007), (RAWASHDEH et al., 2009),
técnicas de controle 6timo como LQR (DOMINGUES, 2009) e LQG (MINH; HA, 2010),
técnicas de controle nao linear como Lyapunov (BOUABDALLAH; STEGWART, 2005),
Sliding Mode (DIKMEN; ARISOY; TEMELTAS, 2009), (WASLANDER et al., 2005), (ADIG-
BLI et al., 2007) e Backstepping (DIKMEN; ARISOY; TEMELTAS, 2009), (BOUABDALLAH;
STEGWART, 2005), (ADIGBLI et al., 2007), (AL-YOUNES; JARRAH, 2008) e técnicas de
controle inteligente e adaptativo como Fuzzy (COZA; MACNAB, 2006), (RABHI; CHA-
DLI; PEGARD, 2011), Redes neuronais (NICOL; MACNAB; RAMIREZ-SERRANO, 2008) e
Reinforcement Learning (WASLANDER et al., 2005).

O trabalho (DIKMEN; ARISOY; TEMELTAS, 2009) apresenta uma comparagao entre
algumas técnicas de controle como PD, Backstepping e Sliding Mode. Essas técnicas
sao comparadas através de simulacoes utilizando o modelo dinamico do quadricop-
tero. Os autores afirmam que no trabalho apresentado pode-se observar as vantagens
e desvantagens béasicas de cada técnica e apontam a técnica Sliding Mode como melhor

resultado obtido.

O trabalho (HOFFMANN et al., 2007) utiliza a técnica de controle PID. De acordo
com os autores, em baixas velocidades e com pequenas perturbacoes aerodinamicas
um controlador PID é completamente suficiente para o controle de estabilidade do
quadricéptero, desde que a dinamica do veiculo se aproxime de uma duplo integrador
através da linearizagao do sistema. Inicialmente, um controlador PD ¢é suficiente para
levar o veiculo para o comando desejado. Com o aumento da velocidade, o erro entre
o angulo desejado e o angulo medido aumenta. E possivel entao, aplicar o controle

integral para minimizar o erro de estado estacionario.

O célculo dos parametros dos controladores PID ¢ realizado através da alocacao
de polos e zeros obtendo o valor de margem de fase e ganho desejada (SOUSA, 2011).

Existem varios métodos que permitem o ajuste desses parametros.

Através dos resultados experimentais apresentados em (HOFFMANN et al., 2007), os
autores concluem que apesar do controlador PID apresentar bons resultados, a maioria
dos trabalhos tém focado principalmente em trajetérias simples, de baixas velocidades,
em ambientes fechados. Observando o funcionamento do quadricoptero em velocidades
mais altas e na presenca de disturbios de vento, os resultados mostram que os modelo
existente e a técnica de controle PID sao inadequados para o acompanhamento de

trajetorias exatas em ambientes nao controlados.

As técnicas de controle 6timo LQR e LQG descritos em (DOMINGUES, 2009) e
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(MINH; HA, 2010), sao utilizadas para encontrar um controlador que forneca o me-
lhor desempenho possivel em relacao a alguma medida especifica de desempenho (por
exemplo, uma funcao de energia, onde deseja-se gastar a menor energia possivel para
controlar o sistema). A energia do sinal de controle é medida por uma fungao custo
(indice de desempenho quadratico) que contém fatores de ponderagao fornecido pelo
projetista do controlador. Deseja-se encontrar os parametros do controlador que mini-
mizem esse indice. Para aplicar essas técnicas de controle o modelo do sistema também

deve ser linearizado.

Os trabalhos (DOMINGUES, 2009) e (MINH; HA, 2010) apresentam bons resulta-
dos simulados para os controladores LQR e LQG. Porém, no trabalho (DOMINGUES,
2009), os resultados experimentais apresentam um comportamento instével, atribuido

aos sensores utilizados.

Os trabalhos (BOUABDALLAH; SIEGWART, 2005) e (ADIGBLI et al., 2007) apresentam
uma comparagao entre as técnicas de controle nao lineares Backstepping e Sliding
Mode. Em (BOUABDALLAH; SIEGWART, 2005) as técnicas sdo comparadas através de
resultados simulados e experimentais. Os autores apontam a técnica Backstepping
como melhor resultado obtido. J& em (ADIGBLI et al., 2007) os resultados simulados
mostram um comportamento robusto dos dois controladores em relacao a estabilidade

da aeronave.

Existem diferentes métodos para calcular os parametros dos controladores Backs-

tepping, alguns desses métodos foram propostos em (AL-YOUNES; JARRAH, 2008).

Os controladores nao lineares apresentam maior robustez em sistemas nao linea-
res com incertezas (ADIGBLI et al.,, 2007), contudo as técnicas de controle nao linear

necessitam utilizar um maior poder computacional (SOUSA, 2011).

As técnicas de controle lineares e nao lineares dependem de um modelo preciso
da dinamica do quadricoptero. Dessa forma, algoritmos de controle adaptativos sao
de interesse no projeto de sistemas de controle de voo, nao sé pela sua capacidade
de melhorar o desempenho e confiabilidade, mas também para lidar com as incerte-
zas de parametros aerodinamicos, perturbacoes externas e imprecisoes de modelagem

(BOUADI et al., 2011).

Algumas dessas técnicas serao discutidas neste trabalho.
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1.1.4.2 LOCALIZACAO

A localizacao de alta precisao de um veiculo aéreo é importante para uma ampla
gama de aplicagoes, como as aplicagoes citadas na Secao 1.1.3: Inspecao de Linhas
de Transmissao de Energia, Busca e Salvamento, Monitoramento e Mapeamento de
Ambientes (a localizagdo e o mapeamento podem ser realizados simultaneamente, este
processo é conhecido como SLAM (BACHRACH; HE; ROY, 2009), (GRZONKA; GRISETTTI,
BURGARD, 2012)). E necessério saber onde se esté para poder ir a algum lugar. A
localizagao de veiculos aéreos pode ser feita por sensores como GPS, cameras, scaner
laser, entre outros. Alguns trabalhos nesta area podem ser vistos em (MOREIRA et al.,

2011) e (WENDEL; IRSCHARA; BISCHOF, 2011).

1.1.4.3 NAVEGACAO

Uma das tarefas fundamentais que permite que um VAANT realize tarefas de ma-
neira autonoma ¢é o planejamento do movimento do veiculo. Dado um conjunto de
pontos definidos no espago de navegacao desse sistema, planejar o movimento significa
determinar uma maneira de se atingir cada um desses pontos, levando-se em consi-
deracao caracteristicas como restrigoes de movimento da aeronave, o tempo gasto e a
energia necessaria. Deve-se levar em consideracao também as restricoes do ambiente,
como obstaculos. Existem diferentes técnicas na literatura para realizar o planeja-
mento de trajetérias de veiculos aéreos. Duas delas podem ser vistas em (NETO, 2008)

¢ (GONCALVES et al., 2010).

1.1.4.4 VISAO

A visdo computacional é uma importante ferramenta utilizada no desenvolvimento
de VAANTS. A captura e o processamento de imagens pode ser utilizada em aplicagoes
como busca e salvamento, possibilitando identificar pessoas em areas de risco, monitora-
mento, utilizada para identificar, por exemplo, queimadas e areas desmatadas, inspegao
de linhas de transmissao de energia, procurando identificar possiveis danos nas linhas
de transmissao e também em SLAM auxiliando no mapeamento do ambiente e na lo-
calizacao do veiculo. Alguns trabalhos nesta drea sdo (WENDEL; IRSCHARA; BISCHOF,
2011) e(WENDEL et al., 2012).
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1.1.5 VAANTS NO BRASIL

No Brasil, muitos centros de pesquisa tém se esforcado para desenvolver projetos
de VAANTSs. Apesar de, no contexto mundial, a pesquisa em VAANTS estar bastante
avancada, poucos resultados experimentais foram demonstrados em territério brasileiro.
Existem inimeros desafios de engenharia no desenvolvimento destes veiculos. Alguns

trabalhos se destacam em ambito nacional e estao apresentados abaixo.

1.1.5.1 VEICULOS DE ASA FIXA

Pesquisadores da UFMG desenvolveram dois VAANTSs de asa fixa frutos do pro-
jeto Sidevaan (Simulacdo e Desenvolvimento de Veiculos Aéreos Autéonomos e Nao-
tripulados), um pequeno motoplanador com propulsao elétrica, que tornou-se o pri-
meiro VAANT com tecnologia brasileira capaz de voar completamente autéonomo e um
VAANT de médio porte com capacidade de carga de 30 kgf. Um dos principais al-
vos desse projeto é o de apropriar e desenvolver tecnologia nacional capaz de equipar
veiculos aéreos de asa fixa, para voar de maneira autonoma (UFMG, 2012). Os VA-
ANTs desenvolvidos tém como missao o monitoramento de regioes. As Figuras 13 e 14
mostram os VAANTSs desenvolvidos pela UFMG.

Figura 14: VAANT desenvolvido pela UFMG (CAMPOS et al., 2007)
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Pesquisadores do ITA desenvolveram um VAANT de asa fixa fruto do projeto
“Aeronave Nao-Tripulada Autonoma para Inspecao de Linhas de Transmissao”. O
Sistema VAANT, proposto para essa aplicacao, inclui uma aeronave nao tripulada
especialmente projetada para operar em ambiente sujeito a fortes rajadas de vento e
dotada de sistemas avionicos capazes de controlar a aeronave de modo a fazé-la seguir
uma trajetéria pré-programada no plano de voo do piloto automatico, a cerca de 50 m
da linha de transmissao, com o objetivo de captar imagens que permitam a visualizacao
dos elementos constituintes da linha, como: cabos, emendas, isoladores e espacadores,

por exemplo (ITA, 2012). A Figura 15 mostra o VAANT desenvolvido pelo ITA.

Figura 15: VAANT desenvolvido pelo ITA (ITA, 2012)

1.1.5.2 VEICULOS DE ASA ROTATIVA

Pesquisadores da UNB desenvolveram um VANT baseado em um helimodelo para
auxilio a inspecao de linhas de transmissao. O projeto objetiva o desenvolvimento de
uma plataforma capaz de se manter estavel, voando a baixas e médias velocidades,
sendo de facil operacao, visando a inspegao de linhas de transmissao de energia uti-

lizando cameras embarcadas na aeronave (BECKMANN, 2008). A Figura 16 mostra o

VANT desenvolvido pela UNB.

Compuadrdo

Figura 16: VANT desenvolvido pela UNB (BECKMANN, 2008)
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Aplicagoes com Quadricépteros no Brasil ainda encontram-se em fase de desenvol-

vimento.
1.2 PROPOSICAO

O objetivo deste trabalho estd focado no controle de estabilidade de um VANT do

tipo quadricoptero. Para cumprir este objetivo, trés etapas sao necessarias:

e Modelagem dinamica do quadricéptero: obter uma representacao matematica fiel

do sistema mecanico para anélise do sistema e projeto do controlador.

e Projeto (construcao) do quadricéptero: integrar sensores, atuadores e inteligéncia

e minimizar o tempo de operagao e o peso da aeronave.

e Projeto do controlador: compreender e dominar a dinamica do quadricoptero

para aplicar as técnicas de controle adequadas.

Este trabalho estd estruturado da seguinte forma: O Capitulo 2 apresenta os con-
ceitos necessarios para o desenvolvimento do modelo de um quadricéptero. No Capitulo
3, a parte de hardware e software sao descritas. O Capitulo 4 é dedicado ao projeto de
controle de estabilidade para o quadricoptero. Varias técnicas foram exploradas. Em
primeiro lugar, dois controladores lineares, um Proporcional Integral Derivativo (PID)
e um Regulador Linear Quadratico (LQR) foram empregados por meio de um modelo
simplificado. Em segundo lugar, a teoria de Lyapunov foi aplicada para o controle de
atitude do quadricéptero também para uma abordagem linear. Em terceiro lugar, a
técnica de controle nao linear backstepping foi testada. Os resultados tedricos e praticos
dos controladores sao mostrados no Capitulo 5. Por fim, no Capitulo 6, as conclusoes

sobre o trabalho sao apresentadas.
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2 MODELAGEM DO SISTEMA

Neste capitulo, os conceitos fundamentais para o desenvolvimento do modelo de
um quadricéptero (BEARD, 2008) sdo apresentados. Primeiramente, na Segao 2.1 os
conceitos de posicionamento em robotica sao apresentados, seguido pela cinemética do
quadricéptero e a dinamica de corpo rigido apresentados na Secao 2.2 e pelas forgas e
momentos que nele atuam mostrados na Secao 2.3. Por fim, na Secao 2.4 realiza-se a

simplificacao do modelo.
2.1 SISTEMA DE COORDENADAS

Esta segao descreve os pontos de referéncia e sistemas de coordenadas que sao
utilizados para descrever a posicao de orientacao de um quadricéptero e as transforma-
¢oes entre estes sistemas de coordenadas. E necessario usar sistemas de coordenadas

diferentes pelas seguintes razoes:

e As equacoes de movimento de Newton sao dadas em funcao de um referencial

fixo ao quadricéptero;
e Forcas aerodinamicas e torques sao aplicados em um referencial fixo ao corpo;

e Sensores on-board (acelerémetros, giroscépio, ...) dao informagoes relativas a
um referencial fixo ao corpo. Alternativamente, medidas de posicao por GPS,
velocidade de chao, angulo de curso, etc, sao medidas em relagao a um referencial

inercial;

e A maior parte dos requisitos de missao, como pontos de parada (loiter points) e
trajetérias de voo, sao especificadas em funcao do referencial inercial. Somando

a isso, informagoes de mapa também sao dadas em funcao deste referencial.

Um sistema de coordenadas é transformado em outro através de duas operacgoes

basicas: rotagao e translacao. Os desenvolvimentos na Subsecao 2.1.1 descrevem as



34

matrizes de rotacao e o seu uso na transformacao entre referenciais. A Subsecao 2.1.2
descreve as coordenadas usadas em sistemas de micro-veiculos aéreos. Na Subsecao
2.1.3 é derivada a férmula de Coriolis, que ¢é a base para transformagoes de translagao

e rotacao entre referenciais.

2.1.1 MATRIZES DE ROTACAO

Considere os dois sistemas de coordenadas mostrados na Figura 17.

’jO

Figura 17: Rotagao em 2D (BEARD, 2008)

O vetor p pode ser expresso tanto no referencial F° (especificado por ((i°,7°,k°))
quanto no referencial F! (especificado por ((i',j1,k)). No referencial F° tem-se
p = p)i® +p)j° + pok°
Alternativamente em F! tem-se
p = phi' +pyit +pik!
Igualando as duas expressoes obtém-se

pyi' +pyit + plkt = pli® + p)i°® + plk°

Tomando o produto interno (escalar) de ambos os lados com (i*,7%,k') e colocando

o resultado na forma matricial tem-se

p; 1.0 g1 3-0 i1 10 pg

1A ~ s ~ ~ ~ >
p=\|p [=|s"" "% 7k Py
pi El.;0 Rl ,50 El. RO p(z)
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Pela geometria da Figura 17, tem-se

onde

cosf senf O
Réé —senf cosf 0

0 0 1

A notagao R} ¢ usada para denotar uma matriz de rotagao de coordenadas do

referencial F° para as coordenadas do referencial F*.

Do mesmo modo, uma rotagdo (no sentido da regra da mao direita) no eixo y

resultard em

cos@ 0 —senb
R} 0 1 0

senf 0 cosf

1>

€ N0 eixXo &

1 0 0
Ré 0 cosf senf

11>

0 —senf cosf

A matriz R} das equagoes acima sdo exemplos de uma classe mais geral de matrizes

de rotacao que possuem as seguintes propriedades:
P.1. (R) ™ = (R)" = Ry
P.2. RiR’ = RS

P.3. detR) =1

Na obtengao da Equagao (2.1) note que o vetor p permanece constante, e as novas

coordenadas em F! foram obtidas rotacionando F° em um angulo 6.

Sera construida agora uma férmula, chamada Férmula de Rotacao, que executa
uma rotagao contraria a regra da mao direita no vetor p, ao redor de um vetor n com
um angulo p. Essa formulagao seguiu o mesmo desenvolvimento dado em (STEVENS;

LEWIS, 2003). Considere a Figura 18.
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<>
\ﬁmmi& s

Figura 18: Rotacao horaria de um vetor p ao redor do vetor unitério n de um angulo
i, para obter um vetor q (BEARD, 2008)

O vetor p é rotacionado, seguindo a regra da mao esquerda, sobre o vetor unitario

n com um angulo p para produzir um novo vetor q. O angulo entre p e q é . Por
geometria, tem-se

q = ON+NW+WQ (2.2)
O vetor ON pode ser encontrado pegando a projegao p sobre o vetor unitario n, e
na diregao de n, entao

ON = (p-n)n

O vetor NW est4 na direcao p — O?V, com o comprimento N cos p. Notando que
o comprimento N@Q é igual ao de NP, que é igual a ||p — OWH, tem-se que

NW = p—(p-?:b)?} NQ cos i
lp— (p-7)n|
(P — (p-n)n)cosp

O vetor VV_Q ¢ perpendicular a p e n, e tem comprimento NQ sen . Note que
NQ = ||p|| sen ¢, entao

-

I'p || seno

—N X psen p

Portanto, a Equagao (2.2) torna-se

q= (1 —cosu)(p-n)n+cosup — senu(n x p)
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que é conhecida como Férmula de Rotagao.

Como exemplo de aplicagdo da Equagao (2.3), considere uma rotagdo no sentido
oposto da regra da mao direita de um vetor p°, em um referencial F°, ao redor do eixo

z, como mostrado na Figura 19.

70
2 P
Ay [y y\é q
EO =E1 0 0 70

Figura 19: Rotagao de p ao redor do eixo z (BEARD, 2008)

Usando a féormula da rotagao tem-se

q = (1 — cosf)(p-n)n+cospp — senpn X p
0 0
0 P _py
= (I —cosd)p? | 0 | +coso p) | —sen¢ | p)
1 pY 0
cos¢ sen¢g 0
= —sen¢ cos¢ 0 p’
0 0 1
= Rp’

Note que a matriz de rotagao R} pode ser interpretada de duas maneiras diferentes.
A primeira interpretacao é que ela transforma o vetor fixo p de uma expressao no
referencial F° para uma expressao no referencial F*, onde F*! foi obtido de F° por
uma rotagao anti-horaria. A segunda interpretacao é que a matriz rotaciona o vetor p
para um novo vetor q, no sentido horario, em relacao ao mesmo referencial. Rotacoes

de vetores no sentido da regra da mao direita sao obtidos por (R(l))T.

2.1.2 SISTEMA DE COORDENADAS DO QUADRICOPTERO

Por conveniéncia defini-se os seguintes referenciais: referencial inercial, referencial

do veiculo, referencial do véiculo 1, referencial do veiculo 2 e referencial fixo ao corpo.
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Assume-se a Terra plana e estaciondria, ou seja, as aceleragoes de translacao e rotacao

sao nulas, suposicao essa valida para quadricépteros.

2.1.2.1 REFERENCIAL INERCIAL F!

O sistema de coordenadas inercial é um sistema de coordenadas fixo a Terra, com
a origem definida no local de partida. Como pode-se ver na Figura 20, o vetor unitario

i aponta para o norte, jz aponta para leste e ki aponta para o centro da Terra.
; /

k'(centro da Terra)

7' (Norte)

3 T:'( Leste)

Figura 20: Referencial inercial. O eixo x aponta para o Norte, o eixo y aponta para o

Leste e o0 eixo z aponta para o centro da Terra

2.1.2.2 REFERENCIAL DO VEICULO F*

f-l)

(Norte)

-] (Leste)

~
&)

(para a Terra)
Figura 21: Referencial do veiculo. O eixo x aponta para o Norte, o eixo y aponta para

o Leste e o eixo z aponta para o centro da Terra

A origem do referencial do veiculo é o centro de massa do quadricéptero. Contudo,

os eixos de FY sao alinhados com os eixos do referencial inercial F¢. Em outras palavras,
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o vetor unitario ¥ aponta para o norte, j¥ aponta para leste, e k¥ aponta para o centro

da Terra, como mostrado na Figura 21

2.1.2.3 REFERENCIAL DO VEICULO 1 FV!

A origem do referencial do veiculo 1 é idéntico ao referencial do veiculo, isto é, o
centro de gravidade. Contudo, F*! é positivamente rotacionado ao redor de k¥ de um
angulo 1 (yaw) tal que se o referencial da aeronave nao se movimenta em ¢ (roll) ou
em 6 (pitch), entao ! aponta para o “nariz’da aeronave, 3“1 aponta para a asa direita,
e k! alinhado com kv aponta para o centro da Terra. O referencial do veiculo 1 é

mostrado na Figura 22.

Figura 22: Referencial do veiculo 1. Se os angulos ¢ (roll) e 6 (pitch) sao zero, entdo
o eixo x aponta para o nariz da aeronave, o eixo y aponta para a asa direita e o eixo z

para o centro da Terra.

A transformacao entre F¥ e F*! é dada por

P = Ry () p
onde

cosy seny 0
R () = | —sent cosyp 0
0 0 1
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2.1.2.4 REFERENCIAL DO VEICULO 2 FV?2

A origem do referencial do veiculo 2 é novamente o centro de gravidade. Esse
referencial é obtido rotacionando o referencial do veiculo 1 ao redor de 7** de um angulo
6 (pitch). Se o angulo ¢ (roll) for zero, entdo 7> aponta para o nariz da aeronave, j2

aponta para a asa direita, e kY2 aponta para a barriga da aeronave, como na Figura 23.

Figura 23: Referencial do veiculo 2. Se o angulo ¢ (roll) é zero, entao o eixo x aponta
para o nariz da aeronave, o eixo y aponta para a asa direita e o eixo z para a barriga

da aeronave.

A transformacao entre F'! e F2 é dada por
p? = R (0)p"

onde

cos@ 0 —senf
R () = 0o 1 0

senff 0 cosf

2.1.2.5 REFERENCIAL FIXO AO CORPO F&B

O referencial fixo ao corpo é obtido rotacionando o referencial do veiculo 2 em um
angulo de ¢ (roll), no sentido da regra da mao direita, ao redor de 7*2. Portanto, a
igem & d idade, i t iz d 3 t
origem é o centro de gravidade, i° aponta para o nariz da aeronave, j° aponta para a
asa direita e k® aponta para a barriga do veiculo. O referencial fixo ao corpo é mostrado

na Figura 24.
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'|
|
|
|
|
|
|
|
ku2¢

Figura 24: Referencial fixo ao corpo. O eixo x aponta para o nariz da aeronave, o eixo

y aponta para a asa direita e o eixo z para a barriga da aeronave.

A transformacdo entre F*2 ¢ F° é dada por

p" = Rby(¢)p”
onde

1 0 0
Rzz () = 0 cos¢p sen¢
0 —sen¢ coso

A transformacao entre os referenciais do veiculo e o do corpo é dada por

1 0 0 cos) 0 —send cosy 0 sen
= 0 cos¢p seno 0 1 0 —seny 0 cost
0 —sen¢ cos¢ senff 0 cosf 0 0 1
ctcyp cOcyp —s6

= spsfcy) — copsp  spssy + copep  sopch
cpsfc) + spsyp  coshsyp — sopcp  copch

onde c¢ 2 cos ¢ e s¢ 2 sen }.
2.1.3 EQUACAO DE CORIOLIS

Nesta subsecao obtém-se uma simples derivagao da equacgao de Coriolis. Nova-

mente, serd seguida a demonstracao da férmula feita em (STEVENS; LEWIS, 2003).
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Suponha que sao dados dois sistemas de coordenadas F* e F° como os mostrados
na Figura 25. Por exemplo, F? pode representar o referencial inercial e F° o referencial
fixo ao corpo do quadricéptero. Suponha que o vetor p estd se movendo em F° e que F°
estd rotacionando e transladando em relacao a F°. O objetivo é encontrar a derivada

no tempo de p em relacio ao referencial F°.

Figura 25: Derivacao da equacao de Coriolis

Sao encontradas as equagoes apropriadas através de dois passos. Assuma primeiro
que F° nao esteja rotacionando em relacao a F’. Denotando a derivada de p no

referencial F* como %p tem-se
7

d d

da _ d 2.4
dt; a6, P (2:4)

Por outro lado, assuma que p é fixo em F° mas F? estd rotacionando em relacao a
Fi e considere § o eixo de rotacio instantanea e d¢ o angulo de rotagao (anti-hordria).

Pela férmula de rotacao (2.3) tem-se
p+p = (1 — cos(~66))§(5-p) + cos (~68)p — sen (~56)§ x p

Usando a aproximagao para pequenos angulos, e dividindo ambos os lados da igual-

dade por dt obtém-se

Tomando o limite 5t — 0 e definindo a velocidade angular de F° em relacdo a F!
COmo Wy /; 2 §¢ tem-se
d

d_tip = Wp/i X P (25)
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Uma vez que a diferenciacao é um operador linear pode-se combinar as equagoes
(2.4) e (2.5) para obter

d d
- P

dt, a, P i X P

que ¢ a equacao de Coriolis.

2.2 CINEMATICA E DINAMICA

(2.6)

Nesta secao sao demostradas as expressoes da cinematica e dinamica de um corpo

rigido. As expressoes obtidas sao gerais para qualquer corpo rigido, porém sao usadas

notacoes e sistema de coordenadas que sao mais tipicos na literatura de aeronautica.

Inicialmente, na Subsecao 2.2.1 é definida a notacao que sera usada para as varidaveis de

estado do quadricoptero. Na Subsecao 2.2.2 sao obtidas as expressoes para cinematica

e na Subsecao 2.2.3 a dinamica do quadricoptero.

2.2.1 VARIAVEIS DE ESTADO DO QUADRICOPTERO

As variaveis de estado do quadricéptero sao as 12 seguintes grandezas:

Pn

Pe

-

B 8 S o © B

posigao inercial (norte) do quadricoptero ao longo de i em F°
posicao inercial (leste) do quadricéptero ao longo de 7' em F
altitude da aeronave medida ao longo de — k' em F
velocidade do quadricéptero medida ao longo de ° em F?
velocidade do quadricéptero medida ao longo de j° em F°
velocidade do quadricéptero medida ao longo de kb em F?
angulo de rolagem definido em relacdo a F“2

angulo de arfagem definido em relacdo a F*!

angulo de guinada definido em relacao a F*

taxa de rolagem (roll) medida ao longo de 2* em F?

taxa de arfagem (pitch) medida ao longo de j° em F?

taxa de guinada (yaw) medida ao longo de i em FP

As varidveis de estado sao mostradas esquematicamente na Figura 26. A posicao

(Pn, Pes h) do quadricéptero é dada no referencial inercial, com h positivo ao longo do
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eixo z negativo. A velocidade linear (u,v,w) e a velocidade angular (p,q,r) sdo dadas
em relagdo ao referencial fixo ao corpo. Os angulos de Euler (¢ ()roll), 6 (pitch) e
Y (yaw)) sdao dados em relagao ao referencial do veiculo 2, referencial do veiculo 1, e

referencial do veiculo, respectivamente.

Pitch

Yaw

Figura 26: Defini¢ao dos eixos

2.2.2 CINEMATICA DO QUADRICOPTERO

As varidveis de estado p,, p. € —h sao quantidades no referencial inercial, enquanto
que as velocidades u,v e w sao quantidades no referencial fixo ao corpo. Portanto, a

relacao entre posicao e velocidade é dada por

d Pn u u
e | =R o | =@®) | o
—h w w

ey spshc) — cosyp  cpsbep + spsi u
= csy)  spsls + cocy  cpsOsyy — copsiy v
—s6 spct coch w

onde c¢ 2 cos ¢ e s¢ 2 sen }.

A relacao entre os angulos absolutos ¢, 6 e 1 e as velocidades angulares p, q e r
também sao definidas em relacao a diferentes sistemas de coordenadas. As velocidades
angulares sao definidas no referencial F°, contudo o angulo de rolagem ¢ é definido em
F¥2, o angulo de arfagem 6 é definido em F*! e o angulo de guinada ¢ é definido no

referencial do veiculo FV.

E necessario relacionar p, ¢, e r a ¢, 0 e 1. Uma vez que ¢, 0 , 1) sdo pequenos e

notando que

a(5) = 13 3) = 0 (5) =1
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tem-se

0 + RO RGO R (0) | 0

)
0| + R, R“2
0
) 1 0 0
= 0 +(O cos¢  sen ¢ 0
0

0
0
0

0 0 —sen¢ cos¢
1 0 0 cosf) 0 —send 0
+1 0 cos¢ seno 0 1 0 0
0 —sen¢ coso senf) 0 cos6 ¥
1 0 —s6 )
= 0 cp soch 0

0 —s¢ coch 1/1

que invertendo torna-se

b 1 sen¢tanf cos¢tané P
0 | =10 Ccos ¢ —sen ¢ q (2.9)
¥ 0 sen¢sect cosgpsect r

onde c¢ 2 cos ¢ e s¢ 2 sen Q.

2.2.3 DINAMICA DE CORPOS RIGIDOS

Sendo v a velocidade do quadricoptero. As leis de Newton apenas se aplicam a

referenciais inerciais, portanto a lei de Newton aplicada ao movimento translacional é

dv
°Y ¢
"t

onde m é a massa do quadricéptero, f a forca total aplicada ao quadricoptero, e % é

a derivada no tempo no referencial inercial. Da equacao de Coriolis (2.6) temos

dv dv
md_ti = (dtb + Wy X V> =f (2.10)

onde wy;; € a velocidade angular do referencial do corpo em relacao ao referencial
inercial. Uma vez que a forca de controle é calculada e aplicada nas coordenadas do
corpo, e uma vez que w ¢ medida também nestas coordenadas, exprimi—se a Equacao

(2.10) em fungao do referencial fixo ao corpo, onde vy 2 (u,v,w)T) e wb/z (p q.r).
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Portanto, em coordenadas do corpo, a Equacao (2.10) torna-se

U rv — qw . fe
v | = pw—rv |+ - Iy (2.11)
w qu — pv b

onde £ 2 (f,, f,, f.)T.

Para o movimento de rotacao, a segunda lei de Newton diz que

dn’ o
dt;

onde h é o momento angular e m é o torque aplicado. Usando a equagao de Coriolis
(2.6) tem-se
dh dh

dh _ dh xh— 9.12
@, dn ixhom (2.12)

Novamente, a Equacao (2.12) é mais facilmente solucionada nas coordenadas do

corpo onde h® = J wh /i sendo J a matriz constante de inércia dada por

[ (y* + 2%)dm — [xydm — [xzdm
J = — [aydm [ (2® + 2*)dm — [yzdm
— [zzdm — [yzdm [ (2* + y*)dm
Jo  —dy =
£ —Juy Sy
Jow —dy I

raio— R
massa— M

Figura 27: Os momentos de inércia do quadricoptero sao calculados assumindo uma es-
fera macica no centro com massa M e raio R, e massas pontuais de massa m localizadas

a uma distancia ¢ a partir do centro.

Como mostrado na Figura 27, o quadricoptero é essencialmente simétrico em rela-
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¢ao aos eixos, portanto J,, = J,, = Jyz = 0, o que implica em

J. 0 0
J = o J, 0
0 0 J,
portanto
Jiz 0 O
Jh=110 + 0
0 7

A inércia para uma esfera sélida é dada por J = 2M R?/5 (HALLIDAY; RESNICK,
1988). Portanto

2M R?

J, = 5R + 20°m
2M R?

Ty = — + 20°m (2.13)
2M R?

J, = 5R + 40%m

Definindo m® 2 (74, 7o, Ty) pode-se escrever a Equac@o (2.12) nas coordenadas do

COrpo como

P + 0 0 0 r —q J. 0 0 P Ty
= 0 Jiy 0 —r 0 p 0 J, 0 g |+ 1
7 0 O Jiz qg —p 0 0O 0 J, r Ty
Jy—TquT J%Tqﬁ
_ Jy—Jg 1
= 7P + 7,70
Je—Jy 1
7, Pq J_Z7_¢'

O modelo dos seis graus de liberdade para a cinematica e dinamica do quadricoptero

pode ser resumido como

Dn cOcp  spsbcy — copsy  copshsy + socp u
De = sy spslsy) + cocyp  cpslsy) — spc) v (2.14)
h s6 spct coch w



U rv — quw fz
1
U pw — U - Ty
w qu — pv I
b 1 sen¢tanf cos¢tan
0 = 0 cos ¢ —sen ¢
i sen ¢ cos ¢
Q'D 0 cos 6 cos
. Jy—J.
p oA 77
q = Iz J_y Jo pr + Jing
. Jo—Jy 1
T =g 7Ty

onde c¢ 2 cos ¢ e s¢ 2 sen 0.

2.3 FORCAS E MOMENTOS
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(2.15)

(2.16)

(2.17)

O objetivo dessa secao ¢ descrever as forgas e torques que agem sobre o quadricop-

tero. Uma vez que nao hé superficies aerodinamicas de elevagao (aerodynamics lifting

surfaces), assumi-se que as for¢as e momentos aerodinamicos sao despreziveis.

As forcas e momentos sao ocasionados principalmente devido a gravidade e aos

quatro propulsores.

frente

v

esquerda direita
E 2 Tl Fr > Z-r

N

atras

¥ 2

Figura 28: Vista superior do quadricéptero. Cada motor produz uma forca F' para

cima e um torque 7. Os motores dianteiro e traseiro giram no sentido horario e os

motores direito e esquerdo giram no sentido anti-horario.
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Ey
i
F roll positivo ¢ F,
b n b
: st o~
F ; pitch positivo ¢

Th

yaw positivo i
Figura 29: Definicao das forcas e torques que atuam sobre o quadricéptero

A Figura 28 mostra uma vista de cima do sistema do quadricéptero. Como pode
ser visto na Figura 29 cada motor produz uma for¢ca F' e um torque 7. O total de forcas

agindo sobre o quadricéptero é dado por

F=F +F +F+F

O torque de rolamento (roll) é produzido pelas forgas dos motores da direita e

esquerda como

Ty = ((Fy — F)

De maneira similar, o torque de arfagem (pitch) é produzido pelas forgas dos mo-

tores traseiro e dianteiro

To — f(Ff — Fb)

Devido a terceira lei de Newton, o arrasto dos propulsores produzem um torque de
guinada (yaw) no corpo do quadricoptero. A diregao do torque é oposta a direcao de

movimento do propulsor. Portanto, o torque de guinada total ¢ dado por

Ty = Tr + T —Tf —Tp

A sustentacao e o arrasto produzido pelos propulsores é proporcional ao quadrado
da velocidade angular. Assume-se que a velocidade angular é diretamente proporcional
ao comando de largura de modulagao de pulso (PWM) enviado ao motor. Portanto, a

forca e o torque de cada motor pode ser expressa como

F, = ko,
T — k2(5*
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onde k; e ky sao constantes que precisam ser determinadas experimentalmente, d, é o

sinal de comando do motor, e * representa f,r.b e [.

Portanto, as forcas e torques no quadricoptero podem ser escritas na matriz como

F ki ko ko k 5 5y
T¢ _ 0 —gk‘l 0 gk’l 57’ é M 57"
To gkl 0 —fk‘l 0 (51, 55
T —kg kQ —kg kg (5[ 51

As estratégias de controle derivadas nos capitulos subsequentes vao especificar for-

cas e torques. O real comando dos motores pode ser encontrado com

Of F
5T — M_l T
) To
51 Tw

Adicionalmente a forca exercida pelo motor, a gravidade também exerce forca no

quadricéptero. No referencial FV, a forca da gravidade atuante no centro de massa é

dada por

mg

Contudo, uma vez que v na Equacgao (2.14) é expressa em F°, deve-se transformar

a forca da gravidade para o referencial fixo ao corpo chegando a

0
f, = R, 0
mg
—mg senf
= mg cos 6 sen ¢

mg cos 6 cos ¢
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Portanto, as equagoes (2.14)-(2.17) podem ser escritas como

Dn ey spsbc) — cosyp  cpslsy + sopc u

De = cls) spsls + coc)y copshsyy — socp v (2.18)
h s6 soch coch w

U rv — quw —mg senf

v = pw —ru | + | mgcosfsen¢ | + % (2.19)
w qu — pv mg cos 6 cos ¢ —F

b 1 sen¢tanf cos¢tand D

0 = 0 cos ¢ —sen ¢ q (2.20)
¥ U ot r

p JyJ;szqT +Ts

g | = | &2 |+ ] 77 (2.21)
7 J“”J;z‘]ypq Jisz

2.4 MODELO SIMPLIFICADO

As equagoes (2.18) a (2.21) representam as equagdes de movimento do quadri-
céptero. No entanto, para o calculo dos controladores algumas simplificagoes serao

adotadas.

Assume-se inicialmente que o angulo 1 seja zero. Sendo assim, a Equacao (2.18)

se torna
Dn cos) sen¢gsenf cos@sent u
Pe | = 0 Cos ¢ — 8¢ v (2.22)
h — senf sen¢cosf cospcosb w

Assumindo também que os angulos ¢ e 6 sdo pequenos, a Equagao (2.20) pode ser

simplificada como

¢ p
0 | =1 ¢ (2.23)
i r

Similarmente, a Equagao (2.21) é simplificada assumindo que os termos de Coriolis

qr, pr e pq sao pequenos, obtendo assim
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p T
q = Jiyrg (2.24)
7.” JLZTTZ’

Combinando a Equagao (2.23) e (2.24), tem-se

¢ 7T
0 |=| =7 (2.25)
1L J%Tw

Diferenciando a Equagao (2.22) e desprezando a derivada da matriz de rotagao (R),

Dn cosf  sen¢gsenf cos¢psend U
Pe | = 0 cos ¢ — sen ¢ 0 (2.26)
h — senfl sen¢cosf cospcosl w

Desprezando os termos de Coriolis e colocando a Equagao (2.19) na Equacao (2.26)

e simplificando, tem-se

Pn 0 — cos ¢sen )

D = — 2.27
e 0 |+ sen ¢ - (2.27)
h g — cos ¢ cos O

Portanto, o modelo simplificado do quadricéptero é dado por

F
Pn = —cos¢gsent — (2.28)
m
F
Pe = sen¢— (2.29)
m
. F
h = g—cos¢pcost — (2.30)
m
6= 5 (231)
= — .
A
i- L (2.32)
= Jy’i'g .
. 1
b= - (2.33)

i,
J.
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3 PROJETO DO SISTEMA

Neste capitulo, os principios de funcionamento do quadricoptero sao explicados
detalhadamente. O primeiro passo para sua construcao ¢ a definicao de algumas parti-
cularidades do projeto como: motor, apresentado na Secao 3.1, hélice, apresentada na
Secao 3.2, controlador de velocidade, apresentado na Secao 3.3, bateria, apresentada
na Secao 3.4, radio controle, apresentado na Secao 3.5, microcontrolador e sensores,
apresentados na Secao 3.6, comunicacao com o computador, apresentada na Secao 3.7

e estrutura, apresentada na Segao 3.8.
3.1 MOTOR BRUSHLESS

Neste tipo de aeronave, para a propulsao, geralmente sao utilizados motores de

corrente continua sem escovas denominados Motores Brushless.

Os Motores brushless sao considerados motores sincronos, onde o rotor é consti-
tuido somente de imas permanentes polarizados, nao necessitando assim de nenhuma
alimentacao, logo nao necessitam de escovas. O estator é composto por bobinas que

irdo produzir o campo magnético responséavel pelo movimento (VIEIRA, 2011).

Por causa do principio de funcionamento deste motor, isto é, sem escovas, este
elimina comutagoes mecanicas entre um enrolamento e a fonte de tensdo (como em
um motor de corrente continua comum), o que diminui a interferéncia eletromagnética

gerada pelo motor, além da nao existéncia do centelhamento.

Tais caracteristicas sao interessantes nesse tipo de aeronave. E importante que os
motores gerem o minimo de ruido possivel pelo fato do circuito eletronico de controle
estar proximo a estes. Além disso, o fato de nao haver centelhamento faz com que
o rendimento do motor aumente, poupando assim as baterias e proporcionando uma

maior autonomia de voo.

O conjunto motor-hélice é responsavel pela sustentacao da aeronave. A forga total
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exercida pelos quatro motores utilizados deve ser maior que o peso da aeronave para
que seja possivel algar voo. A escolha do motor depende da combinagao de dois fatores:
velocidade do motor e tamanho da hélice utilizada. Esta combinacao resulta no peso

maximo que o motor conseguira sustentar.

Figura 30: Motor Brushless utilizado no quadricéptero

O motor brushless utilizado no quadricéptero é da marca Mystery modelo A2212/15
930 KV e pode ser visto na Figura 30. Suas principais caracteristicas sao apresentadas
na Tabela 1.

Tensao de alimentacao 74V alllV
Ntmero de células (alimentagao) 2 — 3 LiPo
Corrente maxima 12 A
Corrente a vazio 04 A
Poténcia méxima 130 W
Nimero de polos 12 (4 por fase)
Velocidade 930 KV (rpm/V)
Massa 50 g
Tipo de rotor outrunner

Tabela 1: Caracteristicas do Motor brushless utilizado no quadricéptero

A Figura 31 mostra a eficiéncia do motor em relagdo ao consumo de corrente
de acordo com a tensao de alimentacao escolhida. Esses dados sao fornecidos pelo

fabricante (FLYBRUSHLESS, 2012).
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Figura 31: Eficiéncia do motor x Consumo de corrente (FLYBRUSHLESS, 2012)

Ao contrario dos motores de corrente continua (CC), o motor brushless é alimen-
tado por corrente alternada (CA). Para gerar um sinal trifdsico utiliza-se um circuito

eletronico conhecido como ESC (electronic speed controller).

A hélice escolhida para o motor descrito e o funcionamento do ESC sao discutidos

nas proximas Secoes.

3.2 HELICES

A hélice converte a energia mecanica fornecida pelo motor em movimento de pro-
pulsao do Quadricéptero. Uma hélice pode ser de tragao ou repulsao, esquerda ou

direita. Suas principais caracteristicas sao o tamanho e o passo.
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Figura 32: Diametro e passo da hélice

O tamanho é dado pelo diametro do circulo descrito quando a hélice gira, enquanto

que o passo é a distancia que a hélice percorre quando completa uma volta, como
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mostrado na Figura 32. A notacao utilizada é descrita da seguinte forma: 9 x 7,5, onde

9 é o diametro e 7,5 é o passo, medidos em polegadas.

Como ja observado no Capitulo 2, os pares de motores giram em sentidos opostos.
Para tal, é necessaria a utilizagao de dois pares de hélices opostas, como mostrado na

Figura 33.

Figura 33: Hélices opostas

A escolha da hélice estd diretamente relacionada com a forca de propulsao dos
motores, como mencionado na Secao 3.1. O fabricante dos motores apresenta uma
lista contendo a relacao entre tamanhos de hélices e a forca proporcionada por elas,

para um dado motor (FLYBRUSHLESS, 2012).

A Tabela 2 apresenta as caracteristicas da combinagao motor-hélice escolhida.

Tensao de Alimentacao 111V
Hélice APC 10 x 4,7
Corrente Tipica 95 A
Corrente Maxima 10,5 A
Propulsao Tipica 680 g
Propulsao Maxima 730 g

Tabela 2: Caracteristicas do conjunto motor-hélice utilizado no Quadricoptero

3.3 ESC (ELECTRONIC SPEED CONTROLLER)

O ESC ¢é um circuito eletronico capaz de controlar a velocidade do motor bhushless

variando a frequéncia e a amplitude do sinal de saida. Este interpreta o sinal de
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controle e gera eletronicamente em sua saida um sinal trifasico. A Figura 34 mostra

uma ilustracao simples do funcionamento de um ESC.

Entrada Saidas
sinal
T A
gnd g
P N

Figura 34: Terminais de entrada e saida de um ESC

Observando a Figura 34, os terminais A, B e C representam a saida trifasica do
controlador e devem ser ligados ao motor brushless. V.. e gnd sao os terminais de
alimentacao do circuito interno de controle e P e N sao os terminais de alimentagao
do circuito interno de poténcia. O terminal denominado de “sinal” é a entrada do sinal
de controle do ESC.

Existem algumas configuragoes de ESC em que os terminais V.. e gnd servem como
fonte de alimentacao para outros dispositivos, ou seja, ao invés de serem terminais de
entrada para alimentagao do ESC, funcionam como terminas de saida. Este tipo de
ESC é chamado de BEC (Battery Eliminator Clircuit), pois eliminam o uso de uma

bateria extra para alimentar outros circuitos.

O sinal de controle do ESC é um sinal do tipo PWM (Modulagao por largura de
pulso ou do inglés Pulse- Width Modulation). O sinal PWM escolhido para controlar os
motores possui um periodo de 2 ms. O tempo minimo que o sinal permanece em nivel

logico alto é de 1 ms, e o tempo maximo, 2 ms.

Quando o sinal alterna de nivel l6gico alto para baixo no instante de 1 ms o contro-
lador interpreta o sinal como um comando para o motor ficar parado e uma transicao
no instante 2 ms corresponde a um comando para o motor girar em sua velocidade
méxima em RPM (rotagoes por minuto). Uma transi¢do em qualquer instante entre

1 ms e 2 ms corresponde a uma velocidade intermediéria.

O ESC pode ser dividido em duas partes: uma de controle e outra de poténcia,
como mostra a Figura 35. A primeira parte, normalmente é constituida por um micro-

controlador, que a partir de um sinal PWM, gera trés outros, em geral trapezoidais e
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defasados entre si de 120° (VIEIRA, 2011), conforme mostrado na Figura 36. O periodo

destes pode variar de fabricante, sendo que valores tipicos sao 8 KHz e 16 K Hz.

Driver e Enrolamentos do motor (A, B e C)
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Figura 35: Diagrama simplificado de um ESC

Vv
V4

_VC

Figura 36: Forma de onda de tensao por fase gerada pelo ESC

A segunda parte do ESC tem como entradas os sinais gerados pela primeira parte
(A1, A2, B1, B2, C'1 e C2) onde controla-se a passagem da corrente através de transis-
tores do tipo MOSFET (dois por fase), que além de possuirem capacidade de corrente
suficiente para alimentar os enrolamentos do motor brushless, também funcionam como
chave para ligar ou desligar o enrolamento de acordo com o sinal PWM gerado pelo

microcontrolador.
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Figura 37: ESC 30A Mystery

O ESC utilizado é mostrado na Figura 37 e suas caracteristicas sao apresentadas

na Tabela 3.

Tensao de alimentagao 74V alllV
Nimero de células (alimentacao) 2 — 3 LiPo
Corrente 30 A
Freguéncia do sinal de entrada | 8 KHz/16 KHz
Massa 25 g
BEC 5V/3 A

Tabela 3: Caracteristicas do ESC utilizado no quadricéptero

O ESC aconselhado para os motores utilizados é de 20 A, no entanto, foi escolhido
um ESC com gama superior, possibilitando uma utilizacao futura com outros tipos de

motores de maior poténcia.

3.4 BATERIA

Em aplicacoes de aeromodelismo as baterias mais utilizadas sao as Lithium-Polymer
(LiPo), pois possuem uma maior capacidade em relagao ao peso. A escolha da bateria
leva em conta as caracteristicas do motor, como por exemplo, a eficiéncia do motor de
acordo com a tensao de alimentacao escolhida. Observando o grafico de eficiéncia do
motor apresentado na Sec¢ao 3.1, o melhor rendimento ocorre para uma bateria de trés

células (11,1 V).

E importante também analisar a corrente consumida pelos motores e a capacidade

da bateria. Para uma corrente maxima de 12 A, o conjunto dos quatro motores pode
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chegar ao consumo de 48 A. Quanto maior a capacidade da bateria, maior sera a

autonomia do quadricéptero.

Figura 38: Bateria Mystery

A bateria utilizada é mostrado na Figura 38 e suas caracteristicas sao apresentadas

na Tabela 4.

Tensao nominal 11,1V

Numero de células 3
Capacidade 5000 mAh
Taxa de descarga 30 C
Massa 450 g

Tabela 4: Caracteristicas da bateria utilizada no quadricéptero

3.5 RADIO CONTROLE

Para controlar o quadricéptero remotamente, utiliza-se um link de RF (Radio
Frequéncia) do tipo FM (Frequence Modulation) composto por um radio transmissor e

um radio receptor, que trabalham na frequéncia de 2,4 GH z.

Figura 39: Rédio transmissor e rddio receptor
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A Figura 39 mostra o Réddio Controle (RC) usado neste trabalho, cujos comandos
sao dados através de dois sticks ou alavancas. Cada sticks pode ser inclinado para

frente ou para tras, e para um lado ou para o outro como mostra a Figura 40.

canal 1 canal 2 canal 3 canal 4

stick A

throttle

stick B

Figura 40: Canais do radio transmissor com seus respectivos comandos

O stick A, mostrado na Figura 40, é responsavel pelos comandos de voo throttle e
yaw. Quando empurrado para cima ou para baixo, aumenta ou diminui a velocidade
dos motores e quando empurrado para direita ou esquerda, faz com que a aeronave gire

no sentido horario ou anti-horario, atuando sobre o eixo yaw.

Roll

Pitch Yaw

Figura 41: Atuacao dos comandos em Roll, Pitch e Yaw sobre a Aeronave

Ja o stick B é responsavel pelos comandos de voo pitch e roll. Quando empurrado
para cima ou para baixo, a aeronave deve se inclinar para frente ou para tras e quando
empurrado para um lado ou para o outro, a aecronave deve se inclinar para a esquerda

ou para a direita. A atuacao desses comandos pode ser melhor entendida observando

a Figura 41.
PWMs
)4 -
. b— 1 |
Radio — |
Receptor :

= |

2ms

20ms

Figura 42: Réadio receptor - Sinal decodificado

Os comandos de voo sao enviados pelo rdadio transmissor para o radio receptor.

O radio receptor é responsavel por receber o sinal e decodifica-lo em sinais PWM
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com periodo de 20 ms, como mostrado na Figura 42. O sinal PWM pode ser ligado

diretamente no terminal de entrada de controle do ESC.

Os comandos decodificados pelo receptor em sinais PWM passam por um pré pro-
cessamento, nao sendo enviados diretamente para o ESC. Os comandos de voo roll,
pitch e yaw sao transformados em comanos de referéncia para os controladores que
serao descritos no Capitulo 4. A Tabela 5 mostra como os comandos do radio controle

sao interpretados.

Roll e Pitch

Comando Rédio Controle (us) | 1000 (min) | 1500 (centro) | 2000 (max)
Comando de Referéncia (°) -50 0 50
Yaw
Comando Rédio Controle (us) | 1000 (min) | 1500 (centro) | 2000 (max)
Comando de Referéncia (°/s) -500 0 500

Tabela 5: Interpretacao dos comandos do radio controle

O canal throttle permanece como sinal PWM, porém para uma faixa reduzida. A

Tabela 6 mostra como o comando throttle é interpretado.

throttle
Comando Rédio Controle (us) | 1000 (min) | 2000 (max)
Comando para os motores (us) 1150 1850

Tabela 6: Interpretacao do canal throttle do radio controle

O comando throttle é enviado diretamente para os quatro motores, porém uma
pequena variagao (A comando) pode ser acrescida ou decrescida neste valor para cada

motor. Essa variacao corresponde ao sinal de controle que sera calculado.

E importante observar que um sinal PWM se caracteriza, para efeitos de processa-

mento, apenas pelo valor em que o pulso permanece em nivel logico alto.

3.5.1 CALCULO DA RELACAO COMANDO PWM POR FORCA

Um experimento é realizado para calcular a constante ky (ver Segao 2.3) que trans-

forma de forma linear o comando PWM em forca. A equacao é dada por
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F = k1(5
onde ¢ é a largura do pulso do comando PWM.

Utiliza-se uma balanga para medir a for¢a exercida pela propulsao do motor para
um determinado sinal de comando PWM. A Figura 43 mostra como é montado o

experimento.

;L’jr

[ L1 g 8 }J%@
— A N— 7

Figura 43: Esquematico de experimento realizado para calcular a relacao Comando
PWM x Forca

A medida que a velocidade do motor aumenta a forca exercida por ele também
aumenta. Alguns experimentos foram realizados para se chegar na relagao descrita. A

Figura 44 mostra o experimento real realizado.

Figura 44: Experimento realizado para calcular a relagao Comando PWM x Forca

O valor da constante k; encontrado foi de 0,032.
3.6 CONTROLADOR DE VOO
Foi chamado de controlador de voo o software desenvolvido na linguagem de pro-

gramagao c++ e implementado em um microcontrolador, sendo responsavel pelas acoes

tomadas pelo quadricoptero. O software deve ler e interpretar os sinais dos sensores
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(acelerometro, giroscépio e magnetometro), ler os canais do radio receptor, rodar o
algoritmo de controle para estabilizacao de voo, gerar os sinais PWM enviados para os
ESCs, baseados na acao de controle tomada e por fim, transmitir para um computador
em terra por comunicacao serial os dados de interesse do quadricéptero. O diagrama

de blocos que representa o software desenvolvido é mostrado na Figura 45.

Computador

A
{[i== 2= Sa=oa= ) Microcontrolador  {, |
I - | - .
I Filtro de ! Radio
| » Controle [«
| Kalman : Controle
: A |
________________ PSP PN eI Tl

Y

Sensores Motores

Figura 45: Diagrama de blocos do Controlador de Voo

Para implementar o controlador de voo utilizada-se uma plataforma chamada CRIUS.
A plataforma, direcionada para aeromodelismo, contém um microcontrolador Atmel
AVR (Atmega 2560), sensores embarcados como acelerémetro, giroscépio, magnetome-
tro de 3 eixos cada e barometro, e possui facil acesso as portas do microcontrolador,
como portas analégicas e interface serial e I2C', podendo assim conectar diretamente a

outros dispositivos, como um GPS. A plataforma CRIUS é apresentada na Figura 46.

Figura 46: Plataforma de Controle CRIUS

Os sensores estao conectados no barramento 12C. A comunicagao I2C' utiliza
apenas dois fios, chamados SCL e SDA. SCL (Serial Clock) é o sinal de clock, que
é utilizado para sincronizar todas as transferéncias de dados através do barramento

12C. SDA (serial data - bidirecional) é a linha de transferéncia dos dados. As linhas
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SCL e SDA estao conectadas a todos os dispositivos do barramento 12C'. Para haver
a comunicacao é necessario um terceiro fio, a referéncia ou 0 volts, ligados também a

todos os dispositivos do barramento.

Neste tipo de comunicacao cada dispositivo conectado ao barramento possui um
endereco especifico, podendo ser acionado pelo microcontrolador a qualquer momento
através de um protocolo de comunicagao pré-estabelecido. Uma das vantagens da
comunicacgao 12C' é que varios dispositivos podem ser ligados ao barramento, enquanto

que na comunicacao serial (T'X e RX) somente um dispositivo pode ser ligado.

Os sensores utilizados compoem o que se chama de unidade de medida inercial
(IMU - Inercial Measurement Unit) responsavel por medir velocidade, orientagao e
forcas gravitacionais de um objeto usando a combinacao de acelerémetro, giroscépio e

magnetometro.

Os sensores utilizados sao:

e Acelerometro (MPUG6050): mede a aceleragao da gravidade. Para aumentar sua
eficacia deve ser colocado o mais préximo possivel do centro de gravidade do

corpo.

e Giroscopio (MPUG6050): mede a velocidade angular de um objeto em torno do

seu eixo de rotagao.

e Magnetometro (HMC5883L): mede a orientacao de um objeto através de campos

magnéticos.

A velocidade angular e os angulos, calculados por um filtro de Kalman (KIM, 2010)
utilizando os dados medidos pelos sensores, sao utilizados pelo controlador de voo para
estabilizagao da aeronave. A fusao dos dados sensoriais aumentam a precisao do angulo

medido.

O tempo de processamento do software é um fator relevante para o bom funcio-
namento do controle de estabilidade. As tarefas realizadas pelo software se nao forem
bem programadas, gastam grande tempo de processamento. Este é um ponto critico do
desenvolvimento do Controlador de Voo, sendo necessario um profundo conhecimento
de programacao de microcontroladores para otimizar o tempo de processamento do

software. A Tabela 7 mostra o tempo gasto com cada tarefa descrita.
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Processo Tempo de processamento
Leitura Radio Controle realizado a cada 20 ms
Envio de dados pela serial realizado a cada 20 ms
Leitura dos Sensores + Acao de Controle 3 ms

Tabela 7: Tempo de processamento do software

3.7 COMUNICACAO

A comunicacao do quadricéptero com o computador é realizada de forma serial por
meio de um dispositivo sem fio. O médulo de comunicacao sem fio utilizado é chamado

de XBEE e é mostrado na Figura 47.

No modo autonomo, ao invés de utilizar um radio controle para enviar coman-
dos de referéncia para o controlador, esses comandos serao enviados diretamente do

computador utilizando um maédulo de comunicacao sem fio como o XBEE.

Figura 47: Moédulo de comunicacao sem fio

3.8 ESTRUTURA

A estrutura da aeronave deve ser robusta, simétrica e deve estar preparada para
perturbacoes externas como vento ou impactos com objetos. Seu peso deve ser o
menor possivel, pois a autonomia do quadricoptero esta diretamente relacionada ao

peso, portando, quanto mais leve a aeronave, maior serd a sua autonomia.

A estrutura foi desenvolvida no Laboratério da Faculdade de Engenharia da Uni-
versidade Federal de Juiz de Fora (UFJF). As pegas usadas neste trabalho foram de-

senhadas utilizando o software SolidWorks e foram impressas numa impressora 3D
1

'Marca Dimension, modelo sst 1200es
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Figura 48: Pegas da estrutura da aeronave

A estrutura é composta por quatro bases para o conjunto de propulsao (motor-
hélice), quatro pés de apoio para a aeronave, uma estrutura central dividida em duas
partes e quatro encaixes para uma protecao contra impactos. Além dessas pecas,
utiliza-se para montar a estrutura do quadricéptero, quatro barras ocas de fibra de
carbono de 50 ¢m de comprimento. As pecas que compoem a estrutura da aeronave

sao mostradas na Figura 48.

Figura 49: Estrutura do quadricoptero

A base do conjunto de propulsao e o pé de apoio foram colocados a 35 ¢m do centro
do quadricéptero. Na extremidade da barra de fibra de carbono coloca-se um fio de
nylon para proteger toda a estrutura de qualquer impacto. O peso final da estrutura é

de 260 g. A Figura 49 mostra a estrutura montada.
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3.8.1 CALCULO DOS MOMENTOS DE INERCIA

Os parametros estruturais necessarios para calcular os momentos de inércia sao

mostrados na Figura 50 e os valores medidos sao apresentados na Tabela 8.

Figura 50: Parametros estruturais

m | 0,105 Kg
¢ | 0,35m
M | 0,850 Kg
R | 0,10m

Tabela 8: Parametros medidos

Os momentos de inércia calculados sao

2M R?

J.=J, = —+ 20°m = 0,029 Kg - m?
2M R?

J, = 3 + 40°m = 0,055 Kg~m2

A Figuras 51 e 52 mostram o quadricoptero projetado para este trabalho.



Figura 51: Quadricoptero projetado

Figura 52: Quadricoptero projetado
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4 CONTROLE DO SISTEMA

Neste capitulo, sao apresentadas algumas técnicas de controle que serao utilizadas
no controle de estabilidade da aeronave. Os controladores sao projetados e ajustados
para cada técnica de controle e no Capitulo 5 sao avaliados em simulagao e implemen-
tados na aeronave para obter resultados experimentais. O foco deste trabalho esta
principalmente em controle de estabilidade, uma vez que é o coracao do problema de

controle de quadricopteros.

As técnicas de controle utilizadas sao: PID, apresentada na Secao 4.1, Lyapunov,
apresentada na Secao 4.2, LQR, apresentada na Secao 4.3 e por fim, Backstepping,
apresentada na Secao 4.4. Na Secao 4.5 um controlador proporcional ¢ utilizado para

o controle de velocidade do eixo yaw.
4.1 CONTROLE PID

A estrutura padrao do controlador PID é composta por trés termos cuja fungao de

transferéncia é dada por
K;
C(S) = <Kp + ? + SKd)

onde K,, K; e K, sao, respectivamente, o ganho proporcional, integral e derivativo
do controlador. Em uma répida analise, o termo proporcional (K,) fornece uma acao
proporcional ao sinal de entrada do controlador, o termo integrador (K;) elimina erros
em regime permanente e o termo derivativo (K,) reduz as oscilagoes transitérias. Desta
forma, quando os ganhos dos controladores sao corretamente ajustados o controlador
PID é uma metodologia eficaz para sistemas com dinamica linear ou nao-linear com

baixa variagao.
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4.1.1 AJUSTE DOS GANHOS PID POR SUCCESSIVE LOOP CLO-
SURE

O projeto do controlador por Successive Loop Closure (BEARD; MCLAIN, 2012) im-
plica que a desempenho do sistema ¢ algumas vezes limitado por restrigoes de saturacao
dos atuadores. Conhecendo essas restricoes, estas podem ser usadas para desenvolver
especificagoes de desempenho para o controlador. Um sistema de segunda ordem é

utilizado para ilustrar o processo.

b o é . u b y
. A

L J

/ s +as+a,

Figura 53: Controle PD de um sistema de segunda ordem

Considere o sistema de segunda ordem mostrado na Figura 53 com realimentacao
proporcional no erro e realimentacao derivativa da saida, a funcao de transferéncia em

malha fechada é dada por

g - boky (4.1)
yc 52 + (a1 + bo]{?d)S + (ao + bgk}p)

Analisando a Equacao (4.1) pode-se perceber que os polos de malha fechada do
sistema sao definidos pela escolha dos ganhos de controle k, e k;. Pode-se notar também
que o esforco do atuador u pode ser expresso por u = kye — kqy. Quando y é zero ou
um valor pequeno, a amplitude do esfor¢o do atuador u é governada pela amplitude
do erro de controle e e pelo ganho de controle k,. Se o sistema ¢ estdvel, o maior
esforco de controle a uma resposta ao degrau ocorre imediatamente apds o degrau,
onde u** = k,e™*. Rearranjando essa expressao, encontra-se que o ganho de controle
proporcional pode ser determinado através do erro maximo antecipado e o limite de
atuacao do atuador como

max
u

k, = (4.2)

emam

onde u™** é o maximo esforco de controle que o sistema pode fornecer, e €™ é o erro

da resposta ao degrau de amplitude nominal.

A forma canonica de uma funcao de transferéncia de segunda ordem sem zeros é
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dada pela forma padrao

2
Y W,
g 4.3
ye 824 2Qwys + w? (4:3)

onde y¢ é o valor desejado, ( é o coeficiente de amortecimento, e w, é a frequéncia

natural. Se 0 < { < 1, entao o sistema ¢é dito subamortecido, e seus polos complexos

sao dados por

polos = —Cw,, £ jw,/1 — (2.

Comparando os coeficientes do polinomio do denominador da funcao de transferén-
cia de malha fechada do sistema da Equacdo (4.1) e a funcdo de transferéncia canonica
do sistema de segunda ordem da Equagao (4.3), e levando em consideragao os limi-
tes de saturagao do atuador, pode-se derivar uma expressao para a largura de banda

realizdvel para o sistema em malha fechada.

Equacionando os coeficientes dos termos s tem-se

Wy = ag + bol{?p

max

que é um limite superior da largura de banda do sistema em malha fechada, assegurando
que a saturacao do atuador seja evitada.

Igualando os coeficientes dos termos s! o ganho derivativo se torna
_ 2§wn —

-
d b

Contudo, é desejavel remover o erro de estado estacionario usando um integrador.
A Figura 54 mostra o sistema da Equagao (4.1) com um integrador adicionado. O

ganho k; pode ser selecionado usando a técnica de lugar das raizes (root locus).

| K
J".C . e k s \ u b }.
TN _ o N
. L \tT" s +as+a, "
ks

Figura 54: Controle PID de um sistema de segunda ordem
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4.1.2 PROJETO DO CONTROLADOR

O modelo do sistema que se deseja controlar é dado pela Equacao (2.31) que repre-
senta a equacdo de movimento para o angulo ¢. A Equagao (4.4) representa o modelo

do sistema em Laplace.
1/,

s2

¢(s) T4(8) (4.4)

A entrada do sistema é o torque gerado pelos motores direito e esquerdo e a saida

do sistema é o angulo ¢ gerado por esse torque.

Considerando que o torque é dado por 7, = ((F; — F.) e que a forca é diretamente

proporcional ao comando PWM tal que F' = k1§ (ver Segao 2.3), entdo o torque torna-se
T = U(k16; — k10,) = 20k Ad, (4.5)

onde Ady = (0; — 9,)/2 é a variac@o de comando calculada pelo controlador que serd

somada ao motor esquerdo e diminuida no motor direito.

Substituindo o torque do sistema apresentado na Equacao (4.4) pelo calculado na

Equacao (4.5), o sistema torna-se

by
8(s) = 2 Ady(s)
sendo
20k,
b p—
T Jx

O controlador PID que se deseja projetar terd como fungao calcular a variacao de
comando PWM necessaria para regular o angulo ¢ em um angulo desejado. A equagao

de controle é dada por

Aby = ky, (6" — ¢) — ka, & + ki, /O (9% — p)at (4.6)

onde ¢ é o angulo de referéncia.

A funcao de transferéncia de malha fechada é dada por

5 b (5+ 1)
-+ _ P 4.7
¢4 3+ kabys® + kpbys + kib, (4.7)

O diagrama de blocos da estrutura de controle é mostrado na Figura 55.
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Figura 55: Diagrama de Blocos do Controlador PID

O projeto do controlador PID consiste em ajustar os ganhos k,, k; e kq. Os ganhos

ky,, ki e kq sao calculados usando o método Successive Loop Closure discutido na Segao

max

4.1.1. Para escolher k, utiliza-se a Equagao (4.2), onde u** corresponde ao maior valor

* a0 valor méximo do erro. Como o valor minimo de comando

possivel de Ady e ™
PWM para os motores é 1150us e o valor maximo de comando é 1850us, entao o Ad,
maximo serd de 700us. Limitando o angulo minimo em —50° e o angulo méximo em
507, entao e™** sera de 100°. Logo
00
P00

Para selecionar kg, fixa-se o valor de k, e considera-se k; = 0. A funcao de transfe-
réncia de malha fechada do sistema da Equacao (4.7) torna-se

% kpba

R 4.
¢ 82 4 kagbys + kyb, (48)

Comparando os coeficientes do polinomio do denominador da funcao de transferén-
cia de malha fechada do sistema da Equagao (4.8) e a fungao de transferéncia canonica

do sistema de segunda ordem, tem-se

wn = \/kipby = \/T-0,77 =232 Hz
2w, 2-08-2.32

kg = = =438

1Ty, 0,77 ’

O ganho k4 é selecionado para alcangar um coeficiente de amortecimento ¢ de 0,8.

Para selecionar k;, a equacao caracteristica do sistema de malha fechada é escrita
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na forma de Evan como

by
* $3 + kqbys® + kpbys (4.9)

Utilizando o método de lugar das raizes é possivel encontrar um valor para k; de
forma que o coeficiente de amortecimento do sistema permaneca proximo de 0,9. A
Figura 56 mostra o lugar das raizes da Equacao (4.9) e o valor do ganho selecionado.

O valor escolhido é k; = 0,5.

Lugar das Raizes

on

4t Sistema: G
Ganho: 0.501
Polo: -1.81 + 1.36i

a

Amortecimento: 0.8 Sistema: G
_ Sobressinal (%): 1.51 Ganho: 0.508
= Freguencia (radizs): 2.26 Polo: -0.0785

] Amortecimento: 1
Sobressinal (%): 0

Frequencia (rad/s); 0.0765

Eixo Imaginario (51)
)
i

5L Sistema: G

Ganho: 0.501

Polo: -1.81 + 1.36i
Amortecimento: 0.8
Sobressinal (%): 1.51
-4 Freguencia (radis): 2.26

e T

| -3 -2 -1

Eixe Real (=7}

Figura 56: Lugar das Raizes para selecao do ganho k;

O projeto feito para o controle do angulo ¢ pode ser refeito para o controle do
angulo # mudando apenas a constante b, para b, = 2(k;/J, e alterando as respectivas

nomenclaturas.
4.2 CONTROLE POR LYAPUNOV
Para um dado sistema de controle, a estabilidade é geralmente a coisa mais impor-

tante a ser determinada. Se o sistema ¢é linear e invariante no tempo, muitos critérios

de estabilidade estao disponiveis. Entre eles estao o critério de estabilidade de Nyquist
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e o critério de estabilidade de Routh’s. Se o sistema é nao linear, ou linear variante no

tempo, entao esses critérios de estabilidade nao se aplicam.

O segundo método de Lyapunov é o método mais geral para a determinacao da
estabilidade de sistemas nao lineares e/ou sistemas variantes no tempo. O método
também se aplica na determinacao da estabilidade de sistemas lineares invariantes no

tempo.

Usando o segundo método de Lyapunov, pode-se determinar a estabilidade de um
sistema sem resolver as equacoes de estado. Isto é uma vantagem pois a solugao de

equagoes de estado nao lineares e/ou variantes no tempo é geralmente muito dificil.

4.2.1 DEFINICOES

Considere o sistema definido por
T = f(x,t) (4.10)

onde x é um vetor de estado (vetor n-dimensional) e f(z,t) é um vetor n-dimensional
cujos elementos sao funcoes de x1,x2,r3, - - - ,T, e t. Assume-se que o sistema da Equacao
(4.10) tem uma tnica solugao comegando em uma dada condigao inicial. Denota-se a
solugdo da Equagao (4.10) como ®(t; zg,ty), onde © = zp em t = ty e t é o tempo
observado. Portanto,

O (to; zo,t0) = o

4.2.1.1 ESTADO DE EQUILIBRIO

No sistema da Equacao (4.10), um estado x., onde
f(ze,t) =0 para todo ¢

¢ chamado de estado de equilibrio do sistema. Se o sistema ¢ linear invariante no
tempo, ou seja, se f(x,t) = Az, entdo hd apenas um estado de equilibrio se A é nao
singular e um numero infinito de estados de equilibrio se A é singular. Para sistemas

nao lineares, pode haver um ou mais estados de equilibrio.

Qualquer estado de equilibrio isolado pode ser deslocado para a origem das coor-

denadas, ou f(0,t) = 0, através de uma translacao de coordenadas.
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4.2.1.2 ESTABILIDADE NO SENTIDO DE LYAPUNOV

Seja uma regiao esférica de raio k ao redor de um estado de equilibrio x,
|z - [|<k
onde||  — x. || é a norma Euclidiana definida por

|z — . ||= [(x1 — ggle)Q + (2g — x26)2 4o (2, — 9Ene)2]1/2

Seja S(J) o conjunto de todos os pontos tais que
| w0 — e [|< 6
e seja S(€) o conjunto de todos os pontos tais que

| ®(t; wo,to) — x| < €

Um estado de equilibrio z. do sistema da Equagao (4.10) é dito estavel no sentido
de Lyapunov se, correspondendo a cada S(e€), ha um S(6) tal que trajetérias partindo
de S(0) ndo saem de S(e) quando t tende a infinito. O numero real § depende de
€ e, em geral, também de t;. Se § nao depende de ty, o estado de equilibrio é dito

uniformemente estdvel. A Figura 57 representa o estado de equilibrio estavel.

Sle}

S(8)

Figura 57: Estado de equilibrio estavel

4.2.1.3 ESTABILIDADE ASSINTOTICA

Um estado de equilibrio x, do sistema da Equagao (4.10) é dito assintoticamente
estavel se ele é estavel no sentido de Lyapunov e se toda solugao partindo de dentro de

S(d) converge, sem sair de S(€), para x. quando t tende a infinito.

A regiao de estabilidade assintdtica de tamanho méximo é chamada de dominio
de atracao. Toda trajetéria que se origina no dominio de atracao é assintoticamente

estavel. A Figura 58 representa o estado de equilibrio assintoticamente estavel.
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Sle) -
5(8)

Figura 58: Estado de equilibrio assintoticamente estavel

4.2.1.4 ESTABILIDADE ASSINTOTICA GLOBAL

Um estado de equilibrio x. do sistema da Equagao (4.10) é dito assintoticamente
estavel globalmente se ele ¢ estavel e se toda solucao converge para z. quando t tende
a infinito. Uma condi¢ao necessaria para estabilidade assintdtica glocal é que haja

apenas um estado de equilibrio em todo o espaco de estados.

4.2.1.5 INSTABILIDADE

Um estado de equilibrio z. é dito instavel se para algum ntumero real ¢ > 0 e
qualquer numero real § > 0 sempre hd um estado xy em S(J) tal que a trajetéria
partindo deste estado abandona S(e). A Figura 59 representa o estado de equilibrio

instavel.

S8

Figura 59: Estado de equilibrio instavel

4.2.1.6 FUNCOES ESCALARES POSITIVAS DEFINIDAS

Uma funcao escalar V(x) é dita positiva definida em uma regiao que inclui a origem

do espago de estados se V(z) > 0 para todos os estados nao nulos z e V(0) = 0.

Exemplo: V(x) = x? + 223
4.2.1.7 FUNQ()ES ESCALARES NEGATIVAS DEFINIDAS

Uma fungao escalar V' (z) é dita negativa definida se —V'(x) é positiva definida.

Exemplo:  V(z) = —2? — (371 + 215)?
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4.2.1.8 FUNCOES ESCALARES POSITIVAS SEMIDEFINIDAS

Uma funcao escalar V(x) é dita positiva semidefinida se é positiva para todos os

estados em uma regiao, exceto na origem, e em certos outros estados, onde ela é nula.

Exemplo: V(x) = (11 + x9)?
4.2.1.9 FUNQ()ES ESCALARES NEGATIVAS SEMIDEFINIDAS

Uma fungao escalar V' (z) é dita negativa semidefinida se —V'(z) é positiva semide-
finida.

4.2.1.10 FUNCOES ESCALARES INDEFINIDAS

Uma funcao escalar é dita indefinida se em uma regiao assume tanto valores posi-

tivos como negativos.

Exemplo: V(x) = x129 + 23
4.2.1.11 MATRIZ POSITIVA DEFINIDA

Para determinar se uma matriz P (n x n) é positiva definida, aplica-se a condigao
de Sylvester, que diz que uma condi¢ao necesséria e suficiente para que a matriz seja
positiva definida é que os determinantes de todos os menores principais sucessivos da

matriz sejam positivos, isto é

P11 P12 -+ DPin
P21 P22 - P2
D> 0, P11 P12 >0, .- ‘ . ' ‘n -0
P21 P22 : : : :
Pn1t Pn2 - DPnn

O conhecimento destas defini¢oes é o requisito minimo para o entendimento da

analise de estabilidade de sistemas lineares e nao lineares.

4.2.2 SEGUNDO METODO DE LYAPUNOV

Se um sistema tem um estado de equilibrio assintoticamente estavel, entao a ener-
gia armazenada do sistema deslocado dentro do dominio de atragao decresce com o

passar do tempo, até que finalmente assume um valor minimo no estado de equilibrio.
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Lyapunov definiu uma funcao de energia que representa essa energia para sistemas ma-
tematicos. As fungoes de Lyapunov dependem de zq,xs, - - ,x, e de t. Denota-se estas
fungoes por V(z,t). No segundo método de Lyapunov, o comportamento do sinal de
V(z,t) e de sua derivada temporal V (z,t) fornece informacio sobre a estabilidade de

um estado de equilibrio sem que haja necessidade de se resolver as equagoes.

Teorema 1 (Estabilidade de Lyapunov (OGATA, 1996)) Seja um sistema des-

crito por
&= f(x,t)
onde

f(0,t) =0 para todo t

Se ha uma fungao escalar V(x,t) tendo primeira derivada continua e que satisfaca as

sequintes condigoes:

1. V(x,t) € positiva definida

2. V(x,t) € negativa definida

entdo o estado de equilibrio na origem € assintoticamente estdvel uniformemente.

Se V(z,t) — oo para || x ||[— oo, entdo o estado de equilibrio na origem € assinto-

ticamente estdvel uniformemente e de forma global.

Teorema 2 (Estabilidade de Lyapunov (OGATA, 1996)) Seja um sistema des-

crito por
T = f(x,t)
onde

f(0,t)=0 para todo t > tg

Se ha uma fungao escalar V(x,t) tendo primeira derivada continua e que satisfaca as

sequintes condicoes:

1. V(x,t) € positiva definida

2. V(x,t) € negativa semidefinida

3. V(®(t; xo,to),t) nao se anulando em t >ty para qualquer ty e qualquer xoy # 0

onde ®(t; xg,tg) denota a trajetoria partindo de xo em to, entao o estado de equilibrio

na origem do sistema € uniforme e assintoticamente estavel globalmente.
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4.2.3 ANALISE DE ESTABILIDADE DE LYAPUNOV PARA SISTE-
MAS LINEARES INVARIANTES NO TEMPO

Considere o sistema descrito por
T = Ax

onde z é um vetor de estado (n-dimensional) e A é uma matriz constante (n x n).
Supode-se que A é nao singular. Entao o unico estado de equilibrio é a origem x = 0.

Para o sistema definido escolhe-se uma possivel funcao de Lyapunov como
V(x) =a2"Px

onde P é uma matriz positiva definida real e simétrica para um vetor x real. A derivada
de V(z) em relagao ao tempo ao longo de qualquer trajetéria é
V(r) = i*Px+x*Pi
= (Az)"PX +a2"PAx
= x*A*Px+ x"PAx
= 2*(A*P+ PA)x

Como V(x) foi escolhida positiva definida, é necessario, para a estabilidade assin-

tética, que V seja negativa definida. Portanto
V= —2"Qu

onde
Q=—(A"P+ PA)
Portanto, para a estabilidade assintotica do sistema é suficiente que () seja positiva

definida.

Ao invés de especificar uma matriz positiva definida P e examinar se () é ou nao
positiva definida, é conveniente especificar inicialmente uma matriz positiva definida @)

e entao examinar se P determinada de
A*P+ PA=-Q

é positiva definida.
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4.2.4 PROJETO DO CONTROLADOR

O modelo do sistema que se deseja controlar é dado pela Equagao (2.31) que re-
presenta a equacao de movimento para o angulo ¢. O sistema em Laplace é dado

por
B 1/J,

s2

¢(s) 7o ()

A entrada do sistema é o torque gerado pelos motores direito e esquerdo e a saida

do sistema é o angulo ¢ gerado por esse torque.

Reescrevendo esta equacao na forma de espaco de estados e substituindo o torque

do sistema pelo calculado na Segao 2.3, tem-se
' 0 1 0
flzu) = (b = (b +
¢ 00 [¢ ba

Sendo, as variaveis de estado do sistema

AS,

onde b, = 20k /J,.

I = ¢

To = gb
e a entrada de controle

u = A5¢

entao o sistema torna-se

f(xvu) = ( bou >

O controlador que se deseja projetar tera como funcao calcular a variacao de co-
mando PWM (entrada de controle u) necessaria para regular o angulo ¢ em um angulo

desejado.

Para projetar esse controlador utiliza-se a teoria de estabilidade de Lyapunov, onde
o objetivo é levar um estado inicial xy para o estado de equilibrio x.. Para tal deve-se
escolher uma fungao de Lyapunov que seja positiva definida dado o estado desejado
2% = (2¢,0). O estado desejado refere-se a posigiao angular e a velocidade que o sistema
deve alcancar, neste caso deseja-se a posicao ¢ e para garantir o equilibrio nesta posicao

é necessario que a velocidade seja zero. A funcao de Lyapunov escolhida é

V(z) = 2" Px
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onde P deve ser uma matriz positiva definida. Sendo

d _
T = 1T e P =
O-l‘z

onde pi1,pe2 > 0, a funcdo de Lyapunov V(z) torna-se

pin 0
0 po

V(z) = pr(z¢ — 21)% 4 pea(0 — )

A derivada no tempo de V(x) é

V(x) = —21911(33'61[ — X1)T1 + 2pooTodsy

= —21?11(5561[ — 21)T2 + 2paxobyu

Note que

jflzai'g

.Ci’g = bxu

Para que V(m) seja negativa definida a entrada de controle é escolhida como

_ pn(ﬂ?il - 1131) — X3
Da22by

(4.11)

Entdo V(z) torna-se
V(z) = —2x2

Como V(;E) é negativa definida, isso garante a estabilidade assintética do sistema.

A =

|

|

|

|

|

|

| I

1 - : B

|

| e 1
|

|

|

|

|

|

|

|

h J

Figura 60: Diagrama de Blocos do Controlador Lyapunov
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O diagrama de blocos da estrutura de controle projetada é mostrado na Figura 60,

__ _pu1 _ 1
onde k| = sty © ko = P

Substituindo a entrada de controle u encontrada, a funcao de transferéncia do

sistema torna-se

¢ klbx

&1 82+ kobys + 1

Comparando os coeficientes do polinomio da fungao de transferéncia de malha
fechada do sistema e a funcao de transferéncia canonica do sistema de segunda ordem,

tem-se

O.),,ZL = klbx

2w, = kb,

Para que a resposta transitéria seja suficientemente rapida e suficientemente amor-
tecida, valores tipicos de ¢ ocorrem entre 0,4 e 0,8 (OGATA, 1996). Escolhendo ¢ = 0,7
e um tempo de acomodagao (ts) sob critério de 2% de 2 s, a frequéncia natural do

sistema é dada por

4 4
_ % _99H
Ct. 07-2 UM

Wn,
Os ganhos k; e ko calculados sao

ki=101 e k=53

O projeto feito para o controle do angulo ¢ pode ser refeito para o controle do
angulo  mudando apenas a constante b, para b, = 2(k,/J, e alterando as respectivas

nomenclaturas.
4.3 CONTROLE LQR

Um sistema pode ser expresso na forma de variaveis de estado como
= Ax + Bu

onde z(t) € R", u(t) € R™. A condic@o inicial é z(0). Assume-se que todos os estados

sao observaveis e procura-se encontrar um controle de realimentacao de estados tal que

uw=—Kzx
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que da as propriedades de malha fechada desejadas. O sistema de malha fechada usando
este controle torna-se

t=(A— BK)r =Ax (4.12)

sendo A. a matriz da planta de malha fechada. Note que as matrizes de saida C e D

nao sao usadas.

Para projetar um controle de realimentacao de estados 6timo, defini-se o indice de
desempenho quadratico

J= é / 2" Qx + v’ Rudt (4.13)
0

Substituindo o controle de realimentagao de estados em (4.13)

1 oo
J=3 / 27(Q + K'RK)zdt (4.14)
0

Para otimizar o sistema deseja-se encontrar K que minimize o indice de desempenho

O indice de desempenho J pode ser interpretado como uma funcao de energia, de
modo que fazendo-o pequeno, a energia total do sistema de malha fechada torna-se
pequena. Nota-se que, tanto o estado z(t), quanto a entrada de controle u(t) sdo pesos
de J, tal que se J for pequeno, entdo nem z(t), nem u(t) podem ser muito grandes. Se
J é minimizado, entao certamente ele é finito, e uma vez que J é uma integral infinita
de z(t) isto implica que z(t) vai para zero quando ¢ tende a infinito. Isso garante que

o sistema de malha fechada seja estdvel.

As duas matrizes @ (n X n) e R (m x m) sao selecionadas pelo projetista. De-
pendendo de como esses parametros de projeto sao selecionados, o sistema de malha
fechada apresenta uma resposta diferente. Selecionando () grande significa que, para
manter J pequeno, o estado x(t) deve ser pequeno. Por outro lado, selecionando R
grande significa que a entrada de controle u(t) deve ser pequena para que J seja pe-
queno. Isso significa que valores altos de () geralmente resultam em polos da matriz de
malha fechada A. = (A — BK) mais a esquerda do plano s fazendo com que o estado
decaia rapidamente para zero. Por outro lado, valores altos de R significam um menor
esfor¢o do controle utilizado, pois os polos sao geralmente mais lentos, o que resulta

em maiores valores do estado z(t).

Deve-se selecionar () positiva semi-definida e R positiva definida. Isto significa que
a quantidade escalar 27 Qx é sempre positiva ou nula, em cada instante ¢ para todas as

funcoes x(t), e a quantidade escalar u” Ru é sempre positiva, em cada instante ¢ para
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todos os valores de u(t). Isso garante que J tenha um valor definido. Os autovalores
de ) devem ser nao-negativos, enquanto que os de R devem ser positivos. Se ambas
as matrizes sao selecionadas diagonais, isto significa que todas as entradas de R devem
ser positivas enquanto que as de ) devem ser positivas, com eventuais zeros na sua

diagonal. Nota-se entao que R é inversivel.

Sendo a planta linear e o indice de desempenho quadratico, o problema de determi-
nar K para minimizar J é chamado de regulador linear quadratico (LQR). O objetivo
do controle é levar o estado z(t) a zero, com o menor gasto de energia possivel, justifi-

cando assim o termo “regulador”.

Para encontrar K 6timo supoe-se que existe uma matriz P constante tal que

%(f Pz) = —a"(Q + K"RK)x (4.15)

Substituindo em (4.14)

J = % /0 h %(xTPx)dt - %xT(O)Px(O) (4.16)

onde assume-se que o sistema de malha fechada é estavel sendo que z(t) tende a zero
quando o tempo ¢ tende a infinito. A Equagao (4.16) mostra que J é agora independente
de K. J é uma constante que depende somente da matriz auxiliar P e das condigoes
iniciais.

Agora, pode-se encontrar K tal que a suposigao (4.15) de fato se mantenha. Para

realizar isso, diferencia-se a Equacao (4.15) e substitui-se a partir da equagao do sistema

de malha fechada (4.12) para ver que (4.15) é equivalente a

iTPr+ 2T Pi+2"Qr 4+ 2T KTRKz =0
2T AT Pz + 2" PAx + 27 Qr + 2" KTRKz = 0
T (AP + PA. 4+ Q+ KTRK)z =0

Note agora que a ultima equagao foi mantida para cada z(¢). Entao, o termo entre
parénteses precisa ser identicamente nulo. Portanto, prosseguindo é possivel ver que
(A—BK)'TP+P(A—BK)+Q+ K'RK =0

ATP4+ PA+Q+ K'RK — K"B"™P - PBK =0

Isso é a equacao quadratica da matriz. Exatamente como para o caso escalar,



87

pode-se completar o quadrado. Porém esse procedimento é um pouco complicado para

matrizes, suponha que seja escolhido

K=R'B'P (4.17)

Entao isso resulta em

ATP+PA+Q+ (R'B"P)"R(R'B"P) — (R"'B"P)"B"P — PB(R™'B"P) =0
ATP+PA+Q - PBR'BTP =(0.18)

A Equagao (4.18) é conhecida como equacao algébrica de Riccati (LEWIS, 2008).
Essa é uma equacao quadratica de matriz que pode ser resolvida para a matriz auxiliar
P, dados (A,B,Q,R). Entao, o ganho K étimo é dado por (4.17). O valor minimo do
indice de desempenho é dado pela Equacao (4.16), que depende unicamente da condigao
inicial. Isso significa que a fungao custo usando a Equacao (4.17) pode ser computada

através das condigoes iniciais, antes que o controle seja aplicado ao sistema.

O procedimento de projeto para encontrar a realimentacao K do LQR é:

e Selecionar os parametros de design () e R
e Resolver a equacao algébrica de Riccati para P

e Encontrar o valor de K 6timo usando K = R~!BTP

Existem procedimentos numéricos eficientes para resolver a equagao algébrica de

Riccati. A rotina de MATLAB que executa essa tarefa é chamada lqr(A,B,Q,R).

O procedimento de projeto do LQR garante uma realimentacao que estabilize o

sistema caso algumas propriedades sejam mantidas:

Teorema 1 (LQR (LEWIS, 2008)) Seja o sistema (A,B) estabilizdvel*. Seja Q e R
matrizes positivas definidas. Entao, o sistema de malha fechada (A — BK) € assinto-

ticamente estavel.

Note que essa propriedade é indiferente a estabilidade do sistema em malha aberta.
Relembrando que essa propriedade pode ser verificada checando se a matriz de contro-

labilidade U = [ B AB A*B ... A" !B | tem posto completo.

1'Um sistema estabilizavel é aquele cujos polos instdveis sdo controldveis. Um sistema controldvel
é portanto estabilizavel.
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De fato a forma mais branda do teorema do LQR se sustenta. A raiz quadrada de
uma matriz positiva semi definida @) é definida por /@ tal que Q = /QT+/Q. Raizes

quadradas de uma matriz positiva semi definida sempre existem.

Teorema 2 (LQR (LEWIS, 2008)) Seja o sistema (A,B) estabilizdvel. Seja a ma-
triz R positiva definida, a matriz Q positiva semi definida e (A,\/Q) observdvel. Entdio,

o sistema de malha fechada (A — BK ) € assintoticamente estavel.

O teorema ¢é interessante, pois diz que o estado completo deve ser observavel através
do integrando do custo. Nota-se que o custo 6timo, se existir, ¢ minimo e, consequen-

temente, limitado. Portanto o integrando vai para zero com o tempo
r(t) T Qx(t) + u(t)" Ru(t) — 0

Contudo,

2()TQu () +u ()T Ru(t) <\/_ x(t ) (\/_ x(t ) (T Ru(t) = 2(0)72()+u(t)” Ru(t)

observa-se z(t) = /Qx como uma saida do sistema que é ponderada em fungao do
custo. Uma vez que R > 0 isso garante que ambos u(t) e z(t) = v/Qx tendem a zero.
Se (A,4/Q) sao observaveis, isso garante que o estado completo z(¢) tende a zero, ou

seja, o sistema de malha fechada é estavel.

4.3.1 PROJETO DO CONTROLADOR

O modelo do sistema que se deseja controlar é dado pela Equagao (2.31) que re-
presenta a equacao de movimento para o angulo ¢. O sistema em Laplace é dado

por

1/J,

s2

o(s) = To(5)

A entrada do sistema € o torque gerado pelos motores direito e esquerdo e a saida

do sistema é o angulo ¢ gerado por esse torque.

Reescrevendo esta equacao na forma de espaco de estados e substituindo o torque

do sistema pelo calculado na Secao 2.3, tem-se

en=[5]-[00]12) L

AS,

onde b, = 20k /J,.
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Sendo

A:
0 0

01]
e B =

0
ba

O controlador que se deseja projetar tera como funcao calcular a variacao de co-
mando PWM (entrada de controle u) necessaria para regular o angulo ¢ em um angulo

desejado.

Para projetar esse controlador utiliza-se um regulador linear quadratico (LQR),
onde o objetivo ¢ determinar a matriz K, tal que © = — Kz, para minimizar o indice
de desempenho J = § [¥27Qx + u” Rudt, garantindo que o estado x(t) va para o

equilibrio.

Para encontrar K deve-se selecionar a matriz ) e R positivas definidas. Uma das
maneiras de escolher essas matrizes é utilizando a regra de Bryson (ORAL; CETIN; UYAR,

2010) tal que

1
i = - € 1727' )
© (méaximo valor de x;)? ied n}

1
(méximo valor de u;)?

Rjj =

j € {j172a T 7771}

sendo @) e R diagonais.

As matrizes () e R para o sistema em questao sao escolhidas como

_1 0 1
_ | 1002 _
o= 0] e e[

10002

onde 7% = (50° — (—=50°)) = 100°, 27* = (500°/s — (—500°/s)) = 1000°/s e
umaT = 700

A matriz K encontrada utilizando o comando do Matlab Iqr(A,B,Q,R) foi

K:[m 4,3}

A entrada de controle u é entao dada por

u:—[7,o 43][2]

Observe que, para atingir o equilibrio do sistema em um estado diferente de zero,
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deve-se acrescentar ao estado do sistema o estado desejado da seguinte forma

T — l'(f
xr = .
O valor desejado para a posicao angular é ¢¢ e para a velocidade é zero, sendo

assim, a entrada de controle u torna-se

u:—[7,o 4,3] [¢;¢d] (4.19)

O diagrama de blocos da estrutura de controle projetada é mostrado na Figura 61.

v S

v

|

|

|

|

|

|

|

1 \T/Jl : | Ry

| |

| |

| e —_— = 1
|

|

|

|

|

|

|

=,
| —

Figura 61: Diagrama de Blocos do Controlador LQR

O projeto feito para o controle do angulo ¢ pode ser refeito para o controle do
angulo # mudando apenas a constante b, para b, = 2(k;/J, e alterando as respectivas

nomenclaturas.

4.4 CONTROLE POR BACKSTEPPING

Inicialmente, um caso mais simples de backstepping sera abordado, o caso do backs-

tepping de integrador. Considere o sistema

o= fn)+gm)é (4.20)
£ = u (4.21)
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onde [T, &]T € R™! sdo os estados do sistema, e u € R é a entrada de controle. As
funcoes f: D — R" e g : D — R" sdo suaves® no dominio D C R" que contém n = 0
e f(0) = 0. Deseja-se projetar uma lei de controle de realimentacao de estados para

estabilizar a origem (7 =0, £ = 0). Assume-se que f e g sdo conhecidas.

2w j !

A 4

Q)

ry

O,

Figura 62: Diagrama de Blocos do Sistema das Equagoes 4.20-4.21

Esse sistema pode ser entendido como uma conexao em cascata de dois componen-
tes, como mostrado na Figura 62; o primeiro componente é visto na Equacao (4.20),
com ¢ como entrada, e o segundo componente é o integrador da Equagao (4.21). Su-
ponha que o primeiro componente (Equagao (4.20)) possa ser estabilizado por uma

realimentagao de estados suave £ = ¢(n), com ¢(0) = 0, isto é, a origem de

n=f(n)+gnomn)

¢ assintoticamente estavel. Suponha também que se conhega uma fungao de Lyapunov

V(n) (suave e positiva definida) que satisfaca a inequacao

ov

IO+ 9] < W), ¥ne D (4.22)

onde W (n) é positiva definida. Adicionando e subtraindo g(n)¢(n) ao lado direito da

Equacao (4.20), obtém-se uma representacao equivalente

n = [f(n)+gmem)]+ gn)E — on)
£ = u

que é mostrada na figura 63.

2Uma funcédo é dita suave se possui todas as derivadas. Em casos particulares, é necessirio apenas
que a funcao possua um numero restrito de derivadas.
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¢N

—
=
v

g(m

3%* J

~4(n)

/() +g()e()

A

Figura 63: Sistema da Figura 62, com ¢(n) sendo introduzido

Uma mudanca de variaveis
z=E&—¢(n)

resulta no sistema
o= [fn)+gmeon)]+g(n)=
zZ = u-— d)

que é mostrado na Figura 64. Sair da Figura 63 para 64 pode ser visto como se —¢@(n)
desse um passo para tras do integrador (portanto, estaria “backstepping do integrador”).

Uma vez que f, g e ¢ sao conhecidas, a derivada pode ser computada usando-se a

expressao 5
6= S0 + )
lp I i?—» g() I 7 >
~¢(17)

A

FO+g0)0)

Figura 64: backstepping de —@(n) pelo integrador

Escolher v = u — ¢ reduz o sistema a conexao em cascata

o= [fm)+gmemn)]+g(n)z

z = w,

que é muito similar ao sistema anterior, exceto pelo fato da primeira componente do sis-
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tema ter a origem assintoticamente estavel quando a entrada é nula. Essa caracteristica

sera explorada no projeto de v, para se estabilizar o sistema todo. Usando

Vi) = V(i) + 3

como funcao de Lyapunov candidata, se obtém

. ov 1%
Vo = — bl
an [f(n) +g(m)o(n)] + o g(n)z + zv
< —Wi(n)+ aa—‘;g(n)z + 2v.
Escolhendo
Uz—g—‘; (n) —kz, k>0
leva a
V.= -W(n) — k2%
que mostra que a origem (n = 0, z = 0) é assintoticamente estdvel. Uma vez que ¢(0) =

0, conclui-se que a origem (n = 0, £ = 0) é assintoticamente estavel. Substituindo v, z

e ¢, se encontra o controlador por realimentacao de estados

- g—jf[f(n) T gl - Z—Z (1) — KlE — () (4.23)

u

Se todas as suposicoes feitas tém alcance global e V(n) é radialmente ilimitada,
pode-se concluir que a origem € globalmente assintoticamente estavel. O Lema a seguir

sintetiza todas estas conclusoes:

Teorema 1 (Backstepping (KHALIL, 2002)) Considere o sistema descrito pelas
equagoes 4.20-4.21. Seja ¢p(n) uma funcao de realimentacao de estados que estabilize
a Equagao (4.20), com ¢(0) =0, e seja V(n) uma fungdo de Lyapunov que satisfaca a
Equagdo (4.22), com alguma fun¢ao positiva definida W (n). Entdo, o controlador da
Equagao (4.23) estabiliza a origem do sistema de equacgoes 4.20-4.21, com V(n) + [ —
#(n))?/2 como sua funcao de Lyapunov. Além disso, se todas as suposicoes tiverem
alcance global no sistema, entdo V(n) € radialmente ilimitada, e por isso a origem serd

globalmente assintoticamente estavel.

4.4.1 PROJETO DO CONTROLADOR

O modelo nao linear do sistema que se deseja controlar é dado pela Equacao (2.21).

Assumindo que os angulos ¢ e 6 sao pequenos e substituindo a entrada do sistema para
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comando PWM ao invés de torque, como realizado para os controladores anteriores, o

modelo nao linear escrito na forma de espaco de estados torna-se

(4] o 1 o o o o J[e] [o00o00o0o0][] o]
g o P .

& 0 0 0 %) oo 5% ¢ 0 b, 00 0 0 A,
0 o 0 0 1 0 0 0 00000 0 0
= . o |+

i 0 L5k 0 0 0 L5kd 0 00 0b, 00 AG,
W o 0 0 0 0 1 b 0000 0 0 0
i Je—Jy Jo—Jy i

J ] Lo B oo Ehd 0 0 || d] [0 00 0 0 b || Ad |

O controlador que se deseja projetar terda como funcao calcular a variagao de co-
mando PWM (entrada de controle u) necesséria para regular os angulos ¢ e 6 em

angulos desejados.

Para projetar esse controlador utiliza-se a técnica conhecida como Backstepping.

Para o primeiro passo, considerando apenas o angulo ¢, o erro do sistema é dado por

21:1‘%—1'1

Usando o teorema de Lyapunov, a funcao de Lyapunov escolhida deve ser positiva

definida e sua derivada no tempo negativa definida, sendo esté fungao dada por

1
V(z) = 533

Logo
V(z) = 2 (28 — ) (4.24)

A estabilidade de z; é obtida através da introducao de uma entrada de controle
virtual z5 sendo

Ty = ZL‘% + o121 (041 > O)

A Equacao (4.24) se torna

: 2
V(z1) = —an 2
Aplicando uma mudanca de variavel, tem-se

Z9 = T2 —jf(li—OéllL'l
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Para o segundo passo, considere a funcao de Lyapunov dada por

1
V(z1,22) = 5(33 + 23)

Logo

. J, — J, .
V(21,29) = 29 ( Y ¥ TaTe + bmu1> — (3% — oy (2 + a121)) — 2129 — a1 22 (4.25)

T

A entrada de controle u, é calculada considerando :'é‘f,m = 0 e satisfazendo V (z1,25) <

0. Entao

Uy = . <Z1 - yJ T476 — a1 (22 + anz1) — 05222) (4.26)

A Equagao (4.25) torna-se

V(z1,2) = —n2? — ap22

O termo a2y com ap > 0 é adicionado para estabilizar zs.

Substituindo z; e z; na Equagao (4.26) tem-se

Jy —J.
Iz

1
U = — ((1 + o) (2 — 21) — Ta6 — (o1 + 042>x2)

bs

O diagrama de blocos da estrutura de controle projetada é mostrado na Figura 65.

| |
| |
|
[ » S, —J, :
| O I
: Ur —| J, I
S
| ! | Modelo :
. |
i . A5, § | ¢
—»@—:—>1+aa I BN 1 —;—HI & = 1L >
-/ il IANCP A s s [l
|
| |

Figura 65: Diagrama de Blocos do Controlador Backstepping

Os mesmos passos podem ser realizados para encontrar uy e ug.
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1 J, — Jp
Ug = — | 23 — ———Towg — az(24 + a323) — g2y
by Jy
1 Jp — J,
Uz = — | g — ————X2Ty4 — O!5<26 + CV5Z5) — OlgR6
b. J.
onde
zZ3 = C(Zg—l’g
_ -d
Z4 = T4 — Ty — Q323
5 = l’g—.’ﬂg)
_ -d
26 = Tg — Iy — Q525

Os ganhos do controlador sao calculados utilizando um bloco de otimizagao de

parametros do Simulink e serao mostrados no Capitulo 5.

4.5 CONTROLE DE VELOCIDADE (EIXO YAW)

Os angulos ¢ e 6 sao os grandes responsaveis pela estabilidade da aeronave. O
angulo ¢ implica apenas na direcao da mesma. Porém, para realizar o controle de
estabilidade do quadricoptero é relevante realizar também o controle do eixo yaw, sendo
que sem controle é possivel que a aeronave gire descompensadamente. Para tal, o
controle do angulo ¥ nao ¢é interessante e sim o controle de velocidade, uma vez que
com o controle de angulo, quando se desejar mudar a direcao do quadricoptero alterando
a posicao do stick e depois retornando o stick para a posicao zero, o veiculo também
retornaria para a posi¢ao inicial. Com o controle de velocidade, a direcao da aeronave
se altera com o movimento do stick e quando o stick retorna para zero, o controle atua

tornando a velocidade zero e a aeronave para na atual posicao.

O modelo do sistema que se deseja controlar é dado pela Equagao (2.33) que repre-
senta a equacao de movimento para o angulo 1. A Equacao (4.27) representa o modelo

do sistema em Laplace.
1/J,

S

r(s) = Ty($) (4.27)

A entrada do sistema é o torque gerado pelos motores direito e esquerdo e a saida

do sistema ¢ a velocidade <b gerada por esse torque. Substituindo a entrada do sistema
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para comando PWM ao invés de torque tem-se

rls) = 22 A3(5)

onde b, = 4ky/J.,.

Deseja-se projetar um controlador proporcional que tera como funcao calcular a
variacao de comando PWM necessaria para regular a velocidade v em uma velocidade

desejada. A equacao de controle é dada por
u=kp(! =)

A fungao de transferéncia do sistema em malha fechada é dada por

(4.28)

Y
v

F

Controlador
Proporcional

Modelo

Figura 66: Diagrama de Blocos do Controle de Velocidade

Para selecionar k,, a equacao caracteristica do sistema de malha fechada ¢ escrita
na forma de Evan como
b
1+k,—=0 (4.29)
S
Utilizando o método de lugar das raizes é possivel encontrar um valor para k, de
forma que o sistema seja estavel. A Figura 67 mostra o lugar das raizes da Equagao

(4.29) e o valor do ganho selecionado. O valor escolhido é k, = 4.
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5 RESULTADOS

Neste capitulo, os controladores projetados sao analisados e validados através dos
resultados simulados utilizando o programa Simulink e dos resultados reais obtidos

durante voo do quadricoptero.

Para obter resultados reais, o controlador foi implementado e alguns voos foram
realizados em ambiente aberto com o quadricéptero controlado remotamente. O ambi-
ente escolhido foi o estacionamento da Faculdade de Engenharia que apresentava no dia
disturbios externos como vento e chuva. A Figura 68 mostra o quadricéptero durante

VOO no estacionamento.

Figura 68: Quadricéptero durante voo no estacionamento da Faculdade de Engenharia
da UFJF

Os resultados simulados sao apresentados na Secao 5.1 e os resultados reais sao
apresentados na Secao 5.2. Na Secgao 5.3 uma comparacao entre as técnicas de controle

utilizadas é apresentada.
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5.1 SIMULACAO

Os controladores projetados sao simulados utilizando o programa Simulink. Uma
mesma entrada é aplicada em cada controlador para que se possa comparar o compor-

tamento de cada um.

A entrada do sistema simulado, que corresponde ao valor de referéncia do angulo
¢, ¢ dada por um degrau de amplitude 10° durante 7 s que se inicia no instante t = 1 s.
O tempo total de simulacao é de t = 15 s e a resposta do sistema é o angulo medido

na saida.

Os resultados das simulagoes para cada controlador sao apresentados a seguir.

5.1.1 CONTROLADOR PID

O controlador PID projetado na Subsecao 4.1.2 apresenta como lei de controle a

Equagao (5.1). Os ganhos obtidos para o controlador sdo mostrados na Tabela 9.

w= k(9" = 6) + (6"~ 6)  hup 5.)

Ganhos
k, | 7

ki | 05
kg | 4,8

Tabela 9: Ganhos do Controlador PID

O diagrama de blocos que representa o sistema simulado ¢é apresentado na Figura

1
Ll b
Integrador Ki
b
J - =b—> = > L |-
5
Referéncia Kp Modelo Integrador Saida

Kd

Figura 69: Controlador PID simulado no Simulink



101

A Figura 70 apresenta a entrada do sistema simulado (em azul) e a resposta do

sistema (em vermelho).

PID
12 Angulo de referéncia |
Angulo simulado
10+ 4
8 4
w
@ 6r 4
B
=
= 4t 4
2r 4
n—
-2 I 1
0 5 10 15
tempo (5)

Figura 70: Sinal de referéncia e sinal de saida do sistema simulado (PID)

A Figura 71 mostra a resposta do sistema para o angulo ¢ com um ruido de medicao,

caracterizado por um ruido branco de média zero, aplicado ao sistema.

PID

12 Angulo de referéncia H
Angulo simulado com ruido

phi (graus)

tempo (s)

Figura 71: Sinal de referéncia e sinal de saida do sistema simulado com ruido (PID)
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5.1.2 CONTROLADOR LYAPUNOV

O controlador Lyapunov projetado na Subsecao 4.2.4 apresenta como lei de controle

a Equacao (5.2). Os ganhos obtidos para o controlador sao mostrados na Tabela 10.

u = ki (¢ — p) — ko) (5.2)

Ganhos
k1101
ko | 5,3

Tabela 10: Ganhos do Controlador Lyapunov

O diagrama de blocos que representa o sistema simulado é apresentado na Figura

72.

= e 1 ]
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5

Modelo Integrador Saids

¥
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Referéncia K1

K2

Figura 72: Controlador Lyapunov simulado no Simulink
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Figura 73: Sinal de referéncia e sinal de saida do sistema simulado (Lyapunov)
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A Figura 73 apresenta a entrada de controle do sistema simulado (em azul) e a

resposta do sistema (em vermelho).

Lyapunov

T T
Angulo de referéncia a
Angulo simulado com ruido

12

phi (graus)

tempo (s)

Figura 74: Sinal de referéncia e sinal de saida do sistema simulado com ruido (Lyapu-

1nov)

A Figura 74 mostra a saida do sistema para o angulo ¢ com um ruido de medigao,

caracterizado por um ruido branco de média zero, aplicado ao sistema.

5.1.3 CONTROLADOR LQR

O controlador LQR projetado na Subsecao 4.3.1 apresenta como lei de controle a

Equacao (5.3). Os ganhos obtidos para o controlador sao mostrados na Tabela 11.

u = ki (¢ — §) — ko) (5.3)

Ganhos
ki | 7
%y | 43

Tabela 11: Ganhos do Controlador LQR
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O diagrama de blocos que representa o sistema simulado é apresentado na Figura

75.

b
J r@ >{? . - w1 ]
5

Referéncis K1 Meodelo Integrador Saids

K2

4_3~.

Figura 75: Controlador LQR simulado no Simulink

A Figura 76 apresenta a entrada de controle do sistema simulado (em azul) e a

resposta do sistema (em vermelho).

14 T T
Angulo de referéncia
121 Angulo simulado L
10 -
8 - -

phi (graus)
(=3 )
1

tempo (s)

Figura 76: Entrada do sistema simulado(LQR)

A Figura 77 mostra a saida do sistema para o angulo ¢ com um ruido de medigao,

caracterizado por um ruido branco de média zero, aplicado ao sistema.
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14

T
Angulo de referéncia
Angulo simulado com ruido

121

phi (graus)

tempo ()

Figura 77: Saida do sistema simulado (LQR)

5.1.4 CONTROLADOR BACKSTEPPING

Como visto na Subsecao 4.4.1, o sinal de controle calculado utilizando o controlador

Backstepping é dado por

J,—J, - .
U = 51(¢d—¢>_ ?i]b 9¢—52¢
J, —J, .
= P00 = 0) = o — Bl
yYy
onde
1+ o
o= —
o1+ «
ﬁ2 _ 1bx 2
B 1+()530é4
ho= —
. a3 + 0y
By = b,

Como os momentos de inércia J, e J, sao iguais, a parcela nao linear do sinal de

controle uz se torna zero. Ja que deseja-se apenas um controle de velocidade para o
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eixo yaw, entao ug se resume a
I
uz = kp(¢* — )

O diagrama de blocos que representa o sistema simulado ¢é apresentado na Figura

78.
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Figura 78: Controlador Backstepping simulado no Simulink

Para ajustar os ganhos do controlador utiliza-se o bloco de otimizagao de para-
metros do Simulink (Signal Constraint), ligado na saida do sistema. Deve-se escolher
os parametros a serem otimizados e a curva de saida desejada, para uma entrada ao

degrau.

Os ganhos encontrados sao mostrados na Tabela 12.

Ganhos
pr=pPs| 13,5
62 = 54 777

Tabela 12: Ganhos do Controlador Backstepping
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As Figuras 79 e 80 apresentam as entradas dos sistemas simulados (em azul) e as
respostas dos sistemas (em vermelho).

Backstepping

Angulo de referéncia [
— Angulo simulada

12

phi (graus)

tempo (s)

Figura 79: Sinal de referéncia e sinal de saida do sistema simulado para o angulo ¢

(Backstepping)

Backstepping

12+ Angulo de referéncia U
Angulo simulado

theta (graus)

-2 1 1

tempo (s)

Figura 80: Sinal de referéncia e sinal de saida do sistema simulado para o angulo 6

(Backstepping)
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A Figura 81 mostra a velocidade de referéncia (em azul) e o saida simulada (em

vermelho) para o controle de velocidade de yaw.

Backstepping
2.5 T T

Velocidade de referéncia
— Velocidade simulada

psi (graus)
1

tempo (s)

Figura 81: Sinal de referéncia e sinal de saida do sistema simulado para o eixo yaw

(Backstepping)

Backstepping

12+ Angulo de referéncia U
Angulo simulado com ruido

phi (graus)

tempo (s)

Figura 82: Sinal de referéncia e sinal de saida do sistema simulado para o angulo ¢

com ruido de medigao (Backstepping)
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As Figuras 82, 83 e 84 mostram os resultados da simulagao quando um ruido branco

de média zero é acrescentado na saida do sistema.

Backstepping
—— Angulo de referéncia H
Angulo simulado com ruido

12

theta (graus)

tempo (s)

Figura 83: Sinal de referéncia e sinal de saida do sistema simulado para o angulo # com

ruido de medigao (Backstepping)

Backstepping

25F Velocidade de referéncia L
Velocidade simulada com ruido

psi (graus)

tempo (s)

Figura 84: Sinal de referéncia e sinal de saida do sistema simulado para o eixo yaw

com ruido de medigao (Backstepping)



110

Os resultados simulados mostram que os controladores projetados cumpriram com
o objetivo de calcular a entrada do sistema wu necessaria para regular o angulo ¢ em

um angulo desejado.

5.2 RESULTADOS REAIS

Os controladores projetados sao implementados em software e testados em voo
real. Uma mesma entrada é aplicada em cada controlador para que se possa comparar

o desempenho de cada um.

A entrada do sistema, que corresponde ao valor de referéncia do angulo ¢, é dada
por um degrau de amplitude 10° durante 14 s que se inicia no instante t = 1 5. O
tempo total de simulagao é de t = 15 s e a resposta do sistema é o angulo medido na

saida.

Para comparar os resultados obtidos, o erro entre o valor de referéncia e o valor
medido do angulo é plotado em um gréafico e o erro médio quadratico (EMQ) é calculado

para cada controlador.

A equacao do erro médio quadratico é dada por

onde N é o nimero de medigoes.

Os resultados de voo para cada controlador sao apresentados a seguir.

5.2.1 CONTROLADOR PID

A Figura 85 apresenta a entrada do sistema real (em azul) e a resposta do sistema

(em vermelho).
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Angulo medido
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Figura 85: Sinal de referéncia e sinal de saida do sistema real (PID)

A Figura 86 apresenta o erro do sistema.

FID
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Figura 86: Erro entre o valor de referéncia e o valor medido do angulo (PID)

O EMQ calculado para o controlador PID é 0,9680.
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A Figura 87 apresenta a entrada do sistema real (em azul) e a resposta do sistema

(em vermelho).

15

Lyapunov
14 -
Angulo de referéncia
19l Angulo medido
? LY T :
— 8 i
w
=
=
2 6t
=
j=
4 L
2 L
U —
1 1 ]
0 5 10
tempo (s)

Figura 87: Sinal de referéncia e sinal de saida do sistema real (Lyapunov)

A Figura 88 apresenta o erro do sistema.

Lyapunov
10 .
8 L |
5 L -
=
w
41 4
2 L |
: . I
1 1
0 5 10
tempo (s)

15

Figura 88: Erro entre o valor de referéncia e o valor medido do angulo (Lyapunov)

O EMQ calculado para o controlador Lyapunov é 1,0439.
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5.2.3 CONTROLADOR LQR

A Figura 89 apresenta a entrada do sistema real (em azul) e a resposta do sistema

(em vermelho).

LQR

Angulo de referéncia
Angulo medido

VUU L l( I

phi (graus)
o
T

tempo (s)

Figura 89: Sinal de referéncia e sinal de saida do sistema real (LQR)

A Figura 90 apresenta o erro do sistema.
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Figura 90: Erro entre o valor de referéncia e o valor medido do angulo (LQR)

O EMQ calculado para o controlador LQR ¢ 0,7310.
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5.2.4 CONTROLADOR BACKSTEPPING

A Figura 91 apresenta a entrada do sistema real (em azul) e a resposta do sistema

(em vermelho).

Backstepping

12| Angulo de referéncia

10 LI M Angulo medido

phi (graus)
o
T

tempo (s)

Figura 91: Sinal de referéncia e sinal de saida do sistema real (Backstepping)

A Figura 92 apresenta o erro do sistema.

Backstepping
10 .
8 L |
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=
w
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Figura 92: Erro entre o valor de referéncia e o valor medido do angulo (Backstepping)

O EMQ calculado para o controlador Backstepping ¢ 0,5431.
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5.3 COMPARACAO ENTRE AS TECNICAS DE CONTROLE APLI-
CADAS

As leis de controle encontradas utilizando as técnicas aplicadas neste trabalho sao
mostradas na Tabela 13 e o erro médio quadratico calculado para cada controlador

projetado é mostrado na Tabela 14.

Técnicas de Controle Leis de Controle
PID u= k(0" — ) + E(¢" — ¢) — kao
Lyapunov u = ki(¢? — §) — ko)
LQR u= k(¢ — ¢) — katp
Backstepping u=Pi(¢? — ¢) — L0 — Bogd

Tabela 13: Leis de controle

Técnicas de Controle | EMQ
PID 0,9680
Lyapunov 1,0439

LQR 0,7310
Backstepping 0,5431

Tabela 14: Erro Médio Quadratico

Nota-se que as trés primeiras técnicas de controle, PID, Lyapunov e LQR apre-
sentaram leis de controle parecidas, diferenciando apenas no integrador acrescentado
na técnica PID. A técnica Backstepping distingue-se das demais técnicas na parcela
nao linear acrescentada na lei de controle. Todas as técnicas utilizadas chegaram com-
provadamente na estabilidade do sistema e os resultados mostram que essas leis foram

adequadamente escolhidas.

Analisando a Tabela 14, o melhor resultado ocorre para o controlador Backstepping.
Pode-se atribuir o bom desempenho desta técnica por se tratar de uma técnica nao
linear em que nao foi preciso simplificar o modelo do sistema para aplica-la. Além
disso, a lei de controle projetada leva em consideracao, nao sé o angulo de interesse,

mas também os outros angulos que influenciam na estabilidade da aeronave.

Contudo, as técnicas lineares também apresentam bons resultados, e o que diferen-

cia essas técnica de controle linear é o método de ajuste dos ganhos.

Uma das maneiras de se ajustar os ganhos de um sistema de segunda ordem é
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comparar este sistema com a forma canodnica, como realizado no projeto do controlador
Lyapunov. O problema deste método é que para obter bons resultados deve-se conhecer
as limitagoes fisicas do sistema. Por exemplo, a escolha dos parametros w,, e ( pode ser
adequada na simulagao, porém o sistema real pode nao ser capaz de realizar o comando

de controle fisicamente.

Os melhores resultados para os controladores lineares podem ser vistos para o con-
trolador PID, utilizando o método de ajuste Sucessive Loop Closure e para o controlador
LQR, utilizando a regra de Bryson para ajustar os ganhos. Todos os dois métodos de
ajuste levam em conta as caracteristicas do sistema, evitando que o sinal de controle
sature. Todavia, além de levar em conta as caracteristicas do sistema, o controlador

LQR otimiza os ganhos do controlador.
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6 CONCLUSAO

Este trabalho foi dividido em trés etapas: modelagem do sistema, projeto e cons-
trucao da aeronave e controle de estabilidade. E importante observar que uma destas
etapas nao sendo bem sucedida prejudicaria as outras etapas. Por exemplo, sem um
modelo do sistema ou sem o funcionamento harmonico de hardware e software nao
haveria controle. Contudo, as trés etapas se mostraram bem sucedidas e algumas con-

clusoes sao feitas a respeito de cada etapa.

Pode-se dizer que as equagoes de movimento angular do quadricoptero foram sufici-
entemente apropriadas, mesmo quando simplificadas, uma vez que utilizando o modelo
caixa branca encontrado foi possivel projetar um controle para tal e os resultados mos-

tram que ambos cumpriram sua funcao, sendo possivel assim validar o modelo.

Cada parte estrutural que compoe a aeronave foi devidamente projetada, contri-
buindo para o bom funcionamento do conjunto. Além disso, o software desenvolvido

foi capaz de integrar sensores, atuadores, controle e comunicagao.

Quatro técnicas de controle foram aplicadas para projetar controladores que fossem
capazes de manter o quadricéptero estavel durante voo, tendo que, para isso controlar
os angulos ¢ e 6. As técnicas empregadas foram: PID, Lyapunov, LQR e Backstep-
ping. As leis de controle obtidas por cada técnica empregada garantiram a estabilidade
do sistema, ou seja, os controladores projetados asseguraram que a saida do sistema

convergiria para um ponto de equilibrio.

Como resultado da comparacao entre as técnicas aplicadas, a técnica de controle
nao linear apresentou melhor desempenho em relacao as técnicas lineares. Apesar de
um desempenho pior, as técnicas de controle linear sao muito utilizadas no controle
de estabilidade de quadricépteros por sua simplicidade de implementacao em software.
Contudo, a técnica de controle nao linear mostra-se mais robusta, por levar em con-
sideracao, além do angulo de interesse, os outros angulos referentes a estabilidade da

aeronave.
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Em relacao aos controladores lineares, o ponto critico do projeto foi ajustar os
ganhos dos controladores, ja que garantir a estabilidade nao garantia desempenho. Os
melhores resultados foram para os métodos de ajuste de ganhos que levaram em conta

as limitagoes fisicas do sistema.
Trabalhos Futuros

Este trabalho abre um grande ntimero de possibilidades para o desenvolvimento de
projetos futuros. De imediato, o proximo passo é tornar o quadricéptero autonomo.
Para realizar esta tarefa é preciso projetar os controladores de posicao e altura. A
modelagem do sistema feita neste trabalho apresenta um modelo completo do quadri-
céptero, o que podera ser utilizado para o projeto do controlador. Sendo assim, para
o controle de altura é necessario apenas um barometro, o que ja estd incluido na pla-
taforma utilizada. Ja para o controle de posicao, serd necessario integrar um GPS ao

software para realizar a localizacao da aeronave.

Com os controladores devidamente projetados, o quadricéptero pode ser utilizado
para qualquer aplicacao, sendo fundamental acrescentar ao veiculo a estrutura e pro-

gramagao necessarias a aplicagao de interesse.
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