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RESUMO

Os quadricopteros sao equipamentos multirotores que utilizam 4 conjuntos propulsores,
motores mais hélices, para voar. O interesse em quadricopteros, em geral os VANTSs -
Veiculos Aéreos Nao Tripulados - tem crescido nos ultimos anos com os avancgos das
tecnologias de motores mais eficientes, sistemas de controle de voos e plataformas de
transmissao de dados mais réapidas e seguras. Esses veiculos foram amplamente adotados
como objeto de estudo nas areas de dindmica e controle. Assim, o objetivo deste trabalho
¢é fazer a modelagem matematica, cinética e dindmica, de um quadricoptero através
do Formalismo Euler-Newton, e aplicar técnicas de controle PID para estabilizar o
quadricéptero em modo de voo estacionario. A validagao de modelo é implementada

através do uso de MatLab.

Palavras-chave: quadricoptero, vant, modelagem, Euler-Newton, PID.



ABSTRACT

Quadcopters are multipurpose equipment that uses 4 sets of propellers, motors more
propellers, to fly. Interest in quadcopters, in general UAVs - Unmanned Aerial Vehicles -
has grown in recent years with advances in more efficient engine technologies, flight control
systems and faster and safer data transmission platforms. These vehicles were widely
adopted as object of study in the areas of dynamics and control. Thus, the objective of
this work is to make the mathematical, kinetic and dynamic, modeling of a quadcopter
through the Euler-Newton Formalism, and to apply PID control techniques to stabilize the
quadcopter in hover mode. Model validation is implemented through the use of MatLab.

Keywords: quadcopter, vant, modelling, Euler-Newton, PID.
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1 INTRODUCAO

1.1 BREVE HISTORIA DOS VANTS

A palavra VANT significa Veiculos Aéreos Nao Tripulados. Historicamente, os
primeiros registros de veiculos aéreos nao tripulados datam de 1849 quando soldados
austriacos atacaram Veneza usando baldoes com explosivos. Esses baloes eram liberados de
um navio ancorado perto de Veneza. O vento deveria carregar os baldoes e um mecanismo
eletromagnético seria ativado liberando as bombas. A Figura 1.1 apresenta esse projeto.
Devido as condig¢oes ambientais nao previstas, alguns desses baldes austriacos foram bem
sucedidos, mas muitos deles explodiram sem atingir o alvo esperado, o que fez com que a

prética nao tivesse continuidade em seu desenvolvimento [2].

Boagywuse TopRess.

Bautiapaupnena ¢ aspocman. " Bosaygumoe mopuego”™ O, C. Kocrmosea,

Figura 1.1 — Projeto da Bomba balao usada na guerra de Viena. Fonte: http://www.ctie.
monash.edu.au/hargrave/rpav_home.html

Com a invencao das aeronaves de asas fixas tudo mudou para os veiculos pilotados e
nao pilotados. Em 1916, em meio a Primeira Guerra Mundial, a Gra-Bretanha desenvolveu
a primeira aeronave nao pilotada de asas fixas, o Aerial Target, ver Figura 1.2, baseado
em designs do engenheiro Nikola Tesla, e era controlada a distancia por radio, onde seu

principal objetivo era destruir os Zeppelins alemaes [3].


http://www.ctie.monash.edu.au/hargrave/rpav_home.html
http://www.ctie.monash.edu.au/hargrave/rpav_home.html
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Figura 1.2 — Vant Aerial Target. Fonte: http://warnepieces.blogspot.com/2012/07/
the-predators-ancestors-uavs—-in-great.html

Na Segunda Guerra Mundial foi desenvolvido na Alemanha um VANT utilizado
também em bombardeios. O mais conhecido deles é o V-1, Doodle Bug ou Buzz Bomb, ver
Figura 1.3 — devido ao zumbido produzido pelo voo — foi o primeiro missil guiado utilizado
nos extensos bombardeios a Londres entre 1944 e 1945. O V-1 nao foi bem sucedido porque
voava em linha reta e com velocidade constante, o que tornava-o um alvo facil para ser

abatido. Com isso, os alemaes desenvolveram o V-2 [4].

..........
DSt aitd

ldealized drawing of German rocket bomb propelled by a simple explosion
Jjet-propulsion engine.

Figura 1.3 - Buzz Bomb V1. Fonte: http://heroicrelics.org/info/v-1/
v-1l-cut-away.html

Na década de 70, o engenheiro aeronautico iraquiano Abraham Karem imigrou

para os Estados Unidos onde desenvolveu o drone Albatross. O Albatross chegou a ficar 56


http://warnepieces.blogspot.com/2012/07/the-predators-ancestors-uavs-in-great.html
http://warnepieces.blogspot.com/2012/07/the-predators-ancestors-uavs-in-great.html
http://heroicrelics.org/info/v-1/v-1-cut-away.html
http://heroicrelics.org/info/v-1/v-1-cut-away.html
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horas no ar, sem ser necessaria nenhuma recarga de bateria, e sendo operado a distancia
por apenas por 3 pessoas. Arevista The Economist descreveu Karem como o homem que
mudou o rumo tatico das guerras modernas travadas pelos Estados Unidos. Karem esteve
a frente dos projetos Amber, Figura 1.4, financiado pela DARPA em 1984, e Predator,
Figura 1.5, de 1995, o qual lhe rendeu o titulo de pai do drone [5].

Figura 1.4 — Karem e o Drone Amber. Fonte: https://wyethdronetechnology.weebly.
com/the-history-of-drone-technology.html

Figura 1.5 — Drone Predator. Fonte: https://wyethdronetechnology.weebly.com/
the-history-of-drone-technology.html

E notério, portanto, que o desenvolvimento de VANTs é produto da industria
militar, mas atualmente nao tem se restringido apenas a este segmento. Com os avancos
nas tecnologias de motores, sistemas de controle de voos e plataformas de transmissao de

dados, estes veiculos foram aperfeicoados e sistemas de voo auténomo foram desenvolvidos.


https://wyethdronetechnology.weebly.com/the-history-of-drone-technology.html
https://wyethdronetechnology.weebly.com/the-history-of-drone-technology.html
https://wyethdronetechnology.weebly.com/the-history-of-drone-technology.html
https://wyethdronetechnology.weebly.com/the-history-of-drone-technology.html
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1.2 BREVE HISTORIA DAS AERONAVES MULTIRROTORES

Os multirrotores fazem parte de uma categoria de aeronaves similares ao tradicional
helicéptero, porém com mais de dois rotores. O primeiro registro de uma aeronave
multorrotor é de 1907, quando os irmaos franceses Louis e Jacques Breguet, em parceria com
Prof. Charles Richet, construiram uma estrutura simples com um total de quatro rotores,
sendo um rotor em cada extremidade. Este quadrirrotor, denominado Breguet-Richet
Gyroplane, ver Figura 1.6. No entanto o veiculo ndo conseguiu pairar a mais de um metro

acima do solo. Foi considerado o primeiro quadrirrotor bem sucedido [6].

Figura 1.6 — Louis e Jacques Breguet. Fonte: http://www.aviastar.org/helicopters_
eng/breguet_gyro.php

Na década de 20, ha registros de aeronaves multirrotores sendo desenvolvidas nos
Estados Unidos e na Franga. Em 1922, o exército americano desenvolve sob o comando
de Georges de Bothezat o quadrirrotor com estrutura em forma de cruz, com um rotor
fixado em cada extremidade e com mais quatro rotores menores para auxiliar o controle
da maquina. Essa aeronave recebeu o nome de Flying Octopus, ver Figura 1.7. No mesmo
ano era desenvolvido na Franca o Oemichen, ver Figura 1.8, pelo engenheiro francés da
Peugeuot, Etienne Oehmichen, que no ano de 1924 conseguiu o recorde de 360 metros
voados com a aeronave desenvolvida, e bateu o proprio recorde com a mesma aeronave
voando 1000 metros [7].


http://www.aviastar.org/helicopters_eng/breguet_gyro.php
http://www.aviastar.org/helicopters_eng/breguet_gyro.php
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Figura 1.7 — Flying Octopus de Jerome de Bothezat. Fonte: https://en.wikipedia.org/
wiki/De Bothezat _helicopter

Figura 1.8 — Oemichen versao 2. Fonte: http://www.aviastar.org/helicopters_eng/
oemichen.php

Embora tenha sido atingido alguns objetivos no desenvolvimento de quadrirrotores,
devido a dificuldades de controle e estabilidade, bem como enormes estruturas e por
consequéncia gastos elevados, os projetos de aeronaves multirrotores nao tiveram muito
incentivo. Atualmente, com o avanco da tecnologia, sobretudo na reducao de dispositivos,
estruturas mais robustas e mais baratas, motores menores e mais eficientes, transmissao de
dados mais confiaveis, conseguiu-se desenvolver aeronaves multirrotorres, como os modelos
de drones atuais, ver Figura 1.9, sendo mais comum os projetos com trés, quatro, seis ou
oito rotores, ver Figura 1.10. Estes drones sao veiculos aéreos de menor tamanho, mais

baratos e mais simples de construir que um aviao [8].


https://en.wikipedia.org/wiki/De_Bothezat_helicopter
https://en.wikipedia.org/wiki/De_Bothezat_helicopter
http://www.aviastar.org/helicopters_eng/oemichen.php
http://www.aviastar.org/helicopters_eng/oemichen.php
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Figura 1.9 — Drone entregando material hospitalar. Fonte: https://www.dronebelow.
com/2018/10/08/using-drones/

Tricopter Quad+4 Copler QuadX4Copter

Figura 1.10 — Configuracoes atuais de aeronaves multirrotores. Fonte: http://www.
quadcopter.8u.cz/stavba-quadrokoptery/rozlozeni-vrtuli/

A principal influéncia do niimero de rotores é a forca de propulsao e, consequen-
temente, a forca total de sustentagdo do drone. Considerando motores da mesma categoria,
drones com 3 ou 4 motores tém forcas de sustentacao menores que os com 6 ou 8 motores,
neste sentido, um hexacoptero consegue sustentar cargas maiores que de um quadcoptero,
por exemplo. Talvez, o maior atrativo destas aeronaves seja a simplicidade de controle, que

consiste apenas em ajustar a velocidade de rotacao de cada motor de forma independente,


https://www.dronebelow.com/2018/10/08/using-drones/
https://www.dronebelow.com/2018/10/08/using-drones/
http://www.quadcopter.8u.cz/stavba-quadrokoptery/rozlozeni-vrtuli/
http://www.quadcopter.8u.cz/stavba-quadrokoptery/rozlozeni-vrtuli/
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permitindo o controle de suas condic¢oes de operacao. Com isso, a caracterizacao dinamica se
torna mais simples, o que facilita a implementacao de voos autonomos e radio controlados,

colocando os multirrotores na categoria dos VANTs.

1.3 APLICACOES

A grande vantagem no uso de drones ¢ a possibilidade de efetuar agoes, que muitas
vezes sao perigosas, sem colocar vidas em riscos e também acoes dificeis de serem feitas
pelo ser humano. Isso trouxe muitos beneficios tanto para o mercado de drones quanto
para seus consumidores. Hoje em dia, os drones possuem uma versatilidade enorme quando
se trata do seu uso. Com o desenvolvimento da microeletronica, uma rapida miniaturizacao
de dispositivos e sensores, assim como reducao dos seus custos, encontramos o uso de

drones em diversas aplicagoes [9, 10]:

e Imagens: A realizagdo de filmagens aéreas é uma das utilidades mais populares
de drones, podendo variar do simples lazer, até o uso comercial por agéncias de

publicidade, fotografos e afins.

e Geoprocessamento: Dentre as vantagens oferecidas por estes sistemas, quando
comparados aos mais convencionais — como a aerofotogrametria realizada por
aeronaves tripuladas — podem ser destacados a melhor resolucao espacial das imagens

e maior flexibilidade para a aquisicdo dos dados.

e Monitoramento e vigilancia: Equipados com cameras de alta qualidade, que
permitem monitorar e capturar imagens de vastas areas, a sua aplicagdo para garantir
a seguranca e protecao de vidas comecou a ganhar maior aderéncia comercial pela

acessibilidade e assertividade na hora de identificar problemas e conter danos.

e Entregas de encomendas/mercadorias: O uso de drones estd sendo considerado
para entrega de mercadorias por conta da possibilidade de realizar entregas em
tempo recorde. Por conta de sua capacidade de voo, o equipamento nao necessitaria
enfrentar o transito das grandes cidades, como o que acontece com motoboys, e o
processo de entrega seria agilizado. Nesses casos, cAmeras seriam necessarias para
fazer o monitoramento do RPAS, divulgando imagens do trajeto e garantindo a

seguranca do drone e do material de entrega.

e Uso militar: O seu primeiro uso continua até hoje. Nao é incomum noticias, ou a
presenca de drones em filmes, mostrando a acao deles. Fazendo imagens do campo
de batalha, vendo a movimentacdo dos inimigos, ou até mesmo participando de

bombardeios.
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e Ajuda e Resgate: Devido ao seu pequeno tamanho, leveza e agilidade, o uso de
drones em resgate de pessoas pode ser uma alternativa viavel. Por meio de um
sobrevoo na area de risco, a equipe de resgate consegue obter a localizacao das
vitimas que podem estar presas em algum lugar ou, por exemplo, em alto mar. Ha,
ainda, a possibilidade do equipamento ser utilizado no transporte de suprimentos,

primeiros socorros e afins para as vitimas.

1.4 PRINCIPIOS DE FUNCIONAMENTO

Controle de Atitude de uma aeronave significa controlar o movimento de uma
aeronave no ar em torno dos seus trés eixos de referéncia, perpendiculares entre si e cujo
ponto de intersecgao esta sobre o centro de gravidade da aeronave. Esses trés eixos sao:
eixo transversal, eixo longitudinal e eixo vertical, que para o quadricéptero sao os eixos
g, Yyp € zg. As Figuras 1.11 e 1.12 mostram essa configuragdo para um aviao e um drone

quadrirrotor, respectivamente.

O movimento de Inclinacao ou Arfagem, em inglés Pitch, é quando a aeronave gira
em torno do eixo longitudinal, yg, isso resulta num movimento de inclina¢ao para frente
ou para tras de acordo com a orientacao frontal; Movimento Longitudinal ou Rolagem,
em inglés Roll, ¢ quando a aeronave gira em torno do eixo transversal, xg, resultando
num movimento de inclinagao para a esquerda ou para a direita de acordo com a sua
orientacao frontal; Guinada, em inglés Yaw, é quando a aeronave gira em torno do eixo
vertical resultando numa mudanca de direcao do eixo frontal para a esquerda ou para a

direita, observar Figura 1.13.

)

| Guinada

|e1149A OXI3

Figura 1.11 — Sistema de Referéncia para orientacao de um aviao.
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Guinada (Yaw)
Y

AP NNy

Arfagem (Pitch)
6

Rolagem (Roll)
0]

Xy

Figura 1.12 — Sistema de Referéncia para orientacao de um quadricéptero.

Figura 1.13 — Angulos de orientacio: Pitch (¢), Roll (6) e Yaw (3).

O quadricéptero é um sistema subatuado. Um sistema subatuado é um sistema
que possui uma quantidade de entradas de controle menor do que seus graus de liberdade.
Dessa forma, o movimento do quadricoptero, que possui 6 graus de liberdade, se da pelo
controle das velocidades dos seus 4 motores. Esse movimento é resultado do trabalho
realizado pelo conjunto desses quatro motores com seus respectivos propulsores, dispostos
horizontalmente como mostrado na Figura 1.14. Os propulsores, devido ao seu formato e a
rotacao dos motores aos quais estao acoplados, criam um fluxo de ar no sentido contrario
ao do movimento desejado, causando — devido a terceira lei de Newton (toda agdo gera
uma reacao de de mesma intensidade mas em sentido contrario) — a tracdo necesséria
ao voo. Em resumo, a variacao coletiva das forcas de propulsao, resultante da velocidade

angular dos motores, governa a navegacao tridimensional da aeronave [11].
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Motor 3

O

C, @

Motor 4 Motor 2

&

Motor 1

Figura 1.14 — Quadricéptero em configuracao "+".

Este veiculo atua através do equilibrio de forcas produzidas pelos quatro rotores.
Movimentos longitudinais (ao longo do eixo zp) sdo gerados pela alteragao de velocidade
dos rotores pela atuacdo de f; e f3, enquanto que deslocamentos laterais (ao longo do eixo
Y, resultam da alteracao da velocidade dos rotores pela atuacao de fy e f;. Movimentos
de guinada (ao longo do eixo z, sdo obtidos através da diferenca de contra torque entre
cada par de hélices. J& o movimento ascendente ou descente do quadricoptero é gerado
pela soma de forcas das quatro hélices quando os motores tiverem mesma velocidade
angular [12]. Em resumo, através do controle individual de velocidade de cada rotor, é
possivel realizar todas as manobras sem qualquer mecanismo extra para ajustar o angulo
de incidéncia das pas dos rotores ao longo do seu giro [13]. A Figura 1.15 apresenta os
principais movimentos realizados pela aeronave aumentando ou diminuindo a velocidade
dos rotores (indicando a intensidade de rotagao do rotor pelo comprimento da flecha em

cima do motor).

% R R R

4N

%,

)
b)

Figura 1.15 — Operagoes basicas de um quadrirrotor.
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1.5 OBJETIVOS

1.5.1 OBJETIVO GERAL

Realizar o controle de estabilidade de um quadricoptero através do projeto de um

Controlador PID.

1.5.2 OBJETIVOS ESPECIFICOS

e Modelagem de um Quadricoptero em espaco de estados e sua adequacao sistemas

SISO (single-input single-output);
e Projeto de controle Proporcional-Integral-Derivativo das grandezas de atitude;

e Andlise do desempenho do controlador PID considerando-se perturbacoes aditivas;



23

2 MODELAGEM DINAMICA DE UM
QUADRICOPTERO

Os quadricopteros possuem como meio de propulsiao rotores de empuxo vertical.
Dessa forma o movimento do quadricoptero existe quando variam-se as velocidades dos seus
rotores. Para um controle efetivo é necessario especificar os principais efeitos decorrentes
destas variagoes. As equacoes da dinamica do quadricéptero descrevem as coordenadas
e velocidades em relacdo ao tempo. Mas é necessario assumir algumas hipdteses para

simplificar o modelo [14]:

Estrutura rigida;

O veiculo possui simetria em relagao aos eixos do referencial fixo ao corpo, com o

sistema de coordenadas coincidindo com o seu centro de massa;

Dinamica idéntica para todos os rotores, onde o empuxo e o arrasto sao proporcionais

ao quadrado da velocidade das hélices;

As forgas externas sao consideradas perturbacoes nao modeladas;

Na literatura existem duas abordagens classicas para a modelagem matematica de
veiculos aéreos: o modelo Newton-Euler [14, 15, 16] utiliza as equagoes de movimento da
mecanica para representacao do sistema fisico; e o modelo Euler-Lagrange que se baseia nos
dados de excitacao e de resposta do sistema [17]. Por simplicidade de projeto foi preferido

o uso do Formalismo Euler-Newton que consegue atender as exigéncias requeridas.

2.1 SISTEMAS DE REFERENCIA

[18] O movimento de um quadricéptero é definido pela posi¢ao e orientacao do
Referecial Fixo B em rela-cao ao Referencial Inericial. Dessa forma, é necessario definir
dois sistemas de coordenadas que serdao usados para descrever a dindmica do sistema. Serao
utilizados dois sistemas de coordenadas: o Referencial Inercial, fixo na Terra, representado
por T' = {x,y, z}; e o Referencial fixo ao quadricoptero com sua origem localizada no seu
centro de massa, representado por B = {xp,yp, z5}. A Figura 2.1 mostra a configuragao

desses referenciais.
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Referencial

Fixo ao v\,

Corpo (B)

Referencial
Inercial (T)

Figura 2.1 — Sistemas de Referéncia Inercial (T) e Fixo ao quadricéptero (B).

A localizacao do veiculo no espago serd bem determinada usando trés coordenadas
de posigdo (x,y,z), e além disso é importante determinar sua rotagdo nesse espago
tridimensional através de dngulos de orientagao (¢, 0,1)). Essas seis varidveis correspondem

aos graus de liberdade do quadricéptero.

O vetor posicao 7 representa as trés coordenadas da posi¢do do centro de massa
do quadricoptero, em relagdo ao Referencial Inercial, e © representa as trés coordenadas

de orientacdo - representadas pelos dngulos de Euler: roll (¢), pitch, (6), e yaw (1) -
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respectivamente, definidos por:

r=|y| eR? (2.1)

O=|0| eR? (2.2)
(&

Pode-se ainda determinar os vetores velocidades: U, que representa as velocidades

lineares e & as velocidades angulares do quadrirrotor em B, ver Figura XY, definidos por:

Uu

7= € R3 (2.3)
w
p

b= |q| eR® (2.4)
T

2.2 MATRIZES DE ROTACAO E TRANSFORMACAO

Como explicado em [19, 20|, a orientagao pode ser feita descrevendo-se os vetores
do Sistema B — Referencial Fixo ao Corpo Rigido — em relagdo ao Sistema T — Referencial
Inercial — através de uma matriz de Transformagdo Ry parametrizada pelos trés angulos
de Euler. A orientagdo de um cor-po rigido girante em um espaco euclidiano tridimensional
pode ser obtida utilizando diversos métodos, mas sera adotado os angulos de Euler na

convencao de rotagao Z-Y-X. Esse método consiste em trés rotagoes sucessivas do Corpo
Rigido:

e Rotagao R(%)): primeiro giro corresponde ao dngulo yaw 1, e se d4 ao redor do eixo z,

afim de se obter o sistema de referencia intermedidrio z; = {z'y'2'}, ver Figura 2.2:
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<(

Figura 2.2 — Primeira rotagao através de um angulo ¢ ao redor de z

x’ costp —sentyp 0| |z
Y| = |senyp cosyp 0f. |y (2.5)
Z 0 0 1 z

e Rotagdao R(#): segundo giro corresponde o dngulo pitch 6, ao redor do novo eixo
y’ de z1, afim de se obter o sistema de referéncia intermediario y, = {x”y”2"}, ver

Figura 2.3:

Figura 2.3 — Segunda rotacao através de um angulo 6 ao redor do novo eixo y’

2

x cos 0 senb T
yw — 0 1 0 . y/ (26)

/

/

Z??

—senfl 0 cosf z
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e Rotagao R(¢): terceiro giro corresponde o angulo roll ¢, e se da ao redor do novo
eixo x'para levar o corpo rigido a sua posi¢ao final que corresponde ao referencia B,

ver Figura 2.4:

"

X

Figura 2.4 — Terceira rotagao através de um angulo ¢ ao redor de x'

x! 1 0 0 T
Y| =10 cosp —send|. |yp (2.7)
Z 0 sen¢ coso 2B

Dessa forma, definiu-se as trés matrizes de rotagoes que representam a orientacao
de um corpo rigido girando ao redor de cada eixo. Sao elas (R(¢), R(), R(¢). Entao, a

Matriz de Transformacao completa, de B em relacao a T, é dada por:

costp  seny 0 cos 0 senf 1 0 0
Ry = |—seny cosyp 0] . 0 10 |.]|0 cosp seng
0 0 1 —senfl 0 cosd 0 —seng cos¢p

! (2.8)
chcp  cpspst — cosyy  spsy + cocysh

= |clst) coc) — spsts  coshsi — cipsh
—s0 clsp coch

Considerando que durante um intervalo infinitesimal de tempo dt o corpo rigido é

submetido a trés rotagoes infinitesimais d¢, df e diy resultando numa orientagao definida
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pelos angulos ¢+ dg, 0+ df e 1+ dip. Tendo em vista que rotagdoes nao podem ser tratadas

como vetores, mas rotacoes infinitesimais sim, tem-se que:

n=dp.rp+db.y” + dip.z (2.9)

Derivando (2.9) em relacao ao tempo, obtem-se a velocidade angular:

- n
W=—

= baxp+ 0.y + 1.z (2.10)

E importante observar que a velocidade angular & descrita na Equagao 2.10
apresenta componentes que foram derivadas nos referenciais intermediarios, as derivadas
foram feitas durante a rotacao angular especifica. Assim que é necessario obter a velocidade

angular ¢ num so6 referencial, como descrito pela Equacao 2.11:

W=pxrpg+qys+rzs (2.11)

Usando as Matrizes de transformacao adequadas e igualando (15) e (16) obtem-se:

| [é 0 0
J=|q| =|0| +R(®) |6]| +R($)R(®) |0
. ’ - v (2.12)
1 0 —senf 0]
=10 cosp senpcosf| . |0
0 —seng cospcost 0

Dessa forma, foram obtidas as velocidades angulares relacionadas pelas Matrizes

de Rotacao com a taxa de variacdo dos Angulos de Euler.

2.3 FORCAS E MOMENTOS ANGULARES

Para modelar bem a dinamica do sistema ¢é importante um conhecimento das
propriedades fisicas do sistema. Nesta secdo serd feita uma descrigdo dos motores usados

pelo quadricéptero, partindo da poténcia, sendo feitas consideragoes de energia, para
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derivar as forgas e torques produzidos pelos motores no modelo completo. Todos os
motores do quadricoptero sao idénticos, dessa forma pode-se analisar um tnico motor
e fazer uma generalizacdo para os outros. As equacoes aqui descritas foram obtidas em
(15, 14, 21].

2.3.1 POTENCIA DOS MOTORES

E comum no projeto de drones o uso de motores DC sem escovas, um exemplo
de arquitetura é mos-trado na Figura 2.2. Também conhecido como motor DC de ima
permanente é descrito em [22] e oferece diversos beneficios comparados a outros tipos de

motores:

e Maior eficiéncia;
e Tamanhos reduzidos por nao necessitarem de enrolamentos de campos externos;

e Custos mais baixos;

Hall IC
Detects rotor
rotational position

Rotor o
Motor case \

(Housing) !\

»

p Stator
Sy Permanent  Winding (copper wire)

L magnet
Magnet for

Bearing generating base flux.

Figura 2.5 — Arquitetura de um tipo de motor DC. Fonte: https://www.nidec.com/
en-NA/technology/capability/brushless/

O torque produzido por um motor DC ¢é dado pela Equagao 2.13:

= K- I (2.13)


https://www.nidec.com/en-NA/technology/capability/brushless/
https://www.nidec.com/en-NA/technology/capability/brushless/
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Onde I é a corrente de entrada e I, é a corrente do motor sem carga; K; é a
constante de proporcionalidade do torque. Dado o modelo DC do motor, a tensao nos

terminais do motor, V, é dada por:

V =1IR, + K,w (2.14)

Onde K, ¢ a constante de proporcionalidade da tensao induzida, R, é resisténcia

do motor, e w a velocidade angular do motor.

Com isso, pode-se encontrar a poténcia usada pelo motor como sendo:

IOKt —+ 7
K

LK
T Kw) (2.15)

P=1V =
K

Assumindo um modelo simplificado do motor, adota-se as seguintes hipoteses:

e Resisténcia do motor é desprezivel;

e [y é muito pequena, o que torna o termo K[y < T;

Assim, a Equacao 2.15 pode ser simplificada:

K, 7w

P~
K

(2.16)

23.2 FORCAS

A poténcia é usada para manter o quadricoptero voando. Por conservacao de
energia, sabemos que a energia que um motor gasta num dado periodo de tempo ¢ igual a
forga gerada nas hélices vezes a distancia que o ar é movido. Equivalentemente, a poténcia

¢ igual ao empuxo vezes a velocidade no ar.

Por simplificagdo, a operacao se da para uma velocidade do veiculo baixa, entao

vh é a veloci-dade quando o veiculo esta pairando. Além disso, a velocidade do fluxo livre
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é zero (o ar do ambiente ao redor estd estacionario relativo ao quadricoptero). Obtém-se,
portanto, a Equacao 21, a velocidade como uma funcao do empuxo a partir da Teoria do

Momento Linear:

| I’y

Onde p ¢é a densidade do ar ao redor, e A é area criada pelo giro da hélice. Usando
as equagoes acima, e levando em conta que no caso geral o torque produzido pelo motor
éT = Fxﬁ; e neste caso o torque é proporcional ao Empuxo Fr por uma constate de
proporcionalidade K., determinada pela configuragao e parametros de construcao da hélice,

T = K, Fg.; assim, igualando as Equacoes 2.17 e 2.18, a Poténcia pode ser reescrita:

Kva Kv K.,-(.UFE FE‘
P = = =g\ 2.19
Kt Kt E 2pA ( )

Encontra-se a Equacao 22, o Empuxo, Fg, em funcdo da velocidade angular do

motor:

(K, K \/2pAw)?

Fo. —
E Kt

= Kpw? (2.20)

Onde K é uma constante de dimensao do motor. Baseado nessas consideracoes a
forca resultante no eixo zg do referencial B, fixo ao corpo rigido, pode ser descrito como a
contribui¢ao dos empuxos individuais gerados, somando sobre todos os motores, descrita

pela Equacao 2.21 em termos de suas componentes vetoriais:

0
Fp=Kp.| 0 (2.21)
Ewi

Contrario ao movimento do corpo no fluido, ocasionado pela For¢ca de Empuxo,
existe o atrito, que pode ser modelado como uma forca proporcional a velocidade linear em
cada direcao, assumindo que o quadricoptero esteja operando em um fluido com um niimero
de Reynolds pequeno, onde pode-se assumir que a Forga de arrasto seja proporcional

a velocidade linear. Esse modelo é uma simplificacdo de atrito em fluidos, mas que é
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suficiente para o modelamento e simulagdo. Portanto, a Forca de Arrasto F)p é dada pela

Equacao 2.22:

—CLz
Fp=|-Cy (2.22)
-C,z

2.3.3 TORQUES

Calculadas as forcas no quadricoptero, é importante calcular os torques resultantes.
Cada rotor contribui com um torque ao redor do eixo zp. Esse torque é necessario para
manter a hélice girando e, consequentemente, produzir o empuxo; isso cria uma aceleragao
angular instantanea que supera a Forca de Arrasto. Segundo a Dinamica dos Fluidos, essa

forca pode ser modelada pela Equacgao 25:

1
FD = §pCDAhU2 (223)

Onde p ¢ a densidade do fluido ao redor, A é a area da segdo transversal da
hélice, e C'p é uma constante adimensional. Com isso, o torque resultante devido a Forca

de Arrasto é dado pela Equacgao 26:

™D = (1/2)pCDAh’U2R (224)

Onde w é a velocidade da hélice, R é o raio da hélice e bp é uma constate apropriada
de dimensionalidade. Segundo [15] a equagao de torque em relagdo ao eixo ZB para o

motor i pode ser definida pela Equacao 27:

T = bDw2 + IM(,U (225>

Onde w ¢ a aceleracao angular em relacao ao referencial B, I, é a matriz momento
de inércia do corpo em relagdo B, e bp ¢é a constante de proporcionalidade do torque.
Assumindo que o drone esteja em Modo Estacionario de Voo, significa dizer que nao
hé aceleragao angular, ou seja w = 0, o torque em relacao ao eixo zg de B pode ser

simplificado para a Equacgao 28:

™ = (=1)"bpw;? (2.26)
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O termo (_1)¢+1 significa que os motores estdo girando em dire¢oes contrarias, ou
seja, motores impares girando na direcao horaria, e pares na direcao anti-horaria. Dessa
forma, a soma dos torques produzidas por cada rotor resulta no torque de guinada dado

pela Equacao 29:

T¢ = bD(w12 —+ w22 + W32 + W42) (227)

Os torques de rolagem, 74, e de arfagem, 7y, podem ser encontrados, segundo
[15], usando os principios da mecénica classica, que por defini¢ao é o produto vetorial da
distancia do centro de massa do quadricoptero ao centro de cada motor, L, e a forca de
Empuxo gerada por esse motor. Assim, os torques de Rolagem, 7,4, e Arfagem, 75, sao

dados pelas Equacoes 30 e 31, respectivamente:

Tp = Z r X FE,Z = LKF<(,U12 — w32) (228)
=1,3

To = Z r X FE,Z = LKF(CUQQ — (,U42) (229)
=24

Com isso, os Torques resultantes sao dados no Referencial Fixo ao Corpo B, em

sua forma matricial, pela Equacao 32:

LKF(w12 — w32)
B = LKF((.U22 — w42) (230)

bD(—UJ12 + WQ2 — UJ32 + W42>

E importante destacar que o equacionamento é simplificado. Foi ignorado efeitos
avancados que contribuem para uma dindmica do Quadricoptero altamente nao linear,
exemplo sao as Forgas de Arrasto Rotacional, pois sdo desconsideradas deformacoes das

hélices durante o voo, distirbios como ventos e outros.

2.4 EQUACAO DO MOVIMENTO: FORMALISMO EULER-NEWTON

Como citado em [23] é importante destacar alguns pontos:
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e As equacgoes do movimento translacional sdo dadas em fungdo do Referencial Inercial;

e As Forcas aerodinamicas e torques sao melhores modeladas quando aplicadas ao

referencial fixo ao corpo;

e Os sensores necessarios para estimar os parametros de voo, acelerometros, giroscopios,

etc., dao informagoes relativas ao movimento para o referencial fixo ao corpo;

O modelo baseado no formalismo de Newton-Euler utiliza as equac¢oes de movimento
da mecanica para representacao do sistema fisico. Utilizando a Segunda Lei de Newton, a
forga resultante que age sobre um corpo deve ser igual ao produto da massa desse corpo

pela sua aceleracao, conforme descrita na Equacao 2.31:

F =ma (2.31)
A Equagao 2.32 pode ser reescrita da seguinte forma:
mi = 3 F (2.32)

As forgas consideradas no modelo que atuam na aeronave sao as forcas de tracao,
arrasto e gravitacional. Como ja explicado resume-se que a aeronave utiliza um motor
elétrico do tipo DC e uma hélice como conjunto propulsivo resultando uma forca de
empuxo gerada pela hélice que é proporcional ao quadrado da velocidade de rotagao da
hélice. O arrasto que atua na estrutura da aeronave, devido a viscosidade do fluido, pode
ser simplificado de tal forma que seja proporcional a velocidade linear da aeronave. Por

fim, a forga gravitacional sempre estard atuando sobre a aeronave na diregdo z de T [24].

E importante destacar que a Forca de Empuxo é calculada no Referencial Fixo
ao Corpo, para ser referenciada no Referencial Inercial deve ser multiplicada pela Matriz
de Rotacao Rr. Resulta, portanto, a equagao de movimento linear, em forma matricial,

descrita pela Equacao 2.33:

0 0 — Kyt
mir=| 0 |+Rr| 0 |+ |—-Kuw (2.33)
—mg Yw; —K 4z

E interessante perceber que o movimento linear ¢ melhor obtido no Referencial

Inercial, enquanto que as equagoes do movimento rotacional sdo mais facilmente obtidas
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no Referencial Fixo ao Corpo. Estas equag¢des do movimento rotacional sao obtidas pela

Equacao de Euler para Dinamica de Corpos Rigidos através da Equacao 2.34:

IMLL) +w X (IMw) =1TB (234)

Assim, manipulando a Equagao 2.34 encontra-se o vetor aceleracao angular w:.

To—(Lzz—1Iyy)qr
Ipo
W=1Iy Y —wx (Iyw)) = 779*(112;[“)”’ (2.35)
Td)*(lyyflzz)pq
IZZ

Em resumo, o modelo utiliza o somatorio das forcas e torques produzidos no corpo

rigido. O sistema de Equagoes 2.36 resumem essa Dinamica.

Fres mIBxS 0 (0 0
= + (2.36)
B 0 Iy | |w w X Iyw
Onde:

F,.s é a forca resultante exercida no quadricoptero composta pela soma da Forca

Peso, da Forca de Empuxo resultante da soma dos empuxos individuais de cada

rotor; e a da Forga de Arrasto;
e T ¢é o torque resultante da agdo dos motores;
e m é a massa total do corpo rigido;

13,3 é matriz identidade de ordem 3x3;

e ¥ é o vetor de aceleragoes lineares no Referencial Inercial;

e w é o vetor de aceleragoes angulares no Referencial Fixo ao corpo;

T
v = [:p Y z'} ¢ o vetor velocidade translacional no referencial inercial;

T
w = {p q 7"} ¢ o vetor velocidade angular no referencial fixo ao corpo;
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Para calcular a matriz de inércia do quadricoptero considera-se um modelo de
corpo rigido esférico [23] conforme apresentado na Figura 2.6. Devido a simetria do

quadricoptero a matriz de Inércia se torna uma matriz diagonal, e pode ser determinada

por:
I.. O
Iny= |0 1, (2.37)
0 0 I,
Massa M
massa m
L
Figura 2.6 — Modelo para calculo do momento de inércia do quadricéptero.
Dessa forma, os Momentos de Inércia apresentados sdo calculados pelas seguintes
equagoes:

2MR?

L, — +2L%m (2.38)
2M R?

I, = +2L%m (2.39)
2MR?

L= 5R b 4L%m (2.40)

2.5 MODO DE OPERACAOQ: VOO ESTACIONARIO

Considerando que o quadricoptero é projetado para estabilizar no ar, ou seja, que

esteja em condicao de equilibrio correspondendo a um voo estatico planando no ar. Essa
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condi¢ao de equilibrio corresponde a uma posicao fixa no espago, assim, a forca empuxo
sobre o quadrirrotor ¢ igual a sua forca peso, e além disso os motores giram na mesma
velocidade, produzindo um torque total nulo. Outra simplificagdo importante é que nessa
configuragao a velocidade angular w pode ser aproximada da derivada dos angulos de Euler,
devido a pequenas variagoes angulares; além disso as pertubagoes nessa configuracao de
Voo estatico sao despreziveis, assim como os efeitos giroscopicos, ou seja w X (Iyw) =0
[14]:

¢
~ |0 (2.41)
0

w =

S R3

Dessa forma, as equagoes de interesse para o controle da orientagao e da altura

do quadricoptero sao simplificadas:

_ LU,
[(EI
_ LUs
b= ILU (2.42)
v=T
_ Uy

Onde as entradas sdo definidas por U = [Uy,Us, U, Uy|. U; é responsavel pela
magnitude do empuxo gerado pelos rotores, enquanto que Us,, Us e Uy sao responsaveis

pelos torques em torno dos eixos x g, yp 2, respectivamente.

U1 = KF(LUlQ +w22 +w32 +W42)
Uy = Kp(wy? — wy?

) = Kp(w? — wy?) o3
U3 = KF(CU32 — w12)

U4 = bD(_CL)lQ + (,d22 — W32 + w42)

Como ressaltado em [14] os dngulos e suas derivadas no tempo, que representam
o movimento rotacional, ndo dependem das componentes de translagdo (x,y,z), mas o
contrario sim, ou seja, o movimento translacional depende dos angulos. Dessa forma, o
sistema pode ser subdividido em dois subsistemas, o susbsistema de rotacoes angulares e o

subsistema de translagoes lineares, ver Figura 2.7.
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U—>| X
X
y
¢ y
q‘, z
Uz e Z
U3 —> . ¢ -
u, 0 0 Subsistema
U y Translacional
g
Subsistema
Rotacional

Figura 2.7 — Subsistemas de Rotacao e Translacao.

2.6 ANALISE DO SISTEMA EM MALHA ABERTA

Uma andlise em Malha Aberta é importante para se obter caracteristicas do
comportamento do sistema, destacando especificagoes quantitativas. A analise consiste em
aplicar um sinal conhecido na entrada do sistema para entender como a variavel controlada

esta se comportando, ver Figura 2.8

=
» U1 Phi Phi

Theta

us Psi

u4 z
Quadricoptero =

Figura 2.8 — Andlise em Malha Aberta.

] | §)

Aplica-se ao conjunto de entradas U, definido pela Equacao 2.43, fungdes Degrau.
O resultado é mostrado nas Figuras 2.9, 2.10, 2.11 e 2.12.
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Figura 2.9 — Resposta ¢ a U, igual a um degrau.
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Figura 2.10 — Resposta 6 a Us igual a um degrau.
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Figura 2.11 — Resposta ¢ a Uy igual a um degrau.
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Figura 2.12 — Resposta z a U; igual a um degrau.



Capitulo 2. Modelagem Dindmica de um Quadricoptero 40

O sistema ¢é instavel, pois as respostas aos degraus limitados sao ilimitadas. A
explicagao pode ser facilmente percebida aplicando-se a Transformada de Laplace as
equagoes da dinamica do quadricoptero, descritas pelo conjunto de Equacgoes 2.42, obtendo

assim as fungoes de transferéncias para cada variavel de controle:

#(s) _ _L

Ua(s) = s2Ige

0s) _ L

Us(s) s3Iy (244)
b _ L

Ua(s) s21,,

F _ 1

Ui(s) =~ s?m

Dessa forma, percebe-se que os sistemas representados por func¢oes de segunda
ordem, para a orientacao e altura, possuem 2 polos na origem, o que os torna instaveis.
Portanto, se faz necessario o uso de controladores afim de se obter a estabilidade do

sistema.
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3 CONTROLE

O objetivo principal deste trabalho é obter um controle que estabilize o quadrirrotor
numa posicao fixa, ou seja planando estaticamente a uma determinada altura do chao.
Dessa forma se projeta um controle para que as instabilidades sejam compensadas. A
Figura 3.1 apresenta um diagrama de um sistema genérico de controle. E a partir da
modelagem dindmica do quadrirrotor que se desenvolvem os controladores, auxiliado pelo

uso das equacoes em Espacos de Estados.

Erro
'Referéncia } ‘(\ Controlador —>

Estado
Atual

Estado
Amostrado

' Sensores I
\____J

Figura 3.1 — Planta de Controle de um sistema genérico.

Nessa configuracao, o estado atual, medido pelos sensores, é comparado com o
valor desejado, referéncia, resultando num erro, a diferenca entre o estado atual amostrado
do sistema e o estado desejado. Este erro alimenta o controlador que atua no processo para
modificar seu estado para atingir a referéncia. Utilizando a técnica de controle PID para
calcular o valor de atuacao sobre o processo a partir das informacgoes do valor desejado e do
valor atual da varidavel do processo. Este valor de atuagao sobre o processo é transformado

em um sinal adequado ao atuador utilizado e deve garantir um controle estavel e preciso.

3.1 CONTROLADOR PID

O controlador PID, muito utilizado em sistemas de controle, é preferido por ser
facil de implementar, simples de entender, baixo custo e, ainda assim, robusto. Além
disso, esse controlador apresenta um bom desempenho para uma ampla faixa de sistemas.
O controlador PID, como o préprio nome sugere, ¢ uma técnica que combina as trés
acoes de controle, proporcional, integral e derivativo. A combinacao dessas agoes fornece
as van-tagens individuais de cada uma das trés técnicas, juntando todas em um tnico
controlador [25, 1].

Basicamente o controlador PID pode ser dividido em trés componentes:

o P ¢ referente a componente de Ganho Proporcional, K, sua funcao é a correcao
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proporcional do erro, ou seja, a correcao a ser aplicada ao processo deve crescer
na proporg¢ao que cresce o erro entre o valor real e o desejado. Esta componente é

dependente apenas do estado atual do processo.

o [ é referente a componente de Ganho Integral, K;, sua fungao é eliminar o erro em
regime permanente, ou seja, esta componente é dependente do acumulativo dos erros

passados.

e D é referente a componente de Ganho Derivativo, Ky, sua funcao é atenuar variagoes
do sistema, sendo assim capaz de melhorar o desempenho do processo durante os

tran-sitérios de estado. Esta componente é dependente da taxa de variagao do erro.

Estas trés componentes sao ajustadas através de ganhos individuais que podem
aumentar ou diminuir a acao delas. Esses ganhos sao importantes por que sao eles que
definem todo o comporta-mento do sistema de controle. O diagrama de blocos de um

controlador PID genérico é apresentado na Figura 3.2.

+
Referéncia + I o + Saida
g | K,.]e(r)dr | PROCESSO
_ +

Figura 3.2 — Diagrama de blocos explicitando um controlador PID genérico.

Busca-se, entao, encontrar um u(t) de forma que x(t) siga a referéncia desejada

1%3(t). Introduz-se, portanto, a funcio erro. A funcdo erro é definida:

e(t) = 2% (t) — 2(t) (3.1)

O interesse no controle é obter um erro que tenda exponencialmente para zero.

Portanto, a estratégia é encontrar um u(t) que torne verdadeira a seguinte equagao:

é~|—Kdé—|—er+Ki/e(7)dT =0 (3.2)
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Em que K, é o ganho proporcional, Ky é o ganho derivativo e K; é o ganho
integrativo. Se os ganhos K, K, e K; forem maior que zero, serd garantido que o erro

tendera exponencialmente a zero. A Equagao 3.9 pode ser reescrita da seguinte forma:

ult) = #9°5(1) + Kae(t) + Kye(t) + K / e(r)dr (3.3)

O objetivo deste trabalho serd focado no controle da orientacao e da altura do
quadricéptero. Sendo assim, o sistema é resumido no controle das variaveis ¢, 6, ¥ e z.
Serao implementados 4 controladores PID, um para cada angulo de orientagao e um para

a altura z. Portanto:

€y = Ka€y(t) + Kpes(t) + K; [eg(T)dT
€y = Kdég(t) -+ Kp€9<t) + K; fee(T)dT
€y = Kaey(t) + Kpey(t) + K; [ ey(T)dr
€, = Kqe,(t) + Kpe,(t) + K; [e,(T)dr

Aplicando a Transformada de Laplace as Equacoes 3.4 e introduzindo nas Equagoes

de processo 2.44, obtém-se as equacoes do sistema com controle:

Kpe
d LRl s
Orpr(s)  $ L+ LRag(s> + 5322 + 12)
0(s)  LKa(s* +sg2+52) (3.6)
Orpr(s) 8§31,y + LK gp(s? + STZZ + %ﬁ) '
P(s) _ LK gy(s* + SKZZ + de) o

z/}RE'F(S) S Izz + LKd¢(52 + SKPZ + de)

3.1.1 CRITERIOS DE DESEMPENHO DO SISTEMA

Como descrito em [1] uma planta pode ser representado por um sistema de segunda
definido, através da modelagem no dominio da frequéncia da sua funcao de transferéncia,

pela seguinte equagao:

2

G(s) = (3.8)

52 + 2Cw, s + wp?
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Os polos desse sistema sdo dados por:

S12 = —Cwp £ wy\/(?—1=—04Fwy (3.9)

A frequéncia natural w, e a fracado de amortecimento ( servem para descrever
as caracteristicas da resposta transiente de segunda ordem, assim como as constantes de
tempo descrevem a resposta do sistema de primeira ordem. Dependendo do valor da fracao
de amortecimento esse sistema pode ser caracterizado como: sem amortecimento, ( = 0;

subamortecido, 0 < < 1; criticamente amortecido, ( = 1; e superamortecido, ¢ > 1.

Especificamente é importante destacar a resposta de um sistema subamortecido.
Apresentado na Figura 2.8, outros parametros sao importantes para especificar esse
sistema: Tempo de Subida, T,; Tempo de Pico, T,; Sobrevalor Percentual, %S P; e Tempo
de Assentamento, 7. [1]

c(r)
A

C

Y

max

1 .()2c'|—ma] \

Cfinal

().98('ﬁm] /

vy
v

0'()(:1‘1nu]

0.1 Cfinal >

>l 7, = 7, T

Figura 3.3 — Especifica¢bes para uma resposta subamortecida de segunda ordem. Fonte: [1]

Onde:

(3.10)

= % 100 (3.11)
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_ —In(%5P/100) 5.12)
\/72 + In2%S P/100 '
4
L= (3.13)

Deve-se entao, determinar as especificagoes de projeto. Para as variaveis ¢ e 6 os
requisitos sao apresentados na Tabela 3.1, para a variavel ¢ os requisistos sao apresentados
na Tabela 3.2, e finalmente, para a variavel z os requisistos sdo apresentados na Tabela

3.3. Para todos os projetos o Sobrevalor percentual méximo é de 20%.

T (s) | Ts (s)
1 1.3

Tabela 3.1 — Requisistos para ¢ e 6.

T, (s) | Ts (s)
15 2

Tabela 3.2 — Requisistos para 1.

p (5) | 15 (5)
15 | 4

Tabela 3.3 — Requisistos para z.

3.2 PROJETO DO CONTROLADOR PID

Sintonia do Controlador se da através do ajuste dos ganhos para obter as
especificacoes de desempenho desejadas do projeto do controlador. Essa sintonia pode ser
realizada manualmente por meio de tentativa e erro, através do conhecimento heuristico
do sistema e manipulacao dos ganhos ou aplicando alguma das técnicas matematicas
desenvolvidas que auxiliam o programador a encontrar mais rapidamente os valores de

ajustes necessarios [25]

Uma das dificuldades para a elaboracdo do controlador PID, esta relacionada
a complexidade em se modelar esse tipo de veiculo, ao qual nao foi possivel obter a
funcao de transferéncia da dindmica total do sistema. Sem a fun¢ao de transferéncia do
sistema as técnicas convencionais que facilitam a sintonia dos ganhos do controlador PID,

como a analise pelo lugar geométrico das raizes, andlise pelo critério de estabilidade de
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Routh-Hurwitz, dentre outras, nao poderao ser aplicadas, requerendo uma sintonia manual

dos ganhos.

Para em [1], o projeto do controlador PID consiste nas seguintes etapas:

Calcular o desempenho do sistema ndao compensado para determinar quanto de

melhoria é preciso na resposta transiente.

Projetar o controlador PD para atender as especificagbes da resposta transiente.

Projetar o controlador PI para produzir o erro de regime estacionario desejado.

Determinar os Ganhos K,,, K; e K.
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4 SIMULACOES E RESULTADOS

Nesta secao ¢ detalhada a implemtacao do sistema em diagramas de bloco, assim
como o projeto do controlador. Desta forma, os resultados, o controle de atitude e altura,
sdo apresentados a partir das simulagoes implementadas por meio do uso da ferramenta

Simulink.

4.1 IMPLEMENTACAO DO MODELO EM MATLAB

A ferramenta de simulacao MatLab foi adotada para implementacao e validacao
do modelo. Baseado nas Equagoes 3.7 da dinamica do quadricoptero, o modelo foi
implementado em Simulink. A Figura 4.1 mostra o bloco que resume o sistema do

quadricoptero, onde Uy, Us, Us, U, sao as entradas; e ¢, 6, ¢, X, y e z sao as saidas.

T —— >
R et » U1

g Psi

Quadricéptero

Figura 4.1 — Bloco da Dindmica do Quadricoptero.

A arquitetura interna do bloco apresentado na Figura 4.1 é descrito em termo das
equacoes mateméticas. E importante lembrar que o sistema é dividido em dois subsistemas:
o Subsistema de Rotagao, o qual modela as equagoes de orientagdo do quadricéptero; e
o subsistema de Tranlacao, o qual modela as equagoes da posi¢ao do quadricéptero no

espaco. A Figura 4.2 apresenta o diagrama de bloco desses dois subsistemas interligados.
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Phi
»(2)
Theta
>3
Psi
»{Enldt ‘Cam Cont Cont
. ont n
X Cont 1 | Cont 1 |c » Phi  x dotdot 1§ 1§ (4)
Phi dot dot : : X
- - ——{ Theta dat R X dot ActX
ut Omega Phi dot Phi dot2 g [V Cont [ JCont [ 7 |Cont
Ul . ¥ dotdot H H D
Il L » Psidot N v
Inf i U 2—— 1 Y dot ActY
C2) Cont 1 | cont 1 | cont |cont [ ] cont 1 | Cont
* ve 2 " - 4’@ @ I
Inf z
G)—us Inf| Theta dot Theta dot2 Subsistema Translacional  Z 90t Actz
us_2 » U3
us
Inf i L
D > = [r——» U4 . Cont 1 ] cont 1 | Cont
U4 Psi dot dot L » 1
Calculo dos Omegas*2 § §
» Omega Psi dot Psi dot2
Subsistema Rotacional

Figura 4.2 — Arquitetura interna do Quadricéptero, onde o bloco verde representa o
Subsistema Rotacional e o azul o Subsistema Translacional.

A estrutura de controle é implementada, da mesma forma que os outros blocos,
através das suas equacoes matematicas. A arquitetura completa do sistema com controle é
apresentada na Figura 4.3. O bloco dos Controladores é entao apresentado na Figura 4.4,

apresentando a forma que é construido.

Phi

A

L pTheta

Theta
» Psi
U2 —pi{u2 Theta
J » Phi_REF

Psi

Phi_REF [ » Theta_REF

— us »{U3 Psi L3
Theta_REF r » Psi_REF

Psi_REF P& J
U4 ——pua 13 U
I » Z_REF
Controladores PID
e ntroladores Quadricéptero z

Figura 4.3 — Arquitetura de Controle do Quadricoptero., onde o bloco amarelo representa
os controladores PID.
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Phi_REF

Phi

Theta_REF
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Figura 4.4 — Estrutura dos Controladores PID.
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4.2 PARAMETROS DO MODELO

Baseado em modelos ja simulados, foram adotados os seguintes valores, dos

parametros do quadricoptero, para simulacao:

L, =T75x10"3 kg/m?
I, =75x10"% kg/m?
I.=13%x10"2 kg/m?
J,=6.5x107° kg/m?

Kp=313x107° (4.1)
bp =7.5x 1077

L=023 m

M =0.65 kg

g=9.81 m/s?

4.3 RESULTADOS DE SIMULACAO

Os ganhos Kp, Ki, e Kd para cada controlador foram sintonizados conforme
apresentado na secao 3.2. Inicialmente foi aplicado o método das aproximagoes sucessivas,
contudo, em seguida, foi realizado um ajuste manual para obtencao de melhores resultados.

Os valores dos Ganhos utilizados sao apresentados na Tabela 4.1 abaixo.

Ganho | Valor
Kd¢ 0.4
K;

K 1
Ky 0.4
K; 0.001
K,y 1.2
Ky 0.5
Ky 0.001
K,, 100
K, 40
K; 60

Tabela 4.1 — Ganhos dos PID.

Para o controle de ¢ foi proposto um controlador PD, ou seja Ki = 0, o que

apresentou um comportamento de um sistema criticamente amortecido, Sobrevalor igual
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a zero, e mostrou-se bastante satisfatorio, pois o seu tempo de assentamento foi igual a

1,89s. O resultado pode servisto na Figura 4.5.

— Phi Referéncia
— Phi Galculado

Amplitude Phi
2 ;
—

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Tempo (s)

Figura 4.5 — Controle de ¢.

Para 6 foi proposto um controlador PID para se perceber a influéncia do Ki,
que mesmo pequeno apresentou sobrevalor. O tempo de pico calculado foi igual a 1,039

segundos, e o tempo de assentamento foi igual a 1,236 segundos. O resultado pode ser
visto na Figura 4.6.

Ampiitude Thet
o
5

—

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Tempo (s)

Figura 4.6 — Controle de 6.

Para ¢, da mesma forma que 6, foi implementado um controlador PID. O tempo de
pico calculado foi igual a 1,55 segundos, e o tempo de assentamento igual a 2,12 segundos.

O resultado pode ser visto na Figura 4.7
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= Psi Referéncia
—— Psi Calculado

T

Amplitude P:
o
5
—

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Tempo (s)

Figura 4.7 — Controle de .

Para o controle de Altura do quadricéptero o resultado é apresentado na Figura
4.8. O tempo de pico calculado é de 1,482 segundos e o tempo de assentamento 4,51

segundos. Nesse caso houve uma perda no tempo de assentamento porque preferiu-se um
menor sobrevalor.

——Z Calculado
——Z Referéncia

Amplitude Z
o=
5
——

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Tempo (s)

Figura 4.8 — Controle de Altura z.

Para testar a eficiéncia do controle buscou-se introduzir pequenas pertubacoes,
o modelo adotado é mostrado na Figura 4.9. Essas pertubacgoes foram modeladas como
pulsos de amplitude 0,1 e duragao 3 segundos, nas variaveis calculadas, para verificar a
atuacao dos controladores. Foi introduzido uma pertubagao ao sinal ¢ no tempo de 8 a
11 segundos, ver Figura 4.10, enquanto que uma pertubacao no sinal z foi introduzida

no periodo de 10 a 13 segundos, ver Figura 4.11 num periodo total de simulacao de 20

segundos.
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E(D)
—| Perturbacio
sp(t) i e() u(t) + oy
Controlador Planta )
Sensor

Figura 4.9 — Modelo de Sistema com pertubagao na saida. Fonte: https://www.verlab.
dcc.ufmg.br

Amplitude Phi

o
8

e
2

0.1

—— Pertubagao Phi

o -4 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Tempo (s)

Figura 4.10 — Sinal de pertubagao em ¢.

—— Pertubacdo Z

01

o

.06

Amplitude Z

o

.04

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Tempo (s)

Figura 4.11 — Sinal de pertubagao em z.
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Os resultados das pertubagoes podem ser observados nas Figuras 4.12 e 4.13, para
¢ e z, respectivamente. Apesar dos distirbios os controladores conseguem restabelecer o

quadricoptero em sua posigao e orientacao desejada.

e =

—Phi Referéncia
— Phi Calculado

Amplitude Phi
o o
= &
\__

b 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Tempo (s)

Figura 4.12 — Resposta ¢ com pertubagao.

—Z Galculado

12 ——Z Referéncia

Amplitude Z
°
5
—=

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Tempo (s)

Figura 4.13 — Resposta z com pertubacao.
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5 CONCLUSAO

Este trabalho consistiu em trés etapas: fazer a modelagem matematica do sistema
que permitisse analisar suas trajetérias através da sua orientagao e posicao, implementar
um controlador nesse sistema afim de se obter a estabilidade, e finalmente, validar o modelo

obtido através de uma ferramenta computacional apropriada..

A dindmica do sistema foi obtida através do equacionamento Euler-Newton
considerando as forgas e os momentos que agem sobre o quadricoptero. Foram feitas
simplificagdes no modelo, primeiro por ser um trabalho que foca no estudo de controle de
um quadricéptero em condigoes de pertubacoes reduzidas, além de ter sido considerado
um modo de operagao: estabilicao em voo estacionario; segundo porque é um sistema
altamente nao linear, e o tempo e o conhecimento necessarios sao grandes, o que foge do

escopo deste projeto.

O trabalho desenvolvido satisfaz os objetivos desejados, ja que foi obtido um
modelo matematico da dindmica do quadricoéptero, e um controle por planejamento de
trajetorias que envolvem técnicas de controle PID. Foi ainda modelado duas pertubacoes,
e apesar da simplicidade do controlador, o mesmo se mostrou bastante satisfatério pois

manteve o sistema projetado estavel.
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