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RESUMO

Avancos tecnologicos em sensores e atuadores microeletromecanicos, no
armazenamento de energia, no processamento de informacdes e em metodologias de controle
possibilitaram o desenvolvimento dos veiculos aéreos ndo tripulados (VANT’s). O
quadricéptero tem emergido como uma destas plataformas de pesquisa devido a sua
simplicidade mecénica, a alta manobrabilidade, bem como a capacidade de realizar pairagem
e decolagens e pousos verticais.

Contudo, tal veiculo apresenta algumas caracteristicas desafiadoras para a area de
controle, como: ndo linearidades, comportamento variante no tempo, alem de pertencer a
classe dos sistemas mecanicos subatuados e estar sujeito a distlrbios aerodinamicos e
incertezas paramétricas. Desta forma, este trabalho possui como principal objetivo contribuir
para o desenvolvimento e a implementacdo de estratégias de controle para solucionar os
problemas de posicionamento e rastreamento de trajetdria em veiculos aéreos néo tripulados,
focando em um sistema mecanico subatuado.

Com o intuito de obter um modelo dindmico que represente de forma apropriada e
realista o veiculo aéreo, suas equagbes de movimento foram desenvolvidas baseando-se nas
leis fisicas que regem o sistema mecanico. O modelo obtido € desacoplado, portanto,
consideramos a existéncia de dois subsistemas, o rotacional e o translacional.

Uma estratégia de controle em cascata foi implementada, de modo que, um controle
preditivo baseado em modelo (CPBM) foi desenvolvido para o controle da altitude e da
orientacdo do veiculo aéreo. Ja o controle de posicionamento no eixo xy foi efetuado através
de um controlador proporcional integral derivativo (PID).

Tais estratégias permitiram um rastreamento de trajetdria suave, além da possibilidade
de lidar com as restrigdes fisicas do sistema. Com o intuito de avaliar a robustez da estrutura
de controle apresentada, foram realizadas simula¢fes de voo na presenga de distarbios

aerodinamicos e incertezas parameétricas.

Palavras — Chave: Controle Preditivo, Controle PID, Modelagem Dinamica, Veiculo Aéreo

N&o Tripulado, Rastreamento de Trajetdria, Robustez.
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ABSTRACT

Technological advances in electromechanical sensor and actuators, energy
storage, data processing and control methodology made possible the development of
unmanned aerial vehicles (UAVSs). The quadrotor has emerged as one of these research
platforms due to its mechanical simplicity, high maneuverability, as well as its capability of
hovering and perform vertical take-off and landing.

However, such vehicle presents some challenging issues to control area, like:
nonlinearity, time-varying behavior, in addition it belongs to the class of underactuated
mechanical systems, and it is subject to aerodynamics disturbances and parametric
uncertainties. Therefore, this dissertation has as main objective, contribute to development
and control strategies implementation to solve the positioning and path tracking problems of
unmanned aerial vehicles, focusing on an underactuated mechanical system.

In order to obtain a dynamic model that represents the aerial vehicle properly and
realistically, the motion equations were developed based on the physics laws that define the
mechanical system. The model we obtained is decoupled, thus we consider the presence of
two subsystems, the rotational and the translational ones.

A cascade control strategy was implemented, so that, a model predictive control (MPC)
was developed to the altitude and orientation control of the aerial vehicle. However, the
positioning control along the xy axis was performed through a proportional integral derivative
control (PID).

Such strategies allowed a smooth path tracking, beyond the possibility of dealing with
physical constraints of the system. In order to assess the robustness of the control structure
shown, we performed flight simulations under the presence of aerodynamics disturbances and

parametric uncertainties.

Keywords: Predictive Control, PID Control, Dynamic Modeling, Unmanned Aerial Vehicle,

Path Tracking, Robustness.
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CAPITULO 1

Introducéo

Nas Ultimas décadas, avancos nas &reas de sensoriamento, processamento de
informacdes, armazenamento de energia e em metodologias de controle possibilitaram o
grande avanco dos veiculos aéreos ndo tripulados (VANT’s). Tais sistemas tem despertado o
interesse de pesquisadores, uma vez que podem ser utilizados em importantes aplicacoes civis
e militares, como: tarefas de busca e resgate, inspecdes de grandes &reas, seguranca,
intervencdo em ambientes hostis e nas industrias de filmagem e entretenimento (S4a, 2012).

Dentre os VANT’s, a configuracdo conhecida como quadricoptero (ou quadrirrotor)
vem ganhando destaque por apresentar diversas vantagens quando comparado com avides ou
helicdpteros convencionais.

O quadricoptero pertence a uma classe de veiculos aéreos ndo tripulados com asas
rotativas. O sistema é semelhante a um helicdptero tradicional, porém com quatro conjuntos

rotor/hélice, conforme apresentado na Figura 1.1.

Figura 1.1 — Diagrama esquematico de um quadricéptero (adaptado de Sanchez et al., 2010).




Capitulo 1 - Introducdo 2

Esta configuracdo de veiculo aéreo apresenta seis graus de liberdade, sendo trés
coordenadas de posicdo no espaco tridimensional (X, y, z) e trés angulos de orientacédo

(rolagem, arfagem e guinada — roll, pitch e yaw), conforme observado na Figura 1.2.

N
N

-
-.-----.-?

(@) (b)

(c)

Figura 1.2 — Angulos de orientacéo: (a) rolagem, (b) arfagem e (c) guinada (Castillo, Lozano
e Dzul, 2005a).

Dois de seus rotores contrarios giram em sentido horario, enquanto que os outros dois
operam em sentido anti-horario. Desta forma, ndo se faz necessaria a utilizacdo de um rotor de
cauda para compensar o torque gerado pelos propulsores.

Este veiculo atua atraves do equilibrio de forcas produzidas pelos quatro rotores.
Movimentos longitudinais (arfagem) s@o gerados pela alteracdo de velocidade dos rotores
dianteiro e traseiro (f1 e f3), enquanto que deslocamentos laterais (rolagem) resultam da
alteracédo da velocidade dos rotores esquerdo e direito (f2 e f4). Movimentos de guinada sdo

obtidos através da diferenca de contra torque entre cada par de hélices. JA& o movimento
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ascendente ou descente do quadricoptero é gerado pela soma de forgas das quatro hélices
(Hoffmann, Goddemeier e Bertram, 2010).

O quadricoptero possui seis graus de liberdade e apenas quatro variaveis de controle
(velocidade dos quatro rotores), desta forma, 0 mesmo caracteriza-se por ser um sistema
mecéanico subatuado. Isto resulta na impossibilidade de regular todos os graus de liberdade do
sistema no mesmo instante de tempo.

Sistemas mecanicos subatuados sao mais complexos e se mostram como um desafio na
area de controle. Desta forma, faz-se necessaria a utilizacdo de técnicas de controle mais
avancadas que permitam voos de alta performance, incluindo situagdes especificas como:

pairagem, decolagem e aterrisagem (Raffo, 2011).

1.1. Histérico

O conceito deste tipo de veiculo aéreo ndo é recente. Em 1907, os irmdos Louis e
Jacques Breguet, juntamente com o professor Charles Richet construiram a aeronave
conhecida como Gyroplane No. 1, apresentada na Figura 1.3. Foi o primeiro relato de uma
aeronave tripulada com quatro rotores e hélices. Foram registrados varios voos em baixa

altitude e com duracao de poucos segundos (Leishman, 2000).

Figura 1.3 — Veiculo aéreo Gyroplane No. 1 (Leishman, 2000).

Este quadrirotor pesava aproximadamente 578 kg, incluindo o peso de dois tripulantes,

e contribuiu com a teoria de pares de rotores girarem em sentidos opostos (Leishman, 2000).
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Ja em 1922, a US Army Air Corps, através do Dr. George de Bothezat e Ivan Jerome,
desenvolveu um quadricoptero com hélices de seis pas em cada rotor, conforme pode ser
observado na Figura 1.4. A aeronave alcancava uma altura maxima de 5 m e possuia um peso
de 1700 kg.

Conhecida como “Octopus VVoador”, a aeronave realizou aproximadamente 100 voos,

contudo, devido aos altos custos financeiros, o projeto foi cancelado (Leishman, 2000).

Figura 1.4 — “Flying Octopus”, Bothezat, produzido em 1922 (Leishman, 2000).

Ainda em 1922, Etienne Oemichen, um engenheiro da Peugeot, desenvolveu o
quadricoptero “Oemichen”, que pode ser visualizado na Figura 1.5. Seu peso era de
aproximadamente 800 kg (Leishman, 2000).

Figura 1.5 — Quadricéptero Oemichen (Leishman, 2000).

Contudo, o projeto de quadricopteros acabou sendo esquecido por varias décadas,
devido a sua dificuldade de estabiliza¢cdo, bem como ao seu grande porte, o que elevava 0s
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custos de producdo. Apenas apés a década de 80, com avangos tecnologicos em atuadores e
sensores de pequena escala, conhecidos como sistemas microeletromecanicos, e no
armazenamento de energia e no processamento de informagdes, € que eles ressurgiram como
veiculos ndo tripulados.

Desde entdo empresas e universidades vém pesquisando o tema, contudo, 0 Voo
autbnomo completo em ambiente interno e externo ainda é um desafio, uma vez que, tais
veiculos estdo sujeitos a distlrbios externos como rajadas de ventos, aléem de incertezas
paramétricas e dinamicas ndo modeladas.

Na Figura 1.6 é possivel observar a estrutura dos quadricopteros desenvolvidos

atualmente.

(a)
Figura 1.6 — (a) AR.Drone; (b) Draganflyer; (c) Starmac (S&, 2012).

1.2. Motivagao

Diversos estudos foram publicados na area de controle de veiculos aéreos ndo
tripulados, sobretudo utilizando aviGes e helicopteros, contudo, nos ultimos anos o
quadricéptero tem ganhado destaque por apresentar grandes vantagens quando comparado

com outros veiculos, tais como:

e O quadricoptero é sustentado e acionado por quatro rotores, o que possibilita
reduzir o tamanho individual de cada rotor e manter ou aumentar a capacidade

total de carga;

e A simplicidade mecénica do projeto, que prové controle da movimentagdo atraves
da variacdo de velocidade dos quatro rotores. Em um helicéptero convencional, a

velocidade angular das hélices é mantida constante e 0 movimento é controlado
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variando-se o0 angulo de ataque das pas. Isto requer sistemas de transmissdo entre

os rotores, bem como, dispositivos mecanicos para alterar os angulos citados

(Raffo, 2011);

e Como estes veiculos utilizam motores elétricos ao invés de motores a combustao,

torna-se uma boa alternativa para utilizar em ambientes fechados, uma vez que,

n&o poluem o ambiente;

e Tais veiculos sdo baseados no conceito de decolagem e pouso vertical, o que
proporciona uma alta manobrabilidade, capacidade de pairagem, e de realizar voos

em ambientes hostis (Castillo, Lozano e Dzul, 2005a).

A principal desvantagem do quadricOptero € que ele apresenta um peso e um consumo

de energia mais elevado, devido aos motores adicionais.

Na Tabela 1.1 é possivel observar uma comparacdo do quadricéptero com outros

VANT’s, através de diversos aspectos, tais como: custo energético, manobrabilidade,

simplicidade mecanica, entre outros.

Tabela 1.1 — Comparativo entre diversos tipos de VANT’S (1 = Ruim; 4 = Muito Bom).

A B C D E F G H

Custo Energético 2 2 2 2 1 4 3 3
Custo de Controle 1 1 4 2 3 3 2 1
Capacidade de Carga 2 2 4 3 3 1 2 1
Manobrabilidade 4 3 2 2 3 1 3 3
Simplicidade Mecénica 1 2 3 1 4 4 1 1
Complexidade Aerodinamica 1 1 1 1 4 3 1 1
Voo em Baixa Velocidade 4 3 4 3 4 4 2 2
Voo em Alta Velocidade 2 4 1 2 3 1 3 3
Miniaturizagéo 2 3 4 2 3 1 2 4

Voo Estacionario 4 4 4 4 4 3 1 2

A: Helicéptero Convencional; B: Rotor Axial; C: Rotores Coaxiais; D: Rotores Tandem; E:
Quadricoptero; F: Dirigivel, G: Modelo Péassaro; H: Modelo

Bouabdallah, 2007).

Inseto. (adaptado de
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O quadricoptero pode ser utilizado em diversas atividades civis e militares. Nos Gltimos

anos suas principais aplicacdes estdo voltadas para as seguintes areas:

e Operac0es de busca e salvamento em diferentes ambientes;
e Militares, para reconhecimento de ambientes hostis e vigilancia de fronteiras;
e Servicos de transporte e entrega de mercadorias;

e InspecBes de linhas de transmissdo e distribuicdo elétrica, ndo havendo a

necessidade de verificacdo in loco de falhas;

e Fotos e filmagens panoramicas de baixo custo para a industria cinematografica e

eventos esportivos;

e Monitoramento e vigilancia de grandes areas como: industrias, plantacbes e

criagéo de rebanho.

1.3. Estado da Arte

Na literatura encontram-se variadas técnicas de controle aplicadas em VANT’s do tipo
quadricéptero. Diferentes estratégias tém sido desenvolvidas visando que estes veiculos
possam realizar tarefas de posicionamento e rastreamento de trajetoria em ambientes internos
e externos.

Com a intengéo de estabilizar os angulos de orientacdo do VANT, Bouabdallah et al.
(2004a), comparou duas técnicas de controle: o proporcional integral derivativo (PID) e o
regulador linear quadratico. No projeto do controlador PID foi utilizado um modelo
linearizado e o regulador linear quadratico foi baseado em um modelo variante no tempo.
Ainda com o mesmo intuito, Azfar e Hazry (2011), observaram que o controle PID se
mostrou satisfatorio na estabiliza¢do da orientagdo do VANT.

Em Hoffman et al. (2010) outras duas técnicas de controle foram comparadas na
estabilizacdo do veiculo: o PID e o Integral Backstepping. Foi realizada uma analise de
robustez em relagdo as incertezas paramétricas e aos distUrbios aerodindmicos. Os autores

observaram que em baixas velocidades e com pequenas perturbacbes aerodindmicas um
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controlador PID ¢é suficiente para a estabilizacdo do quadricoptero. Contudo, em velocidades
mais altas e na presenca de distirbios de vento, a técnica se mostrou inadequada.

Com o objetivo de realizar o voo estacionario (manobra de pairagem), Lara et al.
(2006) implementou um controle linear proporcional derivativo (PD) e um controle ndo
linear, o Nested Saturations. Os autores observaram que o controle ndo linear foi mais robusto
mediante perturbac6es aplicadas no sistema e ruidos dos sensores.

De acordo com Bouabdallah et al. (2004b), um controlador baseado em Lyapunov foi
projetado para estabilizar o subsistema rotacional e controlar a altitude do veiculo aéreo.

Com o intuito de possibilitar a navegacdo (controle de posicdo e orientacdo) do
quadricoptero em um espaco tridimensional, controladores PID foram desenvolvidos em:
Erginer e Altug (2007); Salih et al. (2010); Li e Li (2011) e Ghadiok et al. (2012). Ainda com
este mesmo objetivo, em Zareb et al. (2013), foi desenvolvida uma técnica de controle
hibrida, o PID-Fuzzy, para voos em ambientes internos.

De acordo com Bouabdallah e Siegwart (2005) duas técnicas de controle ndo lineares
foram comparadas através de resultados simulados e experimentais: o Backstepping e o
Sliding-Mode. Tais técnicas permitiram o controle completo do veiculo. Os autores apontaram
0 Backstepping como o melhor resultado obtido.

Ainda em Bouabdallah e Siegwart (2007) um controlador Backstepping com agéo
integral foi implementado para melhorar a performance de rastreamento de trajetdria na
presenca de disturbios e efeitos ndo modelados.

Algoritmos de controle adaptativo também tém despertado o interesse no projeto de
sistemas de controle de VANT’s, devido a sua caracteristica de melhorar o desempenho e
lidar com as incertezas de parametros aerodindmicos e imprecisdes de modelagem (Bouadi et
al., 2011), (Fang e Gao, 2011).

Diversas estratégias de controle foram desenvolvidas, contudo, muitas ndo avaliam a
robustez do controlador na presenca de distarbios externos, dindmicas ndo modeladas e
incertezas paramétricas.

Com este intuito, Raffo et al. (2008), apresentou uma estratégia composta por um
controlador H_ n&o linear responsavel por estabilizar os movimentos rotacionais e um
controlador Backstepping para guiar o quadricoptero em uma referéncia de trajetoria. O

sistema foi capaz de rejeitar incertezas paramétricas em termos inerciais e distdrbios nos

momentos aerodindmicos (sistema rotacional).
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As estratégias de controle apresentadas consideram que as a¢des de controle nunca
alcancardo os limites de saturacdo dos atuadores, embora na préatica isto seja possivel. Por
exemplo, quando o veiculo aéreo estiver longe do seu destino, provavelmente os sinais de
controle gerados serdo mais elevados que os valores admissiveis. Além disso, 0s veiculos sdo
compostos de partes mecanicas e elétricas, que também estdo sujeitas as restricGes fisicas
(Raffo, 2011).

Desta forma, quando as restricdes devem ser consideradas no projeto, o controle
preditivo baseado em modelo (CPBM) torna-se uma opgéo interessante. O CPBM tem por
objetivo calcular uma sequéncia de controle futura, em um horizonte definido, de tal maneira
que a predicdo da saida da planta € levada para a referéncia. Isto € obtido através da
minimizacdo de uma funcdo custo em relacdo as acdes de controle futuras (Camacho e
Bordons, 2004).

Outras vantagens do CPBM consistem na habilidade de guiar o sistema suavemente e
poder ser facilmente estendido para sistemas multivariaveis. Sua desvantagem € a alta carga
computacional que pode impossibilitar sua execucao em aplicacdes reais.

Desta forma, Raffo et al. (2010; 2011), apresentou uma estratégia composta por um
CPBM responsavel por guiar o quadricdptero ao longo de uma trajetéria e um controlador

H_ ndo linear para estabilizacdo do subsistema rotacional. O projeto alcancou erro

estacionario nulo na presenca de distirbios sustentados nos momentos e nas forcas
aerodinamicas. Além disso, foram consideradas incertezas paramétricas em termos de massa e
inércia.

Em Alexis, Nikolakopoulos e Tzes (2010) foi desenvolvida uma estrutura de controle
composta pelo CPBM, aplicado no subsistema translacional e no rotacional. A analise foi
realizada através de um sistema experimental. Os resultados apontaram que o veiculo foi
capaz de realizar tarefas de rastreamento de trajetdria mediante situacbes de distirbios
aerodinamicos, além de lidar com as restri¢es fisicas do sistema.

Segundo Lopes et al. (2011) um CPBM foi desenvolvido para rastreamento de
trajetoria e estabilizacdo da orientacdo de um quadrirotor. Os resultados foram comparados
com as técnicas de controle PID e Backstepping. Quando comparado com o PID, o CPBM
apresentou uma melhor performance. Em relacdo ao Backstepping, o tempo de resposta do
CPBM foi maior, contudo, o veiculo rastreou a trajetdria de forma mais suave, além da

habilidade de incorporar restri¢Ges fisicas e operacionais do sistema.
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1.4. Objetivos

Conforme exposto na sessdo anterior, diversas estratégias de controle para o
quadrirrotor tém sido desenvolvidas na ultima década. Contudo, grande parte das pesquisas
analisou o comportamento do veiculo aéreo apenas em ambientes internos, onde ndo sofrem
os efeitos de perturbac6es aerodindmicas.

Desta forma, o objetivo principal desta dissertacdo € contribuir para o
desenvolvimento e a implementacdo de estratégias de controle que possam solucionar o
problema de posicionamento e rastreamento de trajetdria em ambientes internos e externos.

Assim, a primeira etapa do projeto esta relacionada a obtencdo de um modelo dindmico
que represente de forma apropriada o quadricoptero. Para tal, a formulacdo matematica sera
baseada nas leis fisicas que regem o sistema mecanico, levando-se em conta a complexidade e
o realismo.

Uma estratégia comum para resolver os problemas de posicionamento e rastreamento
de trajetdria em sistemas mecanicos subatuados é a utilizacdo de uma estrutura de controle em
cascata. Desta forma, a estratégia de controle proposta serd constituida por dois subsistemas
cascateados, o subsistema translacional e o rotacional.

As metodologias de controle que serdo implementadas no VANT s&o: o controle
preditivo baseado em modelo e o controlador PID. Tais técnicas irdo possibilitar que o veiculo
aéreo realize o rastreamento de trajetéria de forma suave, além disso, sua robustez buscara
atenuar disturbios externos e incertezas paramétricas, além de considerar as restricdes fisicas
do sistema no projeto de controle.

Os resultados do trabalho proposto serdo analisados através de simulacdes

computacionais desenvolvidas no software Matlab®/Simulink.

1.5. Organizacdo Geral da Dissertacao
Para melhor compreensao, esta dissertacdo é dividida nos seguintes capitulos:

e Capitulo 2: Este capitulo apresenta uma revisdo bibliografica das técnicas de controle
implementadas neste trabalho: controle preditivo baseado em modelo e controlador
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PID. E realizada uma breve discussio a respeito da estratégia e dos principais

elementos pertinentes a cada estrutura de controle.

e Capitulo 3: Neste capitulo sdo apresentadas as equacfes de movimento de um veiculo
aéreo ndo tripulado, do tipo quadricdptero. Inicialmente € realizada uma descricdo da
operacdo do veiculo, bem como a apresentacdo das premissas consideradas durante a
modelagem. A modelagem dindmica é obtida através de duas aproximacdes: de Euler-
Lagrange e de Newton-Euler. Os parametros do veiculo aéreo utilizados nas

simulacdes séo apresentados ao final do capitulo.

e Capitulo 4: Ao longo deste capitulo é apresentada a estratégia de controle em cascata
aplicada ao veiculo aéreo ndo tripulado do tipo quadricoptero. O sistema mecanico é
divido em subsistema translacional e subsistema rotacional. Sdo apresentadas as

equac0es e os parametros utilizados no projeto dos controladores.

e Capitulo 5: Esta secdo destina-se a apresentacao dos resultados referentes ao controle
de posicionamento e rastreamento de trajetdria de um VANT, do tipo quadricoptero.
Além disso, sdo apresentados os resultados relacionados a robustez mediante

disturbios aerodindmicos e incertezas paramétricas.

e Capitulo 6: Este capitulo destina-se a apresentacdo das principais conclusfes do
trabalho, além de sugestdes para projetos futuros.

e Referéncias Bibliograficas: Por fim, sdo apresentadas as referéncias bibliograficas

citadas neste trabalho.

1.6. Lista de Publicagdes

Ao longo do desenvolvimento deste projeto foram publicados os seguintes trabalhos:
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CAPITULO 2

Revisdo Bibliografica

Este capitulo trata de alguns temas importantes para a compreensdo deste trabalho e
para a posterior discussdo dos resultados, tais como: controle preditivo baseado em modelo e

controle proporcional integral derivativo.

2.1. Controle Preditivo Baseado em Modelo

O controle preditivo baseado em modelo, ou CPBM, surgiu na década de 70 e desde
entdo tem atraido a atencdo da comunidade académica e de empresas interessadas em aplica-
lo em seus processos industriais. O termo CPBM ndo designa uma estratégia de controle
especifica, mas uma classe de algoritmos de controle que utilizam explicitamente um modelo
do processo a ser controlado para predizer as respostas futuras da planta (Camacho e Bordons,
2004).

O principio do CPBM reflete a habilidade humana de tomar decises que conduzam aos
melhores resultados ao longo de um intervalo de tempo futuro. O homem seleciona estas
decisbes com base no conhecimento do modelo em questdo, e reavalia constantemente suas
acOes a medida que novas observacdes sdo realizadas (Gomes, 2006).

Apesar de existirem diversas estratégias de controle preditivo, todas se baseiam em

maior ou menor grau, nas seguintes premissas (Camacho e Bordons, 2004):
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A utilizacdo explicita de um modelo do processo para realizar a predicdo da saida em

um intervalo de tempo futuro (horizonte de predigéo);

Através da minimizacdo de uma funcdo objetivo é possivel obter a sequéncia de

controle a ser aplicada no processo;

Estratégia de horizonte deslizante, em que a cada instante o horizonte de predicéo €
deslocado em direcdo ao futuro. Desta forma, apenas o primeiro sinal de controle da

sequéncia calculada € aplicado no sistema.

Os diversos algoritmos de controle preditivo diferem na forma do modelo usado para

representar o processo, 0s ruidos e pela fungdo custo a ser minimizada. Existem diversas

aplicacdes bem sucedidas de controle preditivo, ndo apenas na industria quimica, como nas

areas de processamento de alimentos, automotiva, medica e em aplicacdes aeroespaciais.

O CPBM apresenta uma série de vantagens em relagdo a outros métodos de controle,

tais como (Malacalza, 2004):

Facilidade de implementacdo em sistemas multivariaveis;

Desempenho satisfatorio ao trabalhar com sistemas que apresentam perturbacdes

mensuraveis ou nao;
Aplicavel em sistemas lineares e nao lineares;

Utilizado em sistemas com caracteristicas complexas, tais como instabilidade em

malha aberta e fase ndo minima;
Conceitos intuitivos e ao mesmo tempo, a sintonia € facil de ser realizada;

A extensdo para o tratamento de restricbes é conceitualmente simples, sendo que

podem ser sistematicamente incluidas durante o projeto de controle;

Pode ser aplicado em processos onde se conhece os valores futuros de referéncia, por

exemplo, na area da robdtica ou em processos por batelada.
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A lei de controle originada do CPBM é de facil implementacdo e requer poucos
calculos, quando a dinamica do processo ndo muda e ndo se consideram as restri¢cbes. Porém,
no caso de controle adaptativo todos os calculos devem ser feitos a cada periodo amostral e,
além disto, quando sdo consideradas restri¢oes, a quantidade de calculos necessarios torna-se
bastante elevada (Raffo, 2005).

2.1.1. Estratégia do CPBM

No geral, os controladores preditivos se baseiam na seguinte estratégia, representada
pela Figura 2.1.

----------------------- ‘--‘--

® Saidas Preditas y(k+i/j)

A

Entradas Manipuladas
® u(k+i/y)

} $ $ —
k k+1 k+M-1 k+P

>

Horizonte de Controle

>

Horizonte de Predigao

Figura 2.1 — Esquema representativo de um controlador preditivo (Gongalves, 2012).

Em um determinado instante k de amostragem, o controlador recebe informagdes sobre
o0 estado atual do sistema, e baseado nestas informacdes e no modelo do processo, prediz o
comportamento dinamico futuro do sistema em todo um horizonte de predicdo P. Desta
forma, determina-se para todo o horizonte de controle M, com M < P, o valor das variaveis
manipuladas que otimizam uma funcao objetivo pré-determinada (Garcia et. al., 1989).

Se ndo ocorressem erros na modelagem do sistema ou perturbacdes, entdo todos 0s

valores das variaveis manipuladas, calculadas no instante k, poderiam ser implementadas. No
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entanto, isto ndo é possivel, uma vez que, em varias situacdes o comportamento real do
sistema e diferente do comportamento predito pelo modelo. Desta forma, a fungéo obtida para
todo o horizonte de controle tem apenas o seu primeiro termo implementado e todo o calculo

é repetido no proximo instante de amostragem e assim sucessivamente (Gongalves, 2012).

2.1.2. Perspectiva Historica

Os primeiros estudos envolvendo o CPBM surgiram no final da década de 70, com o
propdsito de contornar obstaculos impostos pelos problemas multivariaveis. Richalet et. al.
(1976) desenvolveu o MPHC (Model Predictive Heuristic Control), posteriormente conhecido
como MAC (Model Algorithimic Control), cuja aplicagdo destinava-se a plantas
petroquimicas. Em seguida, Cutler e Ramaker (1979) apresentaram a estratégia DMC
(Dinamic Matrix Control).

Apo6s as primeiras publicacbes, surgiram novas formulagbes do CPBM que
contribuiram para o desenvolvimento desta estratégia de controle. Prett e Gillete (1979)
desenvolveram novas aplicacGes para o DMC, enquanto que Cutler et. al. (1983) formulou
uma extensdo do DMC denominada de QDMC (Quadratic Dinamic Matrix Control), que foi
aprimorada posteriormente por Garcia e Morshedi (1986). Ao final da década de 80,
Grosdidier et. al. (1988) implementou melhorias no algoritmo MAC, e no comeco da década
de 90 iniciou-se o estudo de estratégias CPBM com restricoes.

As primeiras versdes do CPBM foram aplicadas na industria de processos quimicos e
obtiveram um grande sucesso devido a simplicidade do algoritmo e o uso da resposta ao
impulso ou resposta ao degrau como modelo do sistema em vez de formulagfes matematicas
mais complexas. Contudo, ndo foram realizados estudos formais a respeito da estabilidade do
sistema em malha fechado ou da robustez do controlador.

Estimulada pelo grande sucesso do CPBM na industria, a comunidade académica
preocupou-se em abordar questdes tedricas ndo estudadas até entdo. Desta forma, na década
de 90 surgiram métodos que garantem a estabilidade do sistema, conforme proposto por
Clarke e Scattolini (1991) que desenvolveram o CRHPC (Constrained Receding-Horizon
Predictive Control) e Kouvaritakis, Rossiter e Chang (1992) com o SGPC (Stable
Generalized Predictive Control). Ambas as técnicas provaram ser estaveis através da
imposicdo de restricbes as saidas apds um horizonte finito. O problema da estabilidade tem

sido abordado sob diferentes pontos de vista e varias contribui¢des tém aparecido nos Ultimos
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anos. As condicBes gerais e suficientes para projetar um CPBM com restrigdes estavel estdo
reunidas no trabalho de Mayne et. al. (2000).

Além disso, foram realizadas anélises de projetos de controle robusto com o intuito de
lidar com problemas relacionados com: incertezas aleatdrias, tempo morto, desvio
planta/modelo, modelo estavel/planta instavel, e modelo linear/planta ndo linear, como em
Kouvaritakis, Rossiter e Schuurmans (2000).

Atualmente, os trabalhos na area de CPBM continuam se diversificando, e algumas
questdes como identificacdo de modelo, predicdo e estimacdo de perturbacdes néo
mensuraveis, tratamento de incertezas e CPBM ndo linear despontam como 0s principais

desafios a serem confrontados nos trabalhos futuros.

2.1.3. Elementos do Controle Preditivo

Existem vérias formulagbes e diferentes estratégias de implementacdo de um
controlador CPBM. A modelagem de processos pode ser realizada através de funcdes de
transferéncia, representacdo em espaco de estados, resposta ao degrau ou impulso. De acordo
com Camacho e Bordons (2004) todas estas técnicas apresentam determinados elementos em

comum, que sao:

e Modelo de predigéo

e Funcdo objetivo

e Obtencdo da lei de controle

Modelo de Predicdo

O modelo de predigdo é o elemento mais importante dos controladores preditivos, e
deve ser completo o suficiente para capturar a dindmica do processo, permitir o calculo das
predicdes de saida, e a0 mesmo tempo ser intuitivo e permitir analises teoricas. A utilizacédo
de um modelo que represente 0 processo ocorre pela necessidade de se calcular as saidas

preditas em instantes de tempo futuros y(t+k|t). O modelo pode ser dividido em duas
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partes: 0 modelo do processo e 0 modelo dos disturbios, sendo ambas as partes necessarias

para a predicéo.

Modelo do Processo

Os principais modelos utilizados para representar 0s processos sao:

Resposta ao impulso: conhecida também como modelo de convolugéo, ela aparece no
MAC e em casos especiais do GPC e EPSAC. A relacdo entre a entrada e a saida é

dada pela equacgéo (2.1).
y(©) = hu(t-i) 2.1)

onde h sdo as amostras da saida quando 0 processo é excitado por um impulso

unitario. Esta soma € truncada e somente os N primeiros valores sdo considerados,

desta forma, somente processos estaveis podem ser representados:
N -
y(t) =Y hut-i)=H(z")u(t) (2.2)
i=1

onde H(z)=h,z'+h,z?+..h,z", emque z* é um operador de atraso unitario.

Usualmente N é um valor alto, desta forma, faz-se necessario adquirir uma grande

quantidade de parametros para descrever o modelo. A predicdo da saida é dada por:

9(t+k|t):ihiu(t+k—i|t)=H(Z‘l)U(t+k|t) (2.3)

i=1

Este método é bastante utilizado devido ao fato de ser intuitivo, a técnica de
identificacdo do modelo é simples, ndo € necessario um conhecimento a priori sobre o
processo e € possivel lidar com dindmicas complexas como: comportamento de fases

ndo minimas e atrasos.




Capitulo 2 - Revisado Bibliogréfica 19

Resposta ao degrau: presente na estratégia DMC e em suas variantes. Neste modelo
um degrau unitario é utilizado como sinal de entrada. Para sistemas estaveis, a

resposta truncada é dada por:

y(t) = Yo+ D, giAu(t—i) =y, +G(z )1~z )u(t) (2.4)

i=1

onde g, sdo as amostras da saida quando aplicado o degrau unitario. Considerando
que o sistema esteja no ponto de operacdo Yy, a predi¢do da saida pode ser calculada

conforme equacao (2.5):

Jt+k|t)=> gAu(t+k—ilt) (2.5)

i=1

Este método apresenta as mesmas vantagens e desvantagens do modelo de resposta ao

impulso.
Funcédo de transferéncia: é utilizada em diversas metodologias de controle preditivo,

como: GPC, UPC, EPSAC, EHAC, entre outras. Utiliza o conceito de funcdo de

transferéncia, ou seja, G=B/ A, sendo a saida dada por:

A(z)y(t) =B(z u(t) (2.6)

com:

A(zY)=1+az'+a,z%+..+a,z ™

2.7
B(zY) =bz b,z +..+b, 2™ &1
Desta forma, a predicdo da saida é representada pela equacéo (2.8):
. B(z™
ekt = uek ) 29

A(z™)
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Esta representacdo pode ser aplicada em sistemas instaveis, além de necessitar de
poucos parametros para a sua formulacdo. Contudo, faz-se necessario um

conhecimento a priori do processo, especialmente da ordem dos polinémios A e B.

e Espaco de estados: € utilizado no controle preditivo funcional e possui a seguinte

representagéo:

X(t) = Ax(t) + Bu(t)

(2.9)
y(t) =Cx(t)

onde x representa os estados e A, B e C sdo as matrizes de estados, de entrada e de

saida, respectivamente. A predi¢do da saida para este modelo é dada por:

k
J(t+k|t)=CX(t+k|t) =C[AX(t)+ D> A7Bu(t+k—i|t)] (2.0

i=1

Sua grande vantagem é poder ser utilizado diretamente em processos multivariaveis.
Contudo, cabe mencionar que em geral alguns estados ndo tem significado fisico e
desta forma, é necessario o0 uso de observadores, aumentando assim a complexidade de

calculo do controle.

e Outros modelos: os modelos listados anteriormente representam sistemas lineares ou
linearizados, desta forma, sdo os mais utilizados devido a simplicidade de formulacao.
Entretanto, modelos ndo lineares também podem ser utilizados para representar a
dindmica de um processo, contudo, eles aumentam consideravelmente a complexidade
do problema de otimizacdo. Redes Neurais e Ldgica Fuzzy sdo outras formas de

representacdo utilizadas em algumas aplicacdes.
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Modelo dos Disturbios

Tao importante quanto o modelo do processo, € a escolha do modelo que represente 0s
disturbios. O modelo mais utilizado para determinacdo de distlrbios deterministicos e
estocasticos € o modelo autoregressivo integrado de média mdvel (Auto-Regressive and
Integrated Moving Average - ARIMA). Desta forma, os distlrbios, que representam a
diferenca entre a saida medida e a saida calculada pelo modelo, sdo dados pela seguinte

equacéo (2.11):

C(z Ye(t)

"O="567

(2.11)

onde: o polindmio D(z™) inclui explicitamente um integrador A=1—z"", e(t) é um ruido
branco de média zero, e o polinbmio C é normalmente considerado igual a 1. Este modelo é
utilizado para representar mudancas aleatdrias, offsets e outros fenémenos normalmente
encontrados nos meios industriais, sendo usado diretamente no GPC, EPSAC, EHAC e UPC

e, com algumas modifica¢fes, em outros controladores.
Funcéo Objetivo

Diferentes fungdes custo séo propostas pelos algoritmos CPBM, contudo, em geral elas

partem da mesma premissa, que consiste na minimizacédo do erro entre a saida futura (y) e a
referéncia desejada (w), penalizando o esforco de controle (AU). Desta forma, a expressdo

geral para uma funcdo objetivo é:

Hp

\Y

QU)[Y(t+i|t)—w(t+)J° +Zu: RG[AG(E+i-DJ (2.12)

i=H

w

e Parametros: H, e H_ representam os horizontes de predicdo minimo e maximo,

enquanto que H, representa o horizonte de controle. O significado destes parametros

é bastante intuitivo e definem os instantes em que se deseja que a referéncia siga a
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saida e quando € importante limitar a acéo de controle. Desta forma, se H, € grande,
isso implica que nédo é importante o erro cometido nos primeiros H, -1 instantes e a

resposta obtida tendera a ser suave.

No caso particular de sistemas com um atraso de valor d, deve-se escolher H, >d , ja

que ndo havera resposta do sistema a entrada até o tempo k =d . Através da variagdo

de H, é possivel penalizar, durante mais ou menos tempo, a a¢ao de controle.
Os coeficientes Q(i) e R(i) sdo as sequéncias de ponderacao do erro e do esforco de

controle e geralmente sdo escolhidas constantes ou exponenciais ao longo do
horizonte. Por exemplo, um peso exponencial pode ser uma funcdo conforme a
equacdo (2.13) que permite variar a penalizacdo do erro em diferentes partes do

horizonte.

Q(i)=a"™" (2.13)

e Referéncia de trajetoria: uma das vantagens do controlador preditivo é que se a
referéncia de trajetoria ja é conhecida, o sistema pode atingir mais rapidamente o valor
desejado. Em muitas aplicacOes ja se conhece a referéncia futura, como em: robotica
maovel, em servoacionamentos e em processos do tipo batelada.

Na minimizacdo da funcdo objetivo, a referéncia de trajetéria w(t+k) ndo
necessariamente coincide com a referéncia real (r) do sistema. Normalmente, nas
aplicacdes praticas, utilizam-se estratégias para suavizar as mudancas de referéncia,

conforme apresentado na equacao (2.14):
w(t) = y(t) w(t+k)=aw(t+k-1)+0-—a)rt+k) k=1..N (2.14)

onde: « € um pardmetro entre 0 e 1, que é um valor ajustavel que influenciara na
dindmica da resposta do sistema. Valores pequenos de « promovem uma baixa
suavizacdo da trajetoria, sendo que a resposta atingird a referéncia real mais
rapidamente. Contudo, se o valor de « for aumentado, a convergéncia para a

referéncia real se torna mais lenta.
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e Restrigdes: na pratica todos 0s processos estdo sujeitos a restricdes, seja no valor ou na
variacdo da variavel manipulada ou mesmo na saida do processo. Além disso, é
importante considerar que os processos industriais tém pontos de operacdo muito
proximos destes limites, para 0 aumento da qualidade e da relacdo custo-beneficio do
sistema. Desta forma, faz-se necessaria a introducédo das restricbes na fungédo custo a
ser minimizada. Neste sentido, todos os algoritmos de CPBM permitem inclui-las,

considerando as restricdes como um conjunto de equagdes do tipo:

umin < U(t) < umax
Aumin < U(t) o U(t _l) < Aul‘n&lx (2.15)
Yonin < y(t) < Vimax

Deve ser mencionado aqui que, nestes casos, a solugdo do problema de otimizagao néo
pode ser obtida analiticamente e requer uma carga de calculo muito maior que no caso
sem restricGes. Apesar da complexidade de célculo, a capacidade do CPBM de levar
as restricbes em consideracdo € um dos principais motivos do seu sucesso nas

aplicagdes industriais.
Obtencéo da Lei de Controle

A minimizacdo da funcdo objetivo (2.12) nos fornece os valores 6timos da variavel

manipulada G(t+Kk |t). Para tal, os valores preditos da saida y(t+k|t) sdo calculados como

uma funcéo dos valores passados e dos sinais de controle futuros, fazendo uso do modelo de
predicdo escolhido.

Uma solucdo analitica pode ser obtida se 0 modelo é linear e ndo ha restricdes, caso
contrario, um método iterativo de otimizacdo deve ser utilizado. Independente do método
utilizado, a solucdo do problema de otimizacdo é geralmente complexa, devido ao grande
namero de variaveis envolvidas, principalmente quando os horizontes sdo grandes.

Neste ponto também existe um grande campo para pesquisas em CPBM, ja que 0s
problemas de otimizacao associados ao calculo do controle étimo ndo tém sido resolvidos de

forma geral (Gomes, 2006).
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2.2. Controle Proporcional Integral Derivativo

O controle proporcional integral derivativo (PID) é o algoritmo de controle mais
utilizado no meio industrial. A popularidade desta metodologia pode ser atribuida a uma série

de caracteristicas observadas em diversos processos industriais, tais como:

Estratégia de controle de facil implementacéo;

Compativel com diversas aplicacdes;

Por ser uma estratégia simples, o sistema de controle PID € de baixo custo;

Capacidade de fornecer comportamentos transitorios satisfatérios;

Eliminacdo do erro em regime permanente.

Deve-se ainda salientar que a familiaridade de muitos engenheiros com esta estratégia

de controle, devido a sua longa historia, € um fator determinante para a sua prética.

2.2.1. Perspectiva Historica

Os controladores PID comegaram a ser utilizados em plantas de processos quimicos na
década de 30 na forma de controladores pneumaticos e ainda hoje, mais de oitenta anos apos
0s primeiros trabalhos de ajustes de controladores publicados por Ziegler & Nichols, eles
continuam sendo largamente empregados em controles de processos industriais.

De acordo com Astréom & Hagglund (1988), estes controladores sdo suficientes para
controlar diversos tipos de processos, particularmente nos quais os requisitos de performance
sdo modestos. Além disso, eles observaram que em uma pesquisa com mais de 11.000 malhas
de controle em diversas plantas (refinarias, plantas quimicas, de papel) cerca de 97% eram
controladas por PID.

Segundo Desoborough, Nordh & Miller (2001), uma pesquisa realizada no setor
industrial em paises desenvolvidos, e apresentada em trabalhos técnicos e cientificos, mais de

90% dos controladores sao do tipo PID.




Capitulo 2 - Revisado Bibliogréfica 25

E claro que podemos observar que com todo o avango tecnoldgico e os crescentes
esforcos em estudos e técnicas de controle, surgiram novas metodologias que quando
comparadas ao controlador PID sdo consideradas mais avancadas e complexas. Tais
metodologias recebem o nome de controle moderno, como: controle preditivo, adaptativo,
robusto, métodos heuristicos, entre outras. De fato sdo estratégias mais complexas e
normalmente sdo utilizadas em tarefas de otimizacao, buscando atingir melhores resultados,
entretanto, devemos observar que para diversas tarefas ainda é possivel a utilizacdo do

controlador PID.
2.2.2. Algoritmo Bésico

Na literatura podem ser encontrados trés algoritmos distintos para implementacdo do
controlador PID. Para a elaboragédo deste projeto foi utilizado o algoritmo do tipo paralelo,
cuja expressao esta representada em (2.16):

de(t)

u(t) = K, e(t) + K, j e(t)dt + K, (2.16)

em que: u(t) é o sinal de controle e e(t) é o sinal do erro entre a referéncia (setpoint) e a
saida do sistema.

E possivel observar que o controlador PID é composto pela soma de trés parcelas
independentes: uma proporcional ao erro, outra relacionada a integral do erro e a ultima
parcela que ¢é associada a derivada do erro. Os parametros do controlador PID s&o: o ganho

proporcional K, o ganho integral K; e o ganho derivativo K; .

Tal estrutura de controle pode ser demonstrada pelo diagrama de blocos apresentado na
Figura 2.2.
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e I S u

Figura 2.2 — Diagrama de blocos de um controlador PID paralelo (Nicula, 2010).
Acéo Proporcional

A parcela proporcional do controlador PID pode ser representada pela seguinte

equacao:
u, (t) = Ke(t) (2.17)

O objetivo da acdo proporcional é estabilizar a variavel de processo. O controlador vai
atuar para corrigir o erro existente entre o setpoint e a saida do sistema. Uma nova posicao de
equilibrio é entdo encontrada. Entretanto, apds este equilibrio e em processos sem poélos na
origem, verifica-se a presenca de um erro final, conhecido por offset ou erro de regime
permanente. Este erro torna-se um limitante para o controlador puramente proporcional.

Um aumento no valor do ganho proporcional tem impacto direto na velocidade de

resposta do sistema e no valor do erro em regime permanente.
Acéo Integral

A acdo integral age proporcionalmente a integral do erro do sistema, conforme

apresentado na equacéo (2.18).

u (t) = K, j e(t)dt (2.18)
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Esta atuacdo é complementar & acdo proporcional e seu objetivo € remover qualquer
erro de desvio permanente, ou seja, offset, deixado pela agcdo proporcional. Por este motivo €
conhecida também como acao reset ou reajuste.

A acdo integral elimina o desvio permanente, mas ndo consegue eliminar o pico do erro
(overshoot), uma vez que o0 mesmo ocorre antes que ela comece a atuar, pois esta atrasada em
relacdo a acdo de controle proporcional. Além disso, é importante observar a magnitude da do

ganho K., uma vez que, quanto mais alto, mais o sistema tenderd a apresentar um

comportamento oscilatério além de um sobrepasso elevado (Nicula, 2010).

Acéo Derivativa

A acdo derivativa age proporcionalmente a derivada do erro do sistema, sendo definida
pela equacdo (2.19). Ela tem por objetivo melhorar o desempenho transitério do sistema em
malha fechada (Campestrini, 2006).

de(t
U, (®) = K, % (2.19)

A derivada de uma funcéo esta relacionada intuitivamente com a tendéncia de variagao
desta funcdo em um determinado instante de tempo. Desta forma, ao aplicar um sinal
proporcional a derivada do erro, estamos nos baseando na tendéncia de evolucdo do erro.
Assim, a acdo derivativa é dita antecipatoria ou preditiva e tende a fazer com que o sistema
reaja mais rapidamente as variagoes.

Este fato faz com que a acdo derivativa seja utilizada para a obtencdo de respostas
transitérias mais rapidas, melhorando o comportamento dindmico do sistema em malha
fechada. E importante observar que em regime permanente o sinal de erro é constante, desta
forma, a acdo derivativa serd igual a zero, ou seja, esta acdo atua apenas durante a resposta

transitoria.
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2.2.3. Filtro Derivativo

Durante a implementacdo de uma estratégia de controle PID, algumas observagoes
devem ser consideradas a fim de que se obtenha um desempenho adequado do sistema
controlado. O principal efeito a ser analisado é o ganho do termo derivativo em altas
frequéncias.

A equacdo (2.16) ndo pode ser implementada na pratica. O ganho da acéo derivativa em
altas frequéncias gera a amplificacdo de ruidos na variavel de processo, sendo que, tais ruidos
podem causar danos no sistema.

Para contornar este problema é projetado junto a parcela derivativa um filtro passa-
baixa de primeira ordem. Neste contexto, podemos verificar que o PID paralelo passa a ser
representado pela expressdo (2.20). Sua estrutura em blocos pode ser visualizada na Figura
2.3.

K, K4S
C(S):Kp+—+K—d (220)
—ds+1
K{'
L —
Ky
e 1
- Kp
K s
" &HI
N

Figura 2.3 — Estrutura em blocos de um controlador PID paralelo com filtro derivativo
(adaptado de Nicula, 2010).

O parametro de ajuste do filtro derivativo (N) geralmente assume um valor entre 1 e 33,
embora na maioria dos casos praticos, ele seja ajustado na faixa entre 8 e 16 (Skogestad e
Postlethwaite, 2005).
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2.2.4. Outras Estruturas de Controle PID

As outras duas estruturas de controle PID encontradas na literatura s&o: o tipo série (ou
interativo) e o académico (também conhecido como ISA).

Os controladores industriais comumente encontrados sdo do tipo série, onde ha a
interferéncia do tempo integral no tempo derivativo e vice-versa. Esta estratégia é

representada pela expressdo (2.21), e o seu diagrama pode ser visualizado na Figura 2.4.

1 1+sT
C(s)=K, £l+ - ] T d 221)
i s+1
e : u
|__ lis L. 1
[;‘ /‘,\.".S'+ | 1 0y

Figura 2.4 — Diagrama de blocos de um controlador PID série com filtro derivativo (Nicula,
2010).

Ja o controlador do tipo académico (ou ISA) é demonstrado pela expressdo (2.22).
Nesta estruturara podemos observar que o ganho proporcional altera os termos integrativo e

derivativo. A sua representacdo em blocos pode ser observada na Figura 2.5.

C(s)=K, 1+i+ TT“S

Sl dgig

(2.22)
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Figura 2.5 — Diagrama de blocos de um controlador PID académico com filtro derivativo
(Nicula, 2010).

A razdo pela qual o setor industrial prefere a forma de controlador em série se d& ao
fato desta ter sido a primeira a ser utilizada, ainda no século passado, em tecnologias
pneumaticas. Assim, os fabricantes de controladores preferem manter o know how ja
adquirido. Adicionalmente a estes motivos, por vezes, afirma-se que o PID na forma serial €

mais facil de ser sintonizado (Nicula, 2010).

2.3. Conclusoes

Este capitulo apresentou a revisdo bibliogréafica de duas metodologias de controle
implementadas neste trabalho, o controle preditivo baseado em modelo e o controlador
proporcional integral derivativo.

Foi realizada uma breve discussao a respeito da estratégia e as principais caracteristicas,
vantagens e desvantagens de cada metodologia de controle.

No capitulo 1V serdo apresentadas as equacOes e 0s parametros utilizados para o projeto

de controle aplicado ao veiculo aéreo nao tripulado do tipo quadricoptero.




CAPITULO 3

Modelagem Dinéamica

Este capitulo apresenta a modelagem dindmica de um veiculo aéreo néo tripulado, o
quadricoptero. As equagdes de movimento sdo desenvolvidas baseando-se nas leis fisicas que
descrevem o sistema, utilizando trés coordenadas de posicdo e trés angulos de Euler para
especificar a orientacdo do corpo. As equacfes dindmicas do quadricOptero sdo obtidas
através de duas formulagdes matematicas: a de Euler-Lagrange e a de Newton-Euler.

Para obtencdo do modelo dindmico supde-se que o veiculo aéreo € um corpo rigido no
espaco, sujeito a uma forca principal e trés torques. Outras premissas que podem ser
estabelecidas sdo (Bouabdallah, 2007):

e A estrutura € supostamente rigida e simétrica;

e O centro de massa do veiculo coincide com a origem do sistema de coordenadas fixo

ao corpo rigido;
e As hélices sdo supostamente rigidas;

e O empuxo e o0 arrasto sdo proporcionais ao quadrado de velocidade das hélices.

O quadricéptero é controlado pela variacdo da velocidade angular de quatro motores
elétricos, conforme apresentado na Figura 3.1. Cada motor produz uma forca e um torque, que
combinados geram uma forca principal (empuxo) e trés torques (de rolagem, arfagem e

guinada — roll, pitch e yaw).
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A forca de empuxo € denominada como U, , o torque de rolagem € representado por z,,
o momento de arfagem € designado como 7, e 0 momento de guinada € denotado como ,, .

Os motores elétricos operam com sentido de rotacdo fixo, desta forma, a forga gerada
por cada motor é sempre positiva. Os motores dianteiro (M1) e traseiro (M3) giram em
sentido horario, enquanto que os motores esquerdo (M2) e direito (M4) operam em sentido

anti-horario.

Figura 3.1 — Esquema de funcionamento do quadricoptero (adaptado de Garcia Carrillo et. al.,
2013).

A forca de empuxo € responsavel pelo movimento ascendente e descendente do
quadricéptero, e corresponde a soma das forgas individuais geradas por cada motor. Ja os
torques estdo relacionados com a diferenca de forcas entre motores. O torque de rolagem é
funcdo da diferenca de forcas entre os motores esquerdo e direito (f2-f4). J& o torque de
arfagem relaciona-se com a diferenca de forcas dos motores traseiro e dianteiro (f3-f1). Por
fim, o torque de guinada esta relacionado ao contra torque gerado em cada motor.

O quadricOptero é um sistema mecanico ultraleve e complexo, desta forma, sua
modelagem inclui importantes efeitos fisicos como: efeitos aerodindmicos e giroscopico. Uma

breve lista dos principais efeitos que atuam no veiculo aéreo esta descrita na Tabela 3.1. Onde
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C representa os termos constantes, Q é a velocidade do rotor, J, € o momento de inércia do

rotor ao redor do seu proprio eixo, | é a distancia do centro de massa aos rotores, J € 0

momento de inércia do corpo rigido e ¢, 8, sao os angulos de Euler (Raffo, 2007).

Tabela 3.1 — Principais efeitos fisicos que atuam no quadricoptero (Bouabdallah, 2007).

Efeitos Fontes Formulacéo
- Rotacdao dos rotores ,
. A CQ
Efeitos Aerodinamicos - Giro de Hélices
- Mudanca na velocidade de rotacéo das 16
Contra Torque Inercial hélices r
Efeito da Gravidade - Posigéo do centro de massa |
- Mudancas na orientacdo do corpo rigido 19
Efeito Giroscopico - Mudancas na orientacdo do plano dos 3 QZ 4
rotores o
Friccdo - Todos os movimentos do quadricoptero Coh,0,y

Contudo, o quadricoptero é um sistema mecanico subatuado, ou seja, possui seis graus
de liberdade e apenas quatro entradas. Devido a esta complexidade, algumas consideracdes
sdo feitas para o desenvolvimento do modelo matematico. Em Raffo (2007) sugere-se
desconsiderar os momentos causados pelo corpo rigido sobre a dindmica translacional, bem

como o efeito solo, além das outras premissas ja apresentadas.

3.1. Sistemas de Coordenadas

Esta secdo descreve os pontos de referéncia e os sistemas de coordenadas que séo

utilizados para estimar a posicao e a orientagdo do corpo rigido no espaco tridimensional.




Capitulo 3 - Modelagem Dinamica 34

Inicialmente, deve ser considerado um sistema de coordenadas fixo ao corpo rigido B,
localizado no centro de massa do veiculo aéreo, e um sistema de coordenadas inercial | , fixo
a Terra, conforme pode ser observado na Figura 3.2.

O sistema de coordenadas fixo ao quadricoptero € definido como B={X,V,,Z }.

Sendo, X, 0 eixo da direcdo de voo, y, € ortogonal a X, e com o sentido negativo para

estibordo, e Z, € orientado no sentido ascendente e ortogonal ao plano X, Oy,. Ja o

referencial inercial é considerado fixo em relacéo a Terra, e é designado como | ={X, y, Z}.

Figura 3.2 — Sistemas de coordenadas do quadricOptero (adaptado de Bouabdallah, Noth e
Siegwart, 2004a).

O wvetor &=[x y z]' representa 0 posicionamento do centro de massa do
quadricdptero em relacdo ao sistema de coordenadas inercial. J& a orientacdo do veiculo aéreo

em relacéo ao referencial inercial é obtida através da matriz de rotagéo R, :B — 1| .

Angulos de Euler e quatérnions sdo as duas principais formas de representar a
orientacdo de um corpo rigido no espaco euclidiano tridimensional. Em aplicacOes
aeroespaciais € mais comumente utilizada uma das representagdes dos angulos de Euler,
conhecida também como convencdo Tait-Bryan. Nesta representacdo, a orientacdo do corpo
rigido € obtida através de trés rotacdes sucessivas em torno dos eixos do sistema mdvel, no
qual ficam definidos (Raffo, 2007).
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1. Rotacdo ao redor de X de ¢: o primeiro movimento, assumindo que o referencial

inercial e o sistema de coordenadas fixo ao corpo rigido sdo coincidentes, € dado pela

rotacdo ao redor do eixo X pelo angulo de rolagem (¢).

X 1 0 0 X,

Y [=|0 cos¢g —seng ||y, (3.1)
Z, 0 seng cos¢ ||z,

2. Rotacdo ao redor de y de @: a segunda rotagdo corresponde ao angulo de arfagem

(0) e ocorre ao redor do novo eixo V.

X, cosd 0 send || X
Y. |= 0 1 0 Y1 (3.2)
z, —-send 0 cosd ||z,

3. Rotagdo ao redor de Z de i : o terceiro movimento corresponde ao angulo de guinada

(v) e ocorre ao redor do novo eixo Z, levando o quadricoptero a sua posicéo final.

X cosy -—seny O || X,

y|=|seny cosy 0]y, (3.3)
z 0 0 1]z

A rotacdo destes angulos é delimitada em: angulo de rolagem (-7 < ¢ < x), angulo de
arfagem (—-z/2 <0 < z/2) e angulo de guinada (-7 <y < 7).

A partir das rotaces apresentadas anteriormente, definimos as trés matrizes de rotagéo
que representam a orientagdo do corpo rigido:

1 O 0 cos¢ 0 send
R(X,¢)=|0 cos¢ -—seng R(y,0)=| O 1 0
0 seng cosg -send 0 cosé




Capitulo 3 - Modelagem Dinamica 36

cosy -—-seny O

R(z,w)=|seny cosy O (3.4)
0 0 1

A matriz de rotacdo completa que define a orientagéo do sistema de coordenadas B em
relacdo ao sistema inercial | é conhecida como Matriz dos Cossenos Diretores:

R, =R(z,¥)R(Y,0)R(x,¢)

COSy C0SH CcoSy sendseng—seny CoS¢ COSy Sen 6 cos ¢ +sen iy sen ¢
R, =|seny cosf seny sen@seng+CcoSy COS¢ Seny sendcosg—Ccosy seng | (3.5)
—-send cosdsen ¢ cosécos ¢

Ja a relacdo entre a velocidade angular do veiculo expressa no sistema fixo ao corpo

rigido w=[w, , ,]", e a derivada temporal dos angulos de Euler (r), pode ser obtida

através da seguinte matriz de transformagdo, conhecida como matriz de Euler (W, ):

o, 1 0 —-send ¢
o, [=|0 cosg sengcosd |6 (3.6)
® 0 -—seng cosgcosd ||y

z

A velocidade angular expressa no sistema de coordenadas B pode ser fisicamente
medida, por exemplo, através de giroscopios. No entanto, geralmente, sistemas aeroespaciais
sdo equipados com Unidades de Medicéo Inercial que medem a velocidade angular e estimam
os angulos de Euler (Bouabdallah, 2007).
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3.2. Formulacéo de Euler-Lagrange

Nesta secdo 0 modelo dinamico do quadricoptero € obtido através do formalismo de
Euler-Lagrange, que se baseia nos conceitos de energia cinética e energia potencial do veiculo

aereo.
Relembrando que o Lagrangeano ¢ L =E_ —E_, temos que a forma geral das equagOes

de movimento pelo método de Lagrange é:

fel_dfaL) o .
7, | dtlag ) o 3.7

onde:

f, - forcas generalizadas

7, - torques generalizados

g, - coordenadas generalizadas
E. - energia cinética total

E, - energia potencial total

As coordenadas generalizadas de um corpo rigido no espaco tridimensional podem ser

definidas como:

=[x y z ¢ 6 yT (3.8)

onde £=[x y z]' eR*é a posicdo do centro de massa do quadricoptero em relacdo ao

sistema inercial I, e n=[¢ 6 w] <%R*sdo os angulos de Euler que descrevem a orientagio

do veiculo aéreo no espaco tridimensional.

A equacdo do Lagrangeano para o veiculo aéreo em questdo é definida como:

L(q’ q) = EcTrans+ EcRot_ Ep (39)
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onde:
E .rrans - €NErgia cinetica translacional
E o - €N€rgia cinética rotacional

E, - energia potencial

3.2.1. Energia Cinética Translacional

A solucdo do termo referente a energia cinética translacional depende da velocidade das
coordenadas generalizadas. A velocidade linear é dada por .f:v, portanto, o quadrado da

velocidade é:
Exyn)=(x+y +z)=¢¢ (310)

Desta forma, a energia cinética translacional pode ser determinada pela seguinte

expressao:

_1 22 :m 2T ¢
EcTrans - 2 Ié (X’ Y Z)dm 2 § § (311)

3.2.2. Energia Cinética Rotacional

Para a solucdo do termo referente a energia cinética rotacional, deve ser considerado
um ponto (®r) fixo e em repouso no sistema de coordenadas B. Este mesmo ponto pode ser

determinado em relagdo ao sistema de coordenadas inercial ('r), sendo R, a matriz de

rotacdo que relaciona o deslocamento espacial dos sistemas de coordenadas B e I.

'r=R,°r
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'r, = (cosy cos @) X, +(Cosy sen @sen ¢ —seny cos @)y, + (CoSy sen §.cos ¢ +seny sen @)z,
'ry = (seny cos @) X, + (seny sen dsen ¢ + CoSy COSP) y, + (Seny sen & cos ¢ —cosy sen @)z,

'r, = (—sen @) x_+(cos@sen @)y, +(cosdcosP)z,
(3.12)

Derivando a posicdo em relacdo ao tempo, temos as seguintes velocidades
correspondentes:

'v, = (—sen @ cosyl —cos@sen )X,
+(—COS Y COS gy +5en iy sen g —sen i sen ¢ sen Oy
+COS Y COS gsen B¢ + cosy sen ¢ cos 66)y,
+ (COS Y Sen gy +Sen i COS g — sen i cos gsen Gy
— COS Y Sen gsen B¢ + cos y cos ¢ cos 68)z,

Ivy = (—sen @sen b +cos B oS yyr) X,
+ (—Seny cos gy — COSy Sen g + cos i sen gsen Oy
+Seny CoS ¢ sen B +seny sen ¢ cos 66) y,
+(Sen y sen gyr — COS COS g + COSy COS hsen By
—Seny sen ¢sen A +seny cos ¢ cos 60)z,

'v, = (~C0s 00)x,
+(cos ¢ cos O —sen gsen 60)y,
+ (—sen ¢ cos Op — cos psen 60)z,

(3.13)

Tais equacdes de velocidades podem ser reescritas como:

o I I
Vo=V X+, Y Y, 7

o | |
Vy=Vy XV Y+ Y

y YxL L ZL

Y

| | | |
V, =V, X + VZyL Yo+ vV, 2, (3.14)
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Desta forma, o quadrado da velocidade do ponto 'r ¢ dado por:
VAL YLZ) = Vi Y z) Ve (x YLz )+ VR (XYL Zy)

VA(X., Y, Z,) = X2.(cos’ Oyr? + 6%)
+y2.(y % (cos® g +sen’ gsen’ ) +yr (—2sen ¢ cos ¢ cos B0 — 2 sen 6) +sen’ g6 + §°)
+27.(y” (sen® ¢+ cos® psen” ) +yr(2sen ¢ cos ¢ cos 66 — 24 sen 6) + cos® po* + ¢°)
+2X, Y, (¥’ sen gsen O.cos @ +yr(Cos gsen A0 —sen ¢ cos Hp) — cos pgo)
+2x,2, (7% COS psen A cos O + 7 (— COS ¢ COS O — sen ¢ sen H6) +sen o)
+2Y, 2, .(~y sen g cos ¢ cos’ O +yr(sen? ¢ cos B0 — cos® ¢ cos H6) +sen ¢ cos ¢6?)
(3.15)

Reescrevendo a equacéo (3.15), obtemos a seguinte expresséo:

VA(X_, Y., 2,) = (Y2 +27).(p% sen® O — 2sen Oy + §*)
+ (X2 +127).(y” sen® pcos® @ + 2sen ¢ cos ¢ Cos GOy7 + cos” po*)
+(x2 +y?2).(5° cos® g cos® @ —2sen ¢ cos ¢ cos By +sen® po°)
+2x%_ Y, .(y? sen gsen Ocos O + 7 (cos g sen A0 —sen ¢ cos ) — cos pgo)
+2x,_2,.(y* cos ¢ sen O¢cos O + yr (— Cos ¢ cos B —sen ¢ sen 6) + sen ¢gé)

+2Y, 2, .(—y* sen ¢ cos ¢ cos® B +yr(sen’ ¢ cos 66 — cos’ ¢ cos 68) +sen ¢ cos ¢6°)
(3.16)

Portanto, resolvendo a expressdo da energia cinética rotacional:

Eror = %(I(yf + Zf)dm)(¢52 —yd2sen O +yr? sen’ )
+%(I(Zf + Xf)dm)(éz c0s? ¢+ 702 sen ¢ cos ¢ Cos O + yr2 sen? ¢ cos® 0)
+%(I(Xf + yﬁ)dm)(éz sen’ ¢ —y792sen ¢ cos ¢ cos @ +yr* cos® ¢ cos’ 6)
+(I(X yL)dm)(z// sen g sen 0.cos @ + 7 (Cos ¢ sen 9 —sen ¢ cos Hf) — cos ¢po)

+( (xLzL)dm) y? cOS ¢ sen 6 cos 6 + 7 (— CoS ¢ oS O — sen ¢ sen O0) +sen gpo)

+(_|‘(yL L)dm)( y” sen ¢ cos ¢ cos® @ +yr(sen? ¢ cos B0 — cos® ¢ cos H6) + sen ¢ cos ¢6?) (3.17)
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E possivel observar que na expressio da energia cinética rotacional aparecem
momentos de inércia (elementos da diagonal principal da matriz de inércia) e produtos de
inércia (elementos fora da diagonal principal). A simetria mecanica do quadricoptero permite
negligenciar os produtos de inércia, e considerar a matriz de inércia como uma matriz
diagonal (Bouabdallah, 2007).

Lo = [ (v +27)dm
I, =I(zﬁ+xf)dm
L, =[O +y?)dm
Ixy :J.(XLyL)dm:O
l,, = I(xLzL)dm =0
l,, = [(y.z.)dm=0

(3.18)

Desta forma, obtemos a expressao final da energia cinética rotacional, representada pela
equacéo (3.19):

EcRot = % Ixx (¢ _l/]sen 9)2
1 : )
+ l,,(6cos g+ sen g cosb)? (3.19)
+% ., (6sen ¢ —yr cos ¢ cos O)?
3.2.3. Energia Potencial

A energia potencial do quadricoptero, expressa em termos das coordenadas

generalizadas, é definida como:

E, =mgz (3.20)
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3.2.4. Equac0es Dinamicas via Euler-Lagrange

Apdls obter as expressdes da energia cinética e da energia potencial, as equacgdes de
movimento do quadricoptero podem ser apresentadas através da formulacdo de Lagrange,
conforme a expressao (3.7).

O vetor de forgas translacionais f, corresponde a entrada de controle U, em relagdo ao

sistema de coordenadas inercial:
fg =R\, (3.21)

No inicio do capitulo foi definido que o centro de massa do veiculo aéreo coincide com

a origem do sistema de coordenadas fixo ao corpo rigido. Desta forma, o Lagrangeano nédo
contém termos de energia cinética combinando & e 7, ou seja, ndo ha acoplamento cruzado.

Portanto, as equacOes de Euler-Lagrange podem ser divididas em dois subsistemas: o
subsistema translacional e o rotacional.

Equagdes Dinamicas do Subsistema Translacional

As equacOes de movimento para o subsistema translacional podem ser definidas como:

L(f! 5) = EcTrans - Ep

oL ) oL(EE)
8§ =—MQge, —85 =mé
AACD e 9[AED) LG
dt| & dt| o0& 0& ¢
mé +mge, = f, (3.22)

onde e,=[0 0 1]'.
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Reescrevendo a equacdo (3.22) em fungéo do vetor de estados &, temos as equacdes

dindmicas referentes ao sistema de translacéo:

1
X =—(cosy sen@cosg+seny seng) U,
m

y =%(sen y sen @cos ¢ —cosy sen ) U, (3.23)

Z=-¢ +i(cosecos¢) U,
m

Equagdes Dinamicas do Subsistema Rotacional

As equac0es de Euler-Lagrange para o subsistema rotacional sdo definidas como:

d(oL) oL
— = |-===7
dt\ og) o4
d(oL) oL
—| = |-—==71,
dt\ad) a6

i(ij_izr (3.24)

A seguir é apresentado o desenvolvimento das equacbes dinamicas, pelo método de

Lagrange, para o subsistema rotacional:

dfoL) oL -
—| — |-——=49Il, —wsendl
dt(a¢j a¢ ¢ XX V/ XX

—y9cosO(l, +(l,,—1,)(2cos¢* —1))

+92%sen 2¢(1,,-1,,)
2L 2 o (I |

+J' ydm(y).(—g cos ¢ cos 9)
+ f zdm(z).(g sen ¢ cosé)
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d(oL oL ..
—| = |-==0(l_, cos’ ¢+ 1_sen’
dt[agj %41, cos' g +1, 5en” )

+1/‘/%sen 2¢coso(l,, —1,)

+yr? %sen 20(—1, +1,,5en* g+ 1, cos’ ¢))
+0psen24(1,-1,))

+yrpcosO(cos 24(1,, —1,,) +1,,)
+jxdm(x).(—g cos )

—_[ ydm(y).(g sené@sen @)

— [ 2dm(z).(g cos psen 6)

d 6'. . 2 2 2 2
—| — |=w(cos“ (1l cos“ g+ 1 sen +sen- ol
dt[a(//j l//( ( 7 ¢ v ¢) xx)

—gsendl

+9%sen 2¢coso(l,, —1,,)
+0yrsen20(1,, — 1, cos? g+ 1, sen’ ¢)
—yrgsen 2¢cos® O(1,, - 1,,)

+0pcos (1, +(2cos? g—1)(1,, - 1,,))
—ézésen 2¢seno(l,, —1,,)

(3.25)

Através da matriz de Euler (3.6), as equacbes (3.25) podem ser simplificadas
expressando-se as velocidades e aceleragfes dos angulos de Euler em funcdo das velocidades
e aceleracOes em relagdo ao sistema de coordenadas fixo ao corpo rigido:

dfa —%—I o,—(,-1,)o
dt a¢ a¢ XXOX yy 2z y~z

+Jydm(y).(—g COS ¢ C0S )
+_[zdm(z).(+g sen ¢ cosé)
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d(oL) oL
—| —= |-—=-send(o,l,, - I, -1
dt(aej 00 Aol = o, (la=1y))

+cosg(a, 1, —w,o,(1,—1,))
+J'xdm(x).(—g cos )
—jydm(y).(g sen¢sen 6)
—J'zdm(z).(g cos¢sen 0)

d( oL -
E(W] =-senf(al, —o,0,(1,-1,))

t+sengcosd(a,l, —o,0,(1,-1,))
+cosgcosd(a,l,, —a,0, (1, -1,))

(3.26)

Os torques ndo conservativos que atuam no quadricoptero sdo primeiramente devido a
diferenca de forcas entre cada par de motores, e segundo, devido ao efeito giroscopico

resultante da rotacéo das hélices.

bl(Q2 - Q2)
bl(Q -©2?)
d(Q -Q; +Q5 - Q)

Jo,(Q-Q,+Q,+Q,)

(3.27)
Jo, (Q +Q,-Q,-Q,)
Desta forma, os torques totais séo:
7, =bl(Q; - Q7))+ J,0,(Q +Q,-Q,-Q,)
7, =bl(Q: - +J,0 (-0, -Q,+Q, +Q,) (3.28)

rwzd(Qf—QngQg—Qﬁ)
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Os angulos de rolagem, arfagem e guinada devem ter valores pequenos para nao ocorrer
a desestabilizacdo do veiculo aéreo, portanto, € possivel aplicar a aproximacao para pequenos
angulos. Desta forma, temos que as equacfes dinamicas do subsistema rotacional podem ser

definidas como:

¢:MV/Q+ ‘]ré(Ql"'Qs _Qz _Q4) n b|(Q§ —QZ)
Ixx Ixx Ixx

Qzﬁl/@_,_ Jr¢;(_Ql_Qg+Qz +Q,) N bl(Q: —Q?)

L, L, L, (3.29)

W: Ixxl_ Iyy 9¢+d(le_Q§I+Q§_Q421)

24 z

3.3. Formalismo de Newton-Euler

Esta secdo apresenta as equacgdes dinamicas do quadricoptero mediante o formalismo de
Newton-Euler.

A dindmica de um corpo rigido, sujeito a forcas externas aplicadas em seu centro de
massa e definidas no sistema de coordenadas ligadas ao corpo, pode ser determinada através
da formulacdo de Newton-Euler utilizando a seguinte relagéo:

ml,,, 0 |[|Vg @XMV, fq

0 J||o oxJo | Ty (3:30)

onde J e R¥® é a matriz de inércia, I,,eR>® é uma matriz identidade, v, é o vetor de

velocidade translacional (em B), @ é o vetor de velocidade angular (em B) e m é a massa total
do quadricoptero.

De acordo com as suposi¢oes realizadas no inicio do capitulo, podemos considerar que
a dinamica do veiculo aéreo é desaclopada, portanto, existe um subsistema translacional e
outro subsistema rotacional. Além disso, devido a simetria do quadricoptero, a matriz de

inércia € uma matriz diagonal, conforme equacéo (3.31).
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0 yy (3.31)
0

A dindmica do corpo rigido, representada em relacdo ao sistema inercial I, pode ser
definida pelo seguinte conjunto de equac0es:

E=v=R,v,
mv =R, f; (3.32)
Jo=-oxJo+1,

onde v expressa a velocidade linear no sistema de coordenadas inercial. As forgas (fB) e

torques (rB) que o quadricOptero esta sujeito consistem em: forca peso, forca de empuxo

total, ao efeito giroscopico resultante da rotacdo das hélices e aos torques produzidos pelos

rotores.
3.3.1. Forca Translacional e Forca Gravitacional

As forgas que atuam no corpo rigido sdo: o empuxo total (U;) gerado pela soma de
forcas dos quatro motores e a forca gravitacional ( f,).

A forca de empuxo pode ser determinada pela equacgéo (3.33):

U, =(2 f‘J:(ng?j (3.33)

onde f. representa a forca gerada por cada motor elétrico e tem a direg&o do eixo z, b € uma

constante e denota o coeficiente de empuxo e Q. representa a velocidade angular de cada

motor ao redor de seu eixo.

A forca gravitacional € expressa na equacao (3.34):
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f, =—mge, (3.34)

Portanto, reescrevendo as equacgdes (3.33) e (3.34) em relacdo ao referencial inercial I,

temos que:

mv=RU, + f, (3.35)

3.3.2. Torques

O vetor de torques aplicados nos trés eixos do quadricoptero é expresso pela equagdo
(3.36):

7y || (= 1)l
Ta=|7, |=| (f;=F)I (3.36)
- 4
v i1 C Mi

onde | representa a distancia dos motores até o centro de rotacdo, e z,,, € o esfor¢o de torgéo
gerado por cada motor. O esforco de torcdo do motor é oposto a sua forca aerodindmica
Tirag = inz , onde d representa o coeficiente de arrasto das hélices. Através da segunda lei de
Newton temos que:

J rQi = _Tdrag T Twi (3.37)

onde J, € o momento de inércia do rotor ao redor de seu proprio eixo. Em estado

estacionario, por exemplo, quando € =0 o torque de guinada pode ser reescrito como:

Ty = A (3.38)
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Desta forma, a equacdo dos torques aplicados (3.36) pode ser reescrita conforme a
equacdo (3.39). A equacdo representa os torques de rolagem, arfagem e guinada

respectivamente.

z, bI(Q2 - 0?)
TA = 7’-6’ = bI(Qs —le) (339)
7, ] A€+ -0;-Q))

Adicionalmente, este tipo de sistema € uma estrutura de voo ultraleve, portanto, 0s
efeitos giroscopicos resultantes da rotacdo das quatro hélices devem ser incluidos no modelo

dindmico.
4
7o =—2 J (wxe,)Q, (3.40)
i=1
Portanto:
Tg =Tp 175 (3.41)

3.3.3. Equac0es Dinamicas via Newton-Euler

Reescrevendo a equacéo (3.32) temos que:

mv =-mge, + R,U,
4
Ja'):—a)xJa)—ZJr(a)xeS)Qi+rA (342)

i=1

Desenvolvendo as equacfes (3.42) obtemos a modelagem dinamica do quadricdptero.
As trés primeiras equacdes estdo relacionadas ao subsistema translacional (3.43), e as outras

trés ao subsistema rotacional (3.44).
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No sistema rotacional foi utilizada a aproximacéo de pequenos angulos. Além disso, o
desenvolvimento da equacao (3.42) para (3.44), utilizou a expressdo apresentada em (3.6). Tal
equacdo relaciona a velocidade angular expressa no sistema fixo ao corpo rigido com a

derivada temporal dos angulos de Euler.

X =i(c05¢//sen @cosg+seny seng) U,
m

y :%(sen w sen 6 cos ¢ —cosy sen ¢) U, (3.43)

Z=-¢ +l(cos¢9cos¢) U,
m

¢'5': Jré(Ql+Qs_Qz_Q4) + Iyy_ IZZ l/./9+b|(Q§—Qi)
IXX IXX IXX

s I -+, +Q,) 1, -1, .. blI(Q2-QF)

9: 1 I3 2 4 + I W¢+ : 1 (344)
yy yy yy

l/;: Ixxl_ Iyy 9¢+d(le_Q§I+Q?2,_Q£21)

3.4. Parametros do Quadricéptero

Os parametros utilizados durante as simulagfes sdo apresentados na Tabela 3.2. Os
valores mencionados abaixo correspondem ao quadrirotor Draganflyer V Ti, produzido pela
RC Toys.
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Tabela 3.2 — Relacdo de parametros do quadricéptero.

Descricdo dos Parametros Unidade Valor
Massa do quadricoptero (m) kg 0.47
Distancia entre o centro de massa e os rotores (l) m 0.21
Coeficiente de empuxo dos rotores (b) Ns2 2.8e-5
Coeficiente de arrasto dos rotores (d) Nms? 8e-7
Aceleracéo da gravidade (g) m/s? 9.81
Momento de inércia ao redor do eixo x (1) kgm? Se-3
Momento de inércia ao redor do eixoy (1) kgm? 5e-3
Momento de inércia ao redor do eixo z (1,,) kgm? 8.9e-3
Momento de inércia do rotor ao redor do seu eixo de kgm? 551 e-5

rotagéo (J,)

3.5. Conclusdes

Neste capitulo as equacdes de movimento do quadricoptero foram desenvolvidas

baseando-se nas leis fisicas que descrevem o sistema através de trés coordenadas de posicdo e

trés angulos de Euler para descrever a orientacdo do veiculo aéreo. A modelagem dinamica

foi obtida através de duas aproximacdes, a formulacdo de Euler-Lagrange e a de Newton-

Euler.

De acordo com as premissas apresentadas no inicio do capitulo foi possivel obter um

modelo dindmico simplificado e descentralizado, que sera utilizado no projeto de controle do

quadrirotor.




CAPITULO 4

Estrutura de Controle do Quadricoptero

Este capitulo propde a formulacdo de uma estratégia de controle para solucionar o
problema de rastreamento de trajetria de um veiculo aéreo néo tripulado do tipo quadrirrotor.

Conforme exposto anteriormente, o quadricoptero é um sistema mecanico subatuado,
ou seja, &€ composto por seis graus de liberdade e apenas quatro variaveis de controle
(velocidade dos quatro rotores). Isto resulta na impossibilidade de regular todos os graus de
liberdade do sistema no mesmo instante de tempo.

Desta forma, uma estrutura de controle comumente utilizada é a estratégia de controle
em cascata (Silva, 2014). Esta estratégia € composta por um controlador interno responsavel
pelo subsistema rotacional, e por um controlador externo que viabiliza os movimentos

translacionais. Tal estrutura esta representada na Figura 4.1.

(U1) Model

odelo
\ Vodelo | (x,,2)

Dinamico
Gerador de Controle Controle (4)’ 0, l,[}

. . ——- . — . ——-
Trajetodria Translacional Rotacional
(xr' Vr Zr) (d)r' gr) (T(l” 1o, Tl/’)

w] |

Figura 4.1 — Estratégia de controle em cascata aplicada ao quadrirrotor.
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A referéncia de trajetéria no espaco cartesiano R* é fornecida pelo bloco Gerador de

Trajetoria. Tal bloco fornece as trés coordenadas de posi¢do (x.,Y,,z,) para 0 movimento
translacional, além do angulo de guinada (y,). O trajeto gerado néo considera a presenca de

disturbios aerodindmicos e instabilidades na orientacdo do veiculo, durante o percurso.

A malha de controle externa, representada pelo bloco Controle Translacional, viabiliza
o rastreamento de trajetoria no espaco tridimensional. As duas metodologias de controle
implementadas nesta malha foram: controle preditivo baseado em modelo e o controle
proporcional integral derivativo.

O controle do movimento translacional é executado em dois estagios.

Inicialmente a altitude (z) do quadricoptero é controlada, sendo o empuxo total (U,) a

variavel manipulada. Nesta fase o controlador utilizado é o preditivo baseado em modelo.
No préximo estagio € realizado o controle da movimentacgdo no plano xy, sendo que, 0s

valores de setpoint para os angulos de rolagem e arfagem (¢,,6.) sdo gerados através de duas

entradas virtuais, computadas para seguir 0 movimento xy desejado. A metodologia de
controle elaborada neste estagio foi o PID.

A malha de controle interna, designada pelo bloco Controle Rotacional, proporciona a
estabilizacdo dos trés angulos de orientacdo do veiculo aéreo: rolagem, arfagem e guinada. A
metodologia formulada nesta secdo ser& o CPBM, sendo que as variaveis manipuladas

correspondem aos torques aplicados nos trés eixos (z,,7,,7,) -

Na sequéncia, a forca principal (empuxo) e os trés torques sdo aplicados no bloco
designado como Modelo Dinamico. Este bloco incorpora as equacGes de movimento

apresentadas no capitulo I11, proporcionando a movimentagdo do veiculo aéreo.

4.1. Controle Preditivo Utilizando Espaco de Estados

Nesta secdo € desenvolvido um algoritmo de CPBM linear utilizando o modelo em
espaco de estados.

Considerando que a referéncia de trajetoria € conhecida em qualquer instante de tempo
futuro, é possivel atraves de linearizacBes sucessivas ao longo da trajetoria, obter uma

descricdo linear e variante no tempo do modelo do sistema (Kuhne, 2005). Assim, 0 modelo
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no espacgo de estados discreto e variante no tempo usado pelo algoritmo em questdo, para

obter as predi¢des futuras, é escrito conforme a expressao (4.1):

x(k +1) = A(K)- x(K) + B(k) - u(k)
y(k) =C(k)- x(k) (4.1)

onde x é o vetor de estados, u € o vetor de entradas, y corresponde ao vetor de saidas
mensuradas, A é a matriz de estados, B corresponde a matriz de entradas, C é a matriz
relacionada as saidas e k corresponde ao instante de amostragem.

A fungdo custo € representada pela equagdo (4.2), sendo que H, representa o horizonte
de predigédo, H, e definido como o horizonte de controle e H , define a partir de qual instante

as saidas serdo penalizadas. Esta funcdo custo € minimizada de uma norma-2, ponderada por
Q e R (Maciejowski, 2000):

Hy H,-1
V()= D ll2k+ilk)—r(k+i)llge + D NAdk+ilK) Iy @2
i=H, i=0

onde Z(k +i|k) corresponde ao valor da saida predita no instante k +i, com as informagdes

disponiveis no instante k. A referéncia de trajetdria em cada instante de amostragem €

representada por r(k +i), e Al =0(k)—-u(k —1) representa a variacdo da varidvel manipulada.

A expressao (4.2) pode ser reescrita da seguinte forma:
V(K) =l (Z-T) lls +1IAU II; (4.3)

sendo que Z representa os valores de predicdo da saida e I" equivale a referéncia de trajetoria

para todo o horizonte de predigdo H . Ja AU corresponde a variagdo da variavel manipulada

durante o horizonte de controle H,. Tais elementos estéo descritos pela expresséo (4.4).
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2(k+H, [K) r(k+H, [K)
Z= : T= :
2(k+H_|K) r(k+H, k)
(4.4)
Ali(K | k)
AU = :

AG(k+H, —1]K)

As matrizes de ponderacdo das saidas (Q) e das entradas (R) sdo matrizes positivas

definidas e diagonais, sendo representadas pela equacéo (4.5):

'Q 0 0 R 0 --- 0
0Q - 0 0O R --- 0

Q=l. . . . R=l. . . . (4.5)
00 - Q] 0 0 - R

A predicdo das saidas controladas é representada pela expressao (4.6):

2(k +1|K) = §i(k +1| k) = CR(k +1| k) (4.6)

onde:
CX(k+1|k)=C (Ax(k) +Bl(k))=C (Ax(k) +BAlG(k)+Bu(k-1)) (4.7)
Desta forma, a juncdo das equaces (4.6) e (4.7) pode ser reescrita como:
Z =¥x(k)+Yu(k -1) + ®AU (4.8)

ou seja, as predi¢des sdo obtidas relacionando o modelo dindmico do sistema, com os estados
atuais, entradas passadas e variagcOes de entradas futuras. As matrizes ¥, Y e @ estdo

representadas pela expressao (4.9):
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— A — _ B n
A Y., AB
¥=C Y=C| <, .,
AHU+1 Hu AIB
. Zi:o
AP Ho—1 pj
AT 2. AB
B 0
AB+B = 0
Hy=1
®@=C|> " AB B
He ni (4.9)
> AB AB+B
Hp-1 A Hp—Hy A Hp—(H, +i)
2. AB e Y PP ABHA B |

A resposta livre do sistema compreende a resposta que ocorreria caso nao houvesse
mais variagdes na varidvel manipulada (AU =0), ou seja, fosse mantido o valor da ultima
entrada aplicada no sistema. Desta forma, podemos considerar que a diferenca entre a
referéncia de trajetdria futura e a resposta livre do sistema corresponde a matriz E, que

representa o erro de trajetoria.
E=T-%¥x(k)—Yu(k-1) (4.10)

Desta forma, substituindo as expressoes (4.8) e (4.10) na funcdo custo (4.2), temos uma

nova formulacdo:

V =[|@AU - E |, +]|AU | (4.11)
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Através de manipulagdes algébricas na fungdo custo (4.11) podemos obter a seguinte

expressao (4.12) em funcédo da variacdo das entradas:

V =const—AU'G + AU"HAU (4.12)
sendo que:
G=20'QE (4.13)
H=0"Q®+R

O valor 6timo de AU™ pode ser obtido através do seguinte problema de otimizacdo
com restricdo (4.14), conhecido como problema de programacdo quadratica, sendo que

algoritmos padrdes estdo disponiveis para solucéo.

AU* :min(AUTHAU —GTAU)
AU

(4.14)
sujeito:  A,,-AU <b,,

onde: A,, e b,,, correspondem a uma matriz e um vetor de desigualdades, respectivamente.
Devido a caracteristica de horizonte deslizante do CPBM, somente Al(k) é necessario

a cada instante k de amostragem (Camacho e Bordons, 2004).
4.1.1. CPBM Aplicado ao Subsistema Translacional
O controle preditivo baseado em modelo, utilizando a formulacdo em espaco de

estados, € aplicado ao subsistema translacional para controlar a altitude (z) do veiculo aéreo

por intermédio da variavel manipulada U, (empuxo total). A lei de controle proposta é

derivada da equacao dinamica que descreve a movimentacdo no eixo z (4.15).

Z=—g +%(cos@cos P, (4.15)
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Para o projeto do controlador, o subsistema pode ser reescrito no formato de espaco de

estados como: X = f (X(t), U(t)) . Assim, temos o vetor de estados: X(t) =[z(t) w,(t)]"
que corresponde a posicdo e a velocidade linear do eixo z, em relagdo ao sistema de
coordenadas inercial 1. O vetor de entradas equivale a G(t) =[U,]" que corresponde a forga de

empuxo total.

W, ()

X=FRO.00) = —g + (cos ¢(t) cos H(t))ulT(t) (4.16)

O modelo linearizado pode ser obtido através da expansdo em Séries de Taylor em
torno de pontos de operacdo da trajetoria de referéncia. Além disso, sdo desconsiderados os

termos de ordem superior, conforme apresentado na expressao (4.17).

_ of (X(), ut), 1) sy o of (X(1), G(t), 1)|
TTEO e (OO T

U=Upef U=Upet

)Z(t) (G(t) - L’]ref (t))

(4.17)

Logo, obtemos as expressoes (4.18) e (4.19) que representam os jacobianos de (4.16)

em relagdo a x(t) e U(t) respectivamente.

_of (X(t), a(t), 1) 101
Alt) = OR(t)  [fw {o o} (4.18)
of (X(t), G(t), 1) 0
B = ou(t) K=o - %cos¢(t)cos<9(t) (4.19)

U=Upet
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Através do método de discretizagdo de Euler é possivel obter um modelo linear,

discreto e variante no tempo. Assim, a expressao (4.20) representa as matizes A, e B, no

dominio de tempo discreto.

1T, 0
B.()= 1t cos (k) cos8(k)
m 9 (4.20)
onde T, representa o periodo de amostragem do sinal, que deve ser suficientemente pequeno

para capturar os movimentos translacionais.
Desta forma, € possivel observar que a dinamica translacional do eixo z depende apenas

da forgca de empuxo total U,. Sendo assim, o célculo das predi¢ces dos estados do sistema

pode ser determinado pela expressao (4.21).

) (ke =| s |20 0 U,(K)
(8 {o J o, ()| %cos;ﬁ(k)cos@(k) : (4.21)

4.1.2. CPBM Aplicado ao Subsistema Rotacional

O controle preditivo baseado em modelo, formulado em espaco de estados, também é
aplicado ao subsistema rotacional com o intuito de estabilizar os angulos de orientacdo do

veiculo aéreo (rolagem, arfagem e guinada). Para tal, as variaveis manipuladas correspondem
aos torques aplicados nos trés eixos do veiculo (T¢,TH,TW). A lei de controle proposta é

derivada das equacdes dindmicas que descrevem a orientagdo do quadricoptero (4.22):
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= 0+ =
¢ Ixx v Ixx Ixx
e_lzz_lxxy'/é+‘]r¢g2r+z-9
L, L, (4.22)

onde:

7, =bl(Q; - Q)

7, =bl(QZ - Q%)

7, =d(Q —Q; +QF - Q)
Q =(+Q,-Q,-Q,)

O subsistema rotacional pode ser reescrito no formato de espaco de estados como:
X = f(X(t),0(t)). Desta forma, temos o vetor de estados:
Xt)=[pt) St) O@t) O@t) w(t) wt)]T que representa as posicdes e velocidades
angulares do veiculo aéreo. O vetor de entradas equivale a G(t):[r¢ 7, TW]T que

corresponde aos torques aplicados nos trés eixos.

X=HEO.00) =] 1,-1, . 340 7, (4.23)
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O modelo linearizado pode ser obtido através da expansdo em Séries de Taylor em
torno de pontos de operacdo da trajetdria de referéncia. Além disso, sdo desconsiderados 0s
termos de ordem superior. Logo, obtemos as expressdes (4.24) e (4.25) que representam 0s

jacobianos de (4.23) em relagdo a x(t) e UG(t) respectivamente.

0 1 0 0 0 O
0 0 0 0 0 O
A(t)_o 0 0 1 0 O
10 0 0 0 0 O (4.24)
0 0 0 0 0 1
0 0 0 0 0 O]
0 0 0]
T
IXX
0 0 0
BO= o L1 (4.25)
IW
0 0 0
0 0 Ii

Por meio do método de discretizacdo de Euler é possivel obter um modelo linear,

discreto e variante no tempo. Assim, as expressoes (4.26) e (4.27) representam as matizes A

e B, no dominio de tempo discreto, respectivamente.
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1 T, 0 0 0 O
0 1 0 0 0 O
0 0 1 T, 0 0
t) =
A 0 0 0 1 0 O (4.26)
0 0 0 0 1 T,
0 0 0 0 0 1
0 0 0]
Tzli 0 0
0 0 0
5= o 1L o (4.27)
IW
0 0 0
0 0 Tzli

sendo que T, representa o periodo de amostragem do sinal.

Através das matrizes apresentadas é possivel obter a predicdo da saida do sistema

rotacional, bem como implementar o controle empregando a metodologia CPBM.

4.2. Controle PID para Movimentacédo no Plano xy

Com o intuito de controlar a movimentacédo linear do quadricoptero no plano xy foi
implementado um controlador proporcional integral derivativo (PID). As equag¢bes dindmicas
que descrevem a movimentacdo do veiculo aéreo no plano xy sdo representadas pela
expressao (4.28).

X= i(cosv,z/sen 6 cosg¢+seny seng)Uu,
T (4.28)

Y =—(seny sen @ cos ¢ —cosy sen p)Uu,
m
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Tal sistema pode ser reescrito no formato de espaco de estados como:
X = f(X(t),a(t)). Assim, temos o vetor de estados: X(t)=[x(t) uy(t) y(t) v,
que correspondem as posicoes e velocidades lineares nos eixo x e y, em relacdo ao sistema de

coordenadas inercial 1. O vetor de entradas equivale a U(t) =[u, uy]T .

Uy (t)
u, =0
v, () (4.29)
U, ()
m

X = f(X(),0(t)) =

u, ()

onde:

u, (t) = cosy (t)sen O(t) cos ¢(t) +seny (t) sen ¢(t)
u, (t) =seny (t)sen d(t) cos #(t) — cosy (t) sen 4(t) (4.30)

Através da representacdo (4.29) € possivel observar que a movimentagdo atraves dos

eixos x e y dependem da entrada de controle U,. De fato, U, e projetado como o empuxo
total, enquanto que, u,e u, podem ser consideradas como as direcbes de U,, responsaveis

pelos movimentos através dos eixos x e y, respectivamente.

A entrada de controle U, é proveniente do controlador de altitude e, portanto, e

considerada como um parametro variante no tempo. Além disso, por causa da estrutura de
controle descentralizada, os angulos de rolagem, arfagem e guinada, também sdo
considerados como parametros variantes no tempo.

Em cada intervalo de tempo, apds a aplicacdo do controlador PID para a movimentagéo

linear no plano xy, obtemos as entradas virtuais u, (k) e u, (k). Logo, através da expresséo
(4.28) torna-se possivel obter os valores de referéncia dos angulos de rolagem (¢, (k)) e

arfagem (6, (k)) que sdo utilizados no controle rotacional do quadricOptero. Para este

calculo, assume-se que o angulo de guinada (y) seja o valor mensuravel em cada instante.
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No capitulo Il foi realizada uma breve revisdo a respeito das estruturas de controle PID
encontradas na literatura. O algoritmo implementado neste trabalho foi o PID paralelo, que

esta representado pela Figura 4.2.

l“-’.

™ | i C)L) G(S) "',()

Figura 4.2 — Estrutura de controle PID implementada no quadricéptero, tipo paralelo (Astrom
e Hagglund, 2006).

A sintonia adequada do controlador exige que se conheca a dindmica do processo a ser
controlado, ou seja, é preciso levantar o maximo de informagfes possiveis a respeito do
processo. Estas informacgdes podem variar desde simples caracteristicas do processo até um
modelo matematico do mesmo. Em seguida, é preciso definir os critérios de desempenho.
Alguns exemplos de critérios de desempenho sdo: valor do overshoot, tempo de subida,
tempo de acomodacéo e a razdo de declinio.

Neste trabalho, a sintonia foi realizada através do método de aproximagdes sucessivas
ou tentativa e erro.

Tal método consiste em modificar as agdes de controle e observar o efeito na variavel
de processo. As agdes sdo modificadas até que se obtenha uma resposta 6tima. Devido a sua
simplicidade é um dos métodos mais utilizados, entretanto, seu uso torna-se impraticavel em
processos de grande inércia.

A sintonia de um controlador PID pelo método das aproximacdes sucessivas pode ser

resumida nos seguintes passos:

e Eliminar as ag0es integral e derivativa, fazendo-se T, =c0e T, =0.

e Estabelecer um setpoint, ajustar o ganho K em um valor baixo e acionar o sistema de

controle.
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e Aumentar o valor de K até que o processo apresente uma resposta oscilatoria com

amplitude constante.

e Reduzir o valor de Kp a metade.

e Diminuir o tempo T, a0s poucos até 0 processo oscilar continuamente, e em seguida,

ajusta-lo para trés vezes o valor obtido.

e Aumentar T, lentamente até o processo oscilar continuamente, e em seguida, ajusta-lo

para um terco do valor obtido.

Desta forma, foi realizada a sintonia do controlador PID, sendo que 0s parametros

obtidos serdo apresentados no capitulo V.

4.3. Conclusdes

Neste capitulo foi apresentada uma estratégia comum para solucionar os problemas de
rastreamento de trajetéria em sistemas mecanicos subatuados, no caso, um helicoptero do tipo
quadrirotor.

A dindmica do veiculo aéreo foi dividida em subsistema translacional e subsistema
rotacional, sendo apresentados os projetos de controle de altitude, posicdo e orientagdo do

veiculo.




CAPITULOS5

Resultados e Discussoes

Este capitulo apresenta os resultados obtidos com a implementacdo de uma estratégia
de controle para solucionar os problemas de posicionamento e rastreamento de trajetéria em
um veiculo aéreo ndo tripulado, do tipo quadricptero. Ao final, sdo analisados os resultados
para a averiguacdo da robustez da estratégia de controle proposta. Tal robustez foi verificada
mediante simulagBGes na presenca de incertezas nos parametros do veiculo aéreo, e mediante

distdrbios aerodinamicos, como rajadas de ventos.

5.1. Simulagdo Computacional

Os resultados apresentados nesta dissertacdo provém da simulacdo computacional
desenvolvida no ambiente Simulink do software MATLAB® R2009a. Na Figura 5.1 é
possivel visualizar o diagrama de blocos do programa desenvolvido.

Tal programa foi estruturado conforme a estratégia apresentada no capitulo 4. De uma
forma geral, 0 mesmo é composto pelos seguintes blocos: Condic¢des Iniciais, Gerador de
Trajetoria, Controle, Motor e Dinamica. Os demais blocos correspondem aos graficos para a
visualizagdo dos resultados.

A estrutura que corresponde as condicfes iniciais prové os valores iniciais de

localizagéo e velocidade do veiculo aéreo antes da manobra, ou seja, € possivel determinar as

condicdes iniciais de todos os estados do quadricoptero (X, X,Y,V,z,2,4,4,0,0,y,v7).




Capitulo 5 - Resultados e Discussoes 67
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Figura 5.1 — Diagrama de blocos do programa desenvolvido para o quadricéptero.

A trajetoria a ser seguida no espaco cartesiano R* é fornecida pelo bloco Gerador de

Trajetoria. Tal bloco fornece a referéncia das trés coordenadas de posicéo (X,,Y,,z,) para o

movimento translacional, além do &ngulo de guinada (v, ).

A estrutura de controle do quadricOptero abrange a programacdo do controle preditivo

baseado em modelo e do controle proporcional integral derivativo. Inicialmente, ocorre o

controle do subsistema translacional e posteriormente, o subsistema rotacional.

O bloco denominado como Motor tem por objetivo converter os valores da forca

principal e dos trés torques (Ul,r¢,2'9,rv/) nas velocidades correspondentes dos motores. Tal

conversdo é realizada por meio da equagéo (5.1):

2bl

(5.1)
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Por fim, o bloco denominado como Dinémica abrange o modelo dindmico do
quadricéptero, apresentado no capitulo 3, atraves das equacdes (3.43) e (3.44). As entradas
deste bloco sdo todos os valores de posicdo e velocidade da estrutura, juntamente com 0s
novos valores de velocidade dos motores. A saida consiste nos valores atualizados de

posicdes/angulos e velocidades do sistema, conforme apresentado na Figura 5.2.

Angulos N
ngulos
R e 8
0.9
Velocidades
Ar.lgular.es — Velocidades
$.6.¢ # Angulares
$.0.9
Posicoes 24
XV Z |
: Posigoes
Velocidades | . Xy z
» Velocidades
Velocidade dos xy.z

Propulsores Q

Figura 5.2 — Representacao do bloco Dinamica presente no simulador (adaptado de S&, 2012).

5.2. Parametros dos Controladores

Esta secdo exibe os parametros que foram definidos para o controle do veiculo aéreo.
Inicialmente sdo apresentados os parametros do CPBM e em seguida, 0s parametros de
sintonia do PID.

5.2.1. Parametros do CPBM

O controle preditivo responsavel pela altitude (z) do veiculo aéreo teve seus parametros
sintonizados conforme exibido a seguir:
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H, =1

y H,=6
N R =[0.01
Q= 0 1 =[0.01] (5.2)

Ja o controlador preditivo responsavel pelo subsistema rotacional do quadrirrotor teve

seus parametros sintonizados conforme apresentado na equacao (5.3):

w p :
2 0 0 0 0 O]
0 2 0 0 0 0
o 0 2 0 0 0 0010 0
R=ly o o 2 o ol R=/0 001 0 3)
0o 0 0 0 > 0 0 0 001
0 0 0 0 0 2

Os parametros de controle foram sintonizados através de testes computacionais no

quadrirrotor. Entretanto, algumas considerages teoricas fizeram-se necessérias.
O valor inferior do horizonte de predigdo (H,) foi definido como 1, uma vez que, a

dindmica do veiculo aéreo ndo apresenta tempo morto.

Foi possivel observar que quanto maior o valor do horizonte de predigdo (H ), mais o

erro tende a diminuir assintoticamente. Isto se deve ao fato de que o controlador consegue
perceber melhor o efeito futuro de suas acfes e com isso, suas decisdes de controle séo mais
adequadas. Por outro lado, deseja-se que o horizonte seja 0 menor possivel, ja que o seu
tamanho € o principal responsavel, neste caso, pelo custo computacional.

As matrizes de ponderacdo também foram formuladas de tal forma que ha uma
ponderacdo maior no erro das saidas controladas do que nos incrementos da variavel
manipulada. Valores mais elevados na matriz de ponderagdo das variaveis manipuladas
aumentam a robustez do sistema, contudo, tornam a resposta do sistema em malha fechada

mais lenta.
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Restricoes

Em relacdo as restricbes presentes no controle preditivo, podemos determinar que o
valor maximo das variaveis manipuladas seja limitado através da velocidade angular maxima
dos motores. Conforme apresentado no capitulo 3, a expressao (5.4) relaciona as variaveis

manipuladas com as velocidades angulares.

U, =b(Q + Q% + Q% +QF)
7, =bl(Q; - Q)
7, =bl(QZ - Q)
7, =d(Qf —Q; +Q3 -Q7) (5.4)

Logo, os valores de restricbes nas variaveis manipuladas podem ser formulados

conforme apresentado pelas expressdes em (5.5).

) 4
UM =0<U, <b) (Q™)* =U™

i=1
£ = _bI(QI)? < 7, < bI(Q™)? = 7™

Z_;nin — —bl(QTax)z < Tg < bI(ngaX)Z — Z_;nax (5-5)

Tmin

" :_d|:(Q;naX)2+(QTaX)2:|STV/Sd|:(er_naX)2+(Q;naX)2j|:T;]ax

E possivel observar que as restricdes apresentadas acima correspondem aos limites
méaximos do sistema. De acordo com a aplicacéo, valores diferentes podem ser configurados
para as restricbes. Por exemplo, se o desafio € manter a robustez do quadricdptero, entdo
limites de restricdes menores devem ser definidos. Contudo, se € desejado que o veiculo
realize manobras agressivas, as restricdes devem ser setadas em seus limites maximos
(Alexis, Nikolakopoulos e Tzes, 2014).
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Como a proposta desta dissertagdo é que o quadricoptero realize um rastreamento de
trajetdria suave, bem como, seja robusto a incertezas paramétricas e distarbios aerodindmicos,
as restricdes tiveram seus valores definidos abaixo do limite maximo.

Na Tabela 5.1 é possivel visualizar os valores m&ximos e os definidos para o

quadricoptero.

Tabela 5.1 — Restri¢des das variaveis manipuladas pelo controlador.

Restricoes Valores Maximos Valores Adotados
u, 0<U, <11.23 0<U, <8
7, |z,|<0.58 l,|<0.1
7, |7,|<0.58 |7,|<0.1
7, |z, |<0.16 |z,|<0.16

5.2.2. Parametros do PID

O controle PID é responsavel pela movimentacdo do quadrirrotor no plano xy. Nesta
dissertacdo foi aplicado o PID paralelo, sendo que, seus pardmetros foram sintonizados
conforme apresentado na Tabela 5.2. Inicialmente foi aplicado o método das aproximacdes
sucessivas, contudo, em seguida, foi realizado um ajuste manual para obtencédo de melhores

resultados.

Tabela 5.2 — Parametros do controlador PID.

Variaveis K K K4

p i

0.1 0.0005 15
0.2 0.0005 2.0
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5.3. Resultados

5.3.1. Resposta ao Degrau

A principio, uma andlise do sistema é elaborada com base na resposta ao degrau

unitério para as coordenadas de posi¢do (x,Y,z) conforme apresentado na Figura 5.3.

//
Eos
< oa ]
0.4 /
0.2

0 5 10 15 20 25 30
Tempo [s]
l ’
0.8 /

£.06 /

> /
0.4 /

0.2

0 5 10 15 20 25 30
Tempo [s]

1 f
0.8 /
E 06
N ol
0.4I
0.2
0 5 10 15 20 25 30
Tempo [s]

Figura 5.3 — Resposta ao degrau unitario para as coordenadas de posi¢éo (x,y,z).

As coordenadas de orientacdo (¢,0,) foram estabilizadas em torno da origem,

conforme pode ser observado na Figura 5.4.
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Figura 5.4 — Estabilizag&o das coordenadas de orientacdo (¢,60,y).

Através dos graficos apresentados (5.3) e (5.4), é possivel observar que o quadricoptero
conseguiu executar a tarefa de posicionamento e estabilizacdo satisfatoriamente.

O veiculo apresentou um comportamento estavel e com erro estacionario nulo. Para a
coordenada x, o tempo de subida é de 3.5 segundos e o tempo de acomodacdo é de
aproximadamente 7 segundos. Houve 10% de sobressinal (overshoot), valor considerado
baixo quando comparado com as dimensdes do veiculo.

Para a coordenada y, o tempo de subida é de 5 segundos e o tempo de acomodagdo é de
aproximadamente 6 segundos, ndo havendo a presenca de sobressinal.

A coordenada z ndo apresentou sobressinal, e 0 seu tempo de acomodacdo foi de
aproximadamente 3 segundos, ou seja, atingiu o valor final rapidamente. Tal resposta era

esperada ja que o controle desta coordenada € realizado através do CPBM.
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Na Figura 5.5 € possivel visualizar os gréficos referentes as entradas manipuladas do

quadricéptero, sendo (7, =U2 7,=U3 r,=U4).
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W~
2
0
0 5 10 15 20 25 30
Tempo [s]
u2
0.05
O p— -
-0.05
-0.1
0 0 5 10 15 20 25 30
Tempo [s]
U3
0.1
0.05
OTr-—
0.05
-0.1
0 5 10 15 20 25 30
Tempo [s]
U4
0.1}
0.0SA
0
-0.05
-0.1
-0.15
0% 5 10 15 20 25 30
Tempo [s]

Figura 5.5 — Valores das variaveis manipuladas para uma entrada degrau.
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Através destes dados torna-se possivel verificar que as variaveis manipuladas tiveram
seus valores restringidos pela lei de controle do CPBM, conforme definido na secdo 5.2.
Desta forma, o veiculo ndo realizou manobras agressivas e ndo superou os limites fisicos do

sistema.
5.3.2. Rastreamento de Trajetéria

Nesta secdo serd analisado o problema de rastreamento de trajetéria, onde uma
trajetdria de referéncia é determinada previamente e indica o caminho no qual o veiculo aéreo
deve se locomover. Serdo avaliadas trés referéncias de trajeto distintas.

Além da andlise de rastreamento de trajetdria, serd avaliado o comportamento do

veiculo na presenca de incertezas parametricas e de perturbacfes externas.

Referéncia de trajetoria circular

O primeiro trajeto aplicado na simulacdo do quadricoptero consiste em um circulo no
espaco cartesiano R°, definido pela expressao (5.6).

Séo configuradas as referéncias para as trés coordenadas de posicéo (X,,Y,,z,) e parao

angulo de guinada (v, ).

1 zt 1 mt
X, =—COS| — | m y,=—=sen| —| m
2 20 2 20
(5.6)
z, =3—Zcos(ﬂj m w, =0 rad
20

As coordenadas iniciais (posi¢do e orientacdo) do veiculo aéreo para tal trajetdria séo

apresentadas em (5.7):

& =[0.5,0,1] 1, =[0,0,0.5] (5.7)
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As Figuras 5.6 a 5.8 exibem os resultados computacionais para a tarefa de seguimento

da trajetoria circular.
Uma quantidade de + 20% de incertezas nos valores de massa e na matriz de inércia,

foram considerados com o intuito de testar a robustez da estratégia de controle proposta.

— Referéncia

_____________________________________________ = Parametros Nominais
= Parametros + 20%
5 - Parametros - 20%
4\ -
E 3
N
2_ »
1_ »
0.5
X [m]
Y [m]
Figura 5.6 — Rastreamento de trajetdria circular.
1
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Tempo [s]
1
0.5
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E 0/
>
0.5 e NI
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Capitulo 5 - Resultados e Discussoes 77

5 - Referéncia
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=== Parametros - 20%
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Figura 5.7 — Resposta das coordenadas de posi¢éo (x,y,z) para a trajetoria circular.
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Figura 5.8 — Resposta das coordenadas de orientagéo (¢,6,y) para a trajetoria circular.

Através dos graficos apresentados, € possivel perceber que o veiculo aéreo foi capaz de
realizar a tarefa de rastreamento da trajetoria circular de modo satisfatorio. Também podemos
visualizar que a estratégia de controle apresentou um desempenho robusto na presenca de

incertezas paramétricas em relacdo a massa e a inércia.
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Na Figura 5.9 é possivel visualizar os graficos referentes as entradas manipuladas do

quadricéptero.

Ul

8 = Parametros Nominais
== Parametros + 20%
=== Parametros - 20%
6
4
2
0
0] 5 10 15 20 25 30 35 40
Tempo [s]
-3 u2
X 10
1 l
0 A
-1
-2
-3
0 5 10 15 20 25 30 35 40
Tempo [s]
-4 u3
2% 10
2 I}
0 A
_2I !
_4|'
-6
0 5 10 15 20 25 30 35 40
Tempo [s]
0.2 U4
0.1
0
-0.1
-0.2
0 5 10 15 20 25 30 35 40
Tempo [s]

Figura 5.9 — Valores das variaveis manipuladas para trajetéria circular.

As Figuras 5.10 e 5.11 exibem os erros referentes as coordenadas translacionais e

rotacionais, respectivamente.
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Apesar da tarefa de rastreamento de trajetdria ter sido plenamente executada, podemos
observar a presenca de erro em regime permanente nas coordenadas translacionais. Tal erro
tem baixa amplitude quando comparado com as dimensdes do veiculo e é variavel ao longo da
trajetoria. Podemos ainda perceber que as respostas das coordenadas de posicdo x e v,
controladas pelo PID, apresentam uma pequena defasagem no tempo em relagdo a referéncia,

ou seja, a saida do controlador esta atrasada.
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Figura 5.10 — Erro das coordenadas translacionais para a trajetdria circular.
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Figura 5.11 — Erro das coordenadas rotacionais para a trajetoria circular.

A Tabela 5.3 apresenta uma andlise quantitativa dos erros referentes as coordenadas de
posicdo e orientacdo durante o rastreamento de trajetdria. Sdo especificados: o valor do erro
médio quadratico (EMS), o valor do erro maximo e do erro minimo, considerando parametros
nominais e incertezas de +20% .

Tal tabela nos mostra claramente a robustez da estratégia de controle, uma vez que, 0s
valores dos erros em relacdo aos pardmetros nominais, se mantém aproximadamente iguais
aos erros na presencga das incertezas.
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Tabela 5.3 — Anélise quantitativa de erros para trajetoria circular.

Parametros Nominais

Parametros + 20%

Parametros - 20%

Estados | EMQ | E.Max. | E.Min. | EMQ | E.Max. | E.Min. | EMQ | E. Max. | E. Min.
x(m) | 0.0002 | 0.0248 0 0.0002 | 0.0248 0 0.0002 | 0.0249 0
y(m) 0.0011 | 0.0868 0 0.0010 | 0.0818 0 0.0011 | 0.0927 0
z(m) | 0.0002 | 0.0290 0 0.0002 | 0.0290 0 0.0002 | 0.0290 0

#(rad) 3e-8 | 0.0033 0 3e-7 0.0026 0 4e-8 0.0043 0

O(rad) 1e-9 | 0.0006 0 2e9 0.0005 0 1le9 0.0007 0

w(rad) | 0.0009 | 05 0 0.0010 0.5 0 0.0009 0.5 0

Referéncia de trajetoria helicoidal

A segunda referéncia de trajetéria aplicada na simulacdo consiste em um trajeto

helicoidal vertical, cujas expressdes séo definidas em (5.8).

S&o configuradas as referéncias para as trés coordenadas de posicdo (X,,Y,,Z,) e parao

angulo de guinada (v, ).

1
=—C0S

2

t
—|'m
Zj

z :1+L m
10

y —lsen(—
b2
v, =0 rad

2

tjm

(5.8)

As coordenadas iniciais do veiculo aéreo para tal trajetdria sdo apresentadas em (5.9):

& =[05,0,1]

1, =[0,0,0.5]

(5.9)

Assumindo que o quadricoptero precisa, sob condicdes ideais, de um valor de empuxo

de aproximadamente U, =4,62N para realizar um voo estacionario (pairagem), as seguintes
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perturbacdes externas foram consideradas nas forgcas aerodindmicas. Também foram

considerados disturbios de aproximadamente 10% nos momentos aerodindmicos.

a, =1N em t=10s
a, =1N em t=20s
a, =1N em t=230s
a,=5e°Nm em t=15s

a,=5¢°Nm em t=25s
a, =5e”°Nm em t=35s

Os resultados das simulac¢des séo apresentados nas Figuras 5.12 a 5.14.

— Referéncia ‘
—— Parametros Nominais| ~
|—Disturbios Externos |

Y [m] X [m]

Figura 5.12 — Rastreamento de trajetoria helicoidal.
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Figura 5.13 — Resposta das coordenadas de posicdo (x, Y, z) para uma trajetoria helicoidal.
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Figura 5.14 — Resposta das coordenadas de orientacéo (¢, 6’,{//) para uma trajetoria helicoidal.

Na Figura 5.15 € possivel visualizar os gréficos referentes as entradas manipuladas do

quadricdptero.
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Figura 5.15 — Valores das variaveis manipuladas para trajetdria helicoidal.

E possivel perceber através dos graficos apresentados que o veiculo aéreo executou a
tarefa de rastreamento da trajetoria helicoidal de forma satisfatoria. Além disso, foi possivel
verificar o bom funcionamento do quadricOptero perante as perturbagdes externas nas forgas
translacionais e momentos aerdindmicos.

Os erros das coordenadas translacionais e rotacionais em relacdo ao referencial séo

apresentados nas Figuras 5.16 e 5.17.
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Figura 5.16 — Erros das coordenadas de posicéo (x, Y, z) para uma trajetoria helicoidal.
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Novamente observamos que os erros referentes as coordenadas translacionais ndo sao
nulos em regime permanente. Além disso, podemos perceber que a sua magnitude ¢ maior
quando comparado com 0s erros apresentados na trajetoria circular.

Outro fator a ser observado € que as respostas para as coordenadas x e y apresentaram
uma maior defasagem no tempo em relagdo ao sinal de referéncia.
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Figura 5.17 — Erros das coordenadas de orientagdo (¢, 0, z//) para uma trajetoria helicoidal.

A Tabela 5.4 relaciona os erros de todas as coordenadas (posicdo e orientacdo) em

relacdo ao referencial. S&o identificados os erros na auséncia e na presenga de distUrbios
externos.




Capitulo 5 - Resultados e Discussoes 87

Tabela 5.4 — Andlise quantitativa de erros para trajetéria helicoidal.

Parametros Nominais Disturbios Externos

Estados EMQ | E.Max. | E. Min. EMQ | E.Max. | E. Min.

x(m) | 0.0141 | 0.1716 0 0.0140 | 0.1767 0

y(m) 0.0085 0.1790 0 0.0085 0.1790 0

z(m) 0.0004 | 0.0119 0 0.0001 | 0.0119 0
d(rad) 9e-7 0.0149 0 9e-7 0.0149 0
O(rad) | 3e-7 | 0.0077 0 8e-6 | 0.0903 0
w(rad) | 0.0007 0.5 0 0.0007 0.5 0

Referéncia de trajetoria aplicada em tarefas de busca

Por fim, uma trajetdria bastante utilizada em aplicacdes de exploracdo e tarefas de
busca e regaste sera apresentada. Tal trajetoria se mostra como um desafio ao quadrirrotor por
apresentar mudancas abruptas de diregéo.

As coordenadas iniciais (posicdo e orientacdo) do veiculo aéreo para tal trajetoria séo
apresentadas em (5.10):

& =[0,0,0] 1, =[0,0,0.5] (5.10)

As Figuras 5.18 a 5.20 exibem o rastreamento de tal trajetoria.
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Figura 5.18 — Rastreamento de trajetoria aplicada em tarefas de busca.
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Figura 5.19 — Resposta das coordenadas de posicdo (x,y,z) para trajetoria aplicada em tarefas

de busca.
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Figura 5.20 — Resposta das coordenadas de orientagdo (¢,6,w) para trajetoria aplicada em

tarefas de busca.

O desempenho do quadricoptero para o rastreamento desta trajetdria também se

mostrou satisfatério, mesmo com as variacdes abruptas de dire¢cdo no plano xy. Contudo,
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apenas a coordenada y e o sistema rotacional foram capazes de anular o erro em estado
estacionario.
Na Figura 5.21 é possivel visualizar os graficos referentes as entradas manipuladas do

quadricéptero, respeitando os limites fisicos do quadrirrotor.
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Figura 5.21 — Valores das variaveis manipuladas para trajetdria aplicada em tarefas de busca.
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Os erros das coordenadas translacionais e rotacionais em relacdo ao referencial séo

apresentados nas Figuras 5.22 e 5.23.
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5.22 — Erros das coordenadas de posicao (x,y,z) para uma trajetoria aplicada em

de busca.
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Figura 5.23 — Erros das coordenadas de orientacao (¢5, 0, :,//) para uma trajetoria aplicada em

tarefas de busca.

A Tabela 5.5 relaciona os erros de todas as coordenadas (posi¢do e orientagdo) em
relagdo ao referencial.

Tabela 5.5 - Analise quantitativa de erros para trajetoria de busca.

Parametros Nominais

Estados EMQ | E. Max. | E. Min.
X(m) | 0.0039 | 0.1244 0
y(m) | 0.0206 0.5 0
z(m) | 0.0002 | 0.1151 0

¢(rad) le-4 | 0.1002 0

f(rad) | 5e6 | 0.0168 0

w(rad) | 0.0044 0.5 0
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5.4. Conclusotes

A partir das simulagbes computacionais apresentadas, € possivel concluir que as tarefas
de posicionamento e rastreamento de trajetoria foram bem sucedidas. Contudo, ao realizar o
seguimento de trajetérias observamos que os controladores ndo foram capazes de anular o
erro em regime permanente para as coordenadas translacionais.

Para as coordenadas x e y, a presenca do erro estacionario se deve ao fato de que os
controladores PID sdo indicados para referéncias do tipo degrau, como nos trajetos de
posicionamento e na referéncia aplicada em tarefas de busca. Na presenca de referéncias
senoidais o controlador mais indicado seria um PID do tipo ressonante.

Ja em relacdo a coordenada z, em que também é possivel observar a presenca de erro
permanente, mesmo na auséncia de incertezas parametricas e/ou perturbacdes, acredita-se que
haja erros no modelo de predigdo. Devera ser realizada uma andlise do sistema, a fim de
corrigir o modelo e zerar o erro estacionério.

No que diz respeito a robustez do controlador, € possivel verificar o seu bom
desempenho quando incertezas paramétricas de massa e inércia sdo aplicadas no sistema.
Além disso, com o intuito de simular voos em ambientes externos, foram inseridas
perturbacdes nas forcas e momentos aerodindmicos. Tais distarbios foram rejeitados pelo

controlador.
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Conclusoes

Este trabalho apresentou uma contribuicdo ao desenvolvimento de estratégias de
controle para solucionar problemas de posicionamento e rastreamento de trajetéria em
veiculos aéreos néo tripulados, especificamente o quadricoptero.

Nas Ultimas décadas, varias estratégias de controle tém sido desenvolvidas para o
quadrirrotor, contudo, muitas apresentam um modelo bastante simplificado do veiculo aéreo,
desprezando diversas dinamicas que afetam esta estrutura de voo ultraleve. Desta forma,
buscando voos mais precisos e robustos, este projeto utilizou um modelo dindmico mais
complexo e realista do quadrirrotor.

Além disso, grande parte das pesquisas apresentadas consideram voos apenas em
ambientes internos, ndo relatando o comportamento do veiculo mediante distdrbios
aerodinamicos como rajadas de vento. Portanto, este trabalho buscou desenvolver uma
estratégia de controle que se mostrasse robusta perante perturbacdes, de tal forma que o
veiculo pudesse ser utilizado em ambientes internos e externos.

A primeira etapa do projeto tinha como objetivo a obtencdo de um modelo dindmico
que representasse de forma adequada e realista o veiculo aéreo, sendo necessario o
desenvolvimento de um estudo do seu comportamento e de suas caracteristicas mecanicas. Tal
veiculo foi considerado como um ponto no espaco, e desta forma, foram obtidas as equacdes
cineméticas para um corpo rigido com movimentacdo tridimensional. Os angulos de
orientacdo do corpo rigido foram obtidos através de trés rotagcdes sucessivas, conhecidos

como convengdo Tait-Bryan.
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A partir da matriz de rotagdo e das equagdes cinemaéticas, tornou-se possivel
desenvolver o0 modelo dinamico do quadricdptero através de duas formulacdes matematicas: a
formulacdo de Euler-Lagrange e a de Newton-Euler. O modelo dinamico obtido foi
considerado desacoplado, desta forma, consideramos a existéncia de dois subsistemas: 0
translacional e o rotacional.

Uma vez que o quadricdptero pertence a classe dos sistemas mecanicos subatuados, ou
seja, 0 mesmo é composto por seis graus de liberdade e apenas quatro variaveis de controle,
ha a impossibilidade de regular todos os graus de liberdade do sistema no mesmo instante de
tempo. Assim, uma estrutura de controle comumente aplicada é a estratégia de controle em
cascata. Tal estratégia é composta por um controlador interno responsavel pelo subsistema
rotacional, e por um controlador externo que viabiliza 0s movimentos translacionais.

A malha de controle externa € composta por duas metodologias de controle: o
proporcional integral derivativo e o controle preditivo baseado em modelo. O controle PID
regula a movimentacdo do quadricéptero no plano xy, enquanto que, o CPBM controla a

altitude (z) do veiculo aéreo. J& a malha de controle interna é constituida por um CPBM,

responsavel pela estabilizacdo dos angulos de orientacdo do quadricoptero.

A utilizacdo da metodologia de controle preditivo para regular os valores de forca e
momentos aerodindmicos garantiu que as restri¢des fisicas do sistema fossem respeitadas. Em
um veiculo real, tal fato poderia evitar danos fisicos no sistema.

Com base nas simulagbes computacionais apresentadas, podemos comprovar que as
tarefas de posicionamento e rastreamento de trajetoria foram bem sucedidas. Contudo, ao
realizar o seguimento de trajetdrias observamos que a estratégia de controle ndo foi capaz de
anular o erro em regime permanente nas coordenadas translacionais. No plano xy, este erro se
deve ao fato da utilizacao de referéncias senoidais para os controladores PID. J& o controlador
de altitude provavelmente apresente erros no modelo de predicao.

Em relagdo a robustez do controlador, foi possivel verificar o bom desempenho quando
incertezas nos parametros de massa e inércia foram aplicadas nas simulagcdes. Além disso,
com o intuito de simular voos em ambientes externos, foram inseridas perturbacdes nas forcas
e momentos aerodindmicos. O controlador foi capaz de atenuar efetivamente a influéncia dos

distlrbios externos.
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Trabalhos Futuros

Algumas linhas de pesquisa para continuagdo do trabalho exposto nesta dissertacdo sao:

e Aplicacdo da estratégia proposta em um veiculo real: Como primeira sugestdo para
trabalhos futuros temos a implementacdo da estratégia de controle proposta nesta

dissertacdo em um veiculo aéreo real.

e Aplicacdo do CPBM para controle da movimentacdo horizontal: Com o intuito de
melhorar o desempenho do veiculo em tarefas de rastreamento de trajetoria, o controle
PID deve ser substituido pelo CPBM. Tal estratégia proporciona um rastreamento de

trajetoria suave, bem como a capacidade de lidar com as restri¢des fisicas do sistema.

e Sistema de controle tolerante a falhas: Outra sugestdo consiste na elaboracdo de um
sistema de controle que seja tolerante a falhas em sensores e atuadores. Na ocorréncia
de falhas, o controlador deve ser capaz de tomar decisdes para realizar a manobra do

veiculo com seguranca.

e Estudo da estabilidade da estratégia de controle em cascata: Através dos resultados
computacionais, podemos observar que o sistema em malha fechada é estavel.
Contudo, deve ser enfatizado que ao utilizar uma estratégia de controle em cascata,

isso deve ser demonstrado analiticamente.
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