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RESUMO

Partindo dos avangos obtidos nas areas de sensoriamento e processamento
de informagdes, torna-se possivel o desenvolvimento de técnicas de controle
avancgadas aplicadas em veiculos aéreos nao tripulados. Em meio a crescente
aplicagao de técnicas de controle avangadas, este tipo de veiculo ainda apresenta
grandes desafios devido a sua dinamica nao linear. Neste aspecto, o presente
trabalho propde o desenvolvimento de um sistema para o controle LQI experimental
de altitude (X, Y e Z e guinada). Para fins de simulagéo e projeto dos controladores,
foi utilizado a modelagem matematica do veiculo. Para validar a simulagao, foi
realizada a implementacdo experimental, na qual observou-se que o veiculo foi

capaz de seguir os comandos de voo de modo suave e com precisao satisfatoria.

Palavras-chave: Modelagem Dindmica, Sistemas de Controle de Posi¢do, Controle
LQI, Veiculo Aéreo Néo Tripulado (VANT).



ABSTRACT

Based on the advances obtained in the areas of sensing and information
processing, it is possible to develop advanced control techniques applied to
unmanned aerial vehicles. Amongst the growing application of advanced control
techniques, this type of vehicle still presents many challenges due to its non-linear
dynamics. In this aspect, the present work proposes the development of a system for
experimental LQI control of altitude (X, Y and Z and yaw). For purposes of simulation
and design of the controllers, mathematical modeling of the vehicle was used. To
validate the simulation, an experimental implementation was performed, in which it
was observed that the vehicle was able to follow the flight commands smoothly and

with satisfactory precision.

Keywords: Dynamic Modeling, Positional Control Systems, LQI Control, Unmanned
Aerial Vehicle (UAV).
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1. Introdugao

A ultima década presenciou o desenvolvimento de veiculos aéreos nao tripulados,
também conhecidos como VANT’s. Esses veiculos vém ganhando destaque devido
as suas amplas aplicagbes em areas civis e militares, tal fato se tornou promissor aos
pesquisadores para desenvolverem pesquisas nessa area (XIU, A.H., et al., 2017).

O desenvolvimento de materiais leves, a melhoria da relagdo entre forca e peso, a
miniaturizagcdo do motor e sistemas de controle, tem sido os fatores que
transformaram o quadricoptero (ou quadrirrotor) viavel, além disso, esse tipo de VANT
apresenta diversas vantagens quando comparado com avides ou helicopteros
convencionais (A, V, et al., 2014).

Diversos estudos foram publicados na area de controle de veiculos aéreos nao
tripulados, sobretudo utilizando avides e helicopteros, contudo o quadricéptero tem
ganhado destaque. A Tabela 1 apresenta uma comparagéo do quadrirrotor com outros
VANT’s.

Tabela 1 - Comparativo entre 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 (payload) 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
Voo em Baixa Velocidade 4 3 4 3 4 4 2 2
Voo em Alta Velocidade 2 4 1 2 3 1 3 3
Miniaturizagao 2 3 4 2 8 1 2 4
Voo Estacionario 4 4 4 4 4 3 1 2
Total 22 24 28 21 28 22 19 20

A: Helicoptero Convencional; B: Rotor Axial; C: Rotores Coaxiais; D: Rotores Tandem; E: Quadricéptero; F: Dirigivel; G: Modelo
Passaro; H: Modelo Inseto.
Fonte: (Bouabdallah, 2007)

A principal desvantagem do quadricoptero se da ao fato de que grande parte
destes veiculos utilizam motores elétricos alimentados por baterias, nas quais a
relagéo entre quantidade de carga armazenada pela massa é relativamente pequena
(HUGGINS, 2008).



O trabalho é dividido em: fundamentacdo teorica, estudo da modelagem
matematica, obtencdo de parametros, projeto de controladores, implementagdo do

modelo, resultados, conclusdes e trabalhos futuros.

1.1 Historico

No principio do século XX em Kitty Hawk, nos Estados Unidos, uma marca de
bicicleta francesa conhecida como Paul Cornu construiu uma maquina de voo vertical
que transportou um ser humano da terra pela primeira vez. A estrutura da aeronave
era simples, com um rotor em cada extremidade. Cada rotor possuia dois motores
relativamente grandes. Os rotores giravam em dire¢cdes opostas, o que permitia o
anular a reagdo do torque. A maquina desenvolvida pesava cerca de 578 kg e era
capaz de realizar voos por poucos segundos em baixas altitudes, mas seu
desempenho néo era considerado satisfatério, certamente o motor utilizado era
ineficiente para manter a aeronave pairando ao desconsiderar o efeito solo
(LEISHMAN, 2000). A Figura 1 apresenta a aeronave em questao, também conhecida

como Gyroplane No. 1.

Figura 1 - Primeiro quadrirrotor (Gyroplane No. 1)

Fonte: (Leishman, 2000)

Apesar de diversos outros cientistas e pesquisadores terem desenvolvido
veiculos aéreos com asas rotativas, apenas em 1922 o quadrotor de Jerome de
Bothezat, denominado “Flying Octopus” (vide Figura 2) realizou voos com éxito por
varias vezes, embora realizados em baixa altitudes e em velocidade lenta. No entanto,
devido a sua baixa performance, altos custos e o interesse por outros tipos de veiculos
militares o projeto foi cancelado (LEISHMAN, 2000).



Figura 2 - Flying Octopus de Bothezat.

Fonte: (Leishman, 2000)

Sendo assim, apenas na década de 80, com avangos tecnoldgicos em
miniaturizacdo de sensores e atuadores € que os quadrirrotores ressurgiram
pertencendo entdo ao grupo de veiculos aéreos nao tripulados. A partir disso,
pesquisadores em todo o mundo vém desenvolvendo tecnologias aplicadas em
VANT’s, que em sua maioria sdo controlados via radio, contudo, o véo autbnomo de
tais veiculos sao desafiadores, visto que disturbios aerodindmicos e incertezas

parameétricas promovem instabilidades para a aeronave.

1.2 Objetivos

O principal objetivo deste trabalho, € capacitar um quadricoptero a desenvolver de
forma totalmente autbnoma, a realizacdo de uma trajetéria de forma rapida e sem
necessidade de colocar um ser humano em perigo. O quadricéptero QBALL-X4 sera
usado na realizagcao de testes experimentais e seu modelo sera apresentado com
base para a concepc¢ao dos controladores.

Os objetivos especificos do projeto sao:

o Estabelecer a comunicacao entre o quadrirrotor e o computador;
¢ Desenvolver técnicas de controle que garantam a estabilidade do veiculo;

e Validagdo do projeto dos controladores através de ensaios experimentais;

1.3 Justificativas

Diante do grande avango tecnoldgico, e o desenvolvimento de técnicas de controle

voltadas para seguranca, os VANT’s estdo ganhando destaque nesse cenario. Desse



modo, veiculos aéreos ndo tripulados estdo sendo utilizados em tarefas que
proporcionariam riscos ao ser humano (XIU, A.H., et al., 2017). Tal fato tem atraido
pesquisadores de diversas areas a fim de desenvolverem técnicas autbnomas e
eficazes para tarefas que, anteriormente, eram executadas por humanos que se
colocavam em risco, como atividades de busca em ambientes adversos,
patrulhamentos, até mesmo, como radares de veiculos automoveis.

Embora haja na literatura técnicas de controle para tais veiculos, em sua grande
parte, tais técnicas sao apresentadas para modelos simulados do quadricéptero,
contudo deve-se levar em consideracdo que um sistema real apresenta disturbios e
alteracdes néao lineares resultantes do ambiente de voo. Assim se faz necessario

realizar testes experimentais, o que colocaria a prova o desempenho do controlador.

2. Fundamentacgao Teodrica

Neste topico serdo embasadas algumas teorias principais cujo conhecimento

€ necessario para uma melhor compreensao do presente trabalho. A principio sera



apresentado o funcionamento de um quadricoptero bem como sua estrutura. Por fim,
sera abordado a teoria de sistemas de controle bem como a filtragem de Kalman,
conceitos estes que sao de suma importancia para a compreensao do

desenvolvimento do trabalho.

2.1 Dinamica de um quadricéptero convencional

Como apresentado anteriormente, o quadricoptero pertence ao grupo de
veiculos aéreos com asas rotativas, e sua dinamica esta associada a variagado da
velocidade de cada um dos rotores. Dessa forma, a regra geral € manter dois rotores
em sentidos opostos girando em um mesmo sentido, o que elimina a utilizagdo de um
rotor de cauda, como utilizado nos helicépteros convencionais para garantir a
estabilizagcao da guinada (COSTA, 2008). A Figura 3 ilustra o sentido de rotagao das

hélices do veiculo.

Figura 3 - Sentido de rotagéo das hélices do quadricoptero.

®
a\
\s/
i

Adaptado de (QUANSER, 2010)

Ao introduzir uma variagao de guinada (y)) — movimento em torno do eixo Z -
no VANT, é necessario aplicar um diferencial de rotacdo entre os pares de rotores,
mantendo-se a forga de sustentagao constante, como mostra a situagao (A) da Figura
4.



Figura 4 — Descrigcdo do movimento do quadricoptero em relagdo a variagdo da velocidade de rotagéo rotor.

I Aumento da Rotacéao Reducao da Rotagao

(A) (B) (C)

Adaptado de (QUANSER, 2010)

No entanto, para produzir um movimento rolagem (¢), descrito pela variagao
angular em torno do eixo entre os motores U1 e U2, & necessario aplicar um diferencial
de rotacao entre os motores U3 e U4 simultaneamente e manter a velocidade relativa
resultante de rotagado dos motores U1 e U2, o que é apresentado na situacao (B) da
Figura 4. Por conseguinte, e de forma analoga, o movimento de arfagem é descrito na

situagéo (C) da Figura 4.

2.2 Controlador Linear Quadratico Integral (LQI)

O objetivo principal deste trabalho esta associado a estabilizacao translacional do
quadrirrotor, de modo que o veiculo seja capaz de compensar os disturbios e
perturbagdes durante o voo.

Na literatura & possivel encontrar numerosos trabalhos que relacionam técnicas de
controle LQlI em VANT’s, como (JOUKHADAR, ALCHEHABI e JEJEH, 2019),
(OUKHADAR, ALCHEHABI, et al., 2018) e (AHMAD, KUMAR, et al., 2020)

Mediante a crescente utilizacdo de técnicas avancadas de controle em veiculos
aéreos nao tripulados, torna-se viavel a utilizacdo deste algoritmo no presente

trabalho.



O algoritmo de controle LQI é baseado no modelo e tem por objetivo minimizar
uma funcgao custo, quadratica além de ser um controlador baseado em realimentagao
de estados. Por esta razdo o LQI pode superar um controlador PID enquanto controla
a operacao transitéria de um sistema. Entretanto, é necessario que todos os estados
estejam disponiveis para a retroagdo. Se todos os estados n&do sdo mensuraveis,
entdo um observador/estimador € necessario (RAUT, 2017)

Ao aplicar o controle LQI, é necessario linearizar o sistema em torno do ponto de
operacao. Vale ressaltar que o desempenho do controlador é afetado conforme a
regido de operacéo se afasta do ponto de operagao. Outra limitagdo de um controlador
LQI é que ele ndo pode lidar com restricdes, uma vez que a lei de controle é
exclusivamente baseada no calculo de custo ideal (AHMAD, KUMAR, et al., 2020). A
Figura 5 apresenta a estrutura de um controlador LQI.

Figura 5. Estrutura de Controle LQI

X

Planta

'-.3
|
~—
A
|
v
<
Y

Fonte: Autor

Com o objetivo de incluir a agao integradora (Xi) no modelo, deve-se representar
o sistema através do modelo aumentado. A equacado 2.1 apresenta o vetor de
realimentacédo do estado aumentado bem como a representagao genérica do modelo

através dos estados aumentados.

[ﬂ B —Ac 8] [;cl] T [%] u 2.1)

2.2.1. Lei de controle



O controlador LQI deve minimizar a fungéo custo (J), representada pela equagao
2.2.

] = % [fooo(xTQx + uTRu)dt] (2.2)

Onde Q e R sao matrizes positivas e Q por sua vez € uma matriz semi definida. A

lei de controle € dada pela equacéo 2.3
u= —K X [xx]" (2.3)

K é o ganho de realimentagao e € dado por:
K=(R+ BgumPBaum)_lBg;umPAaum (2.4)

Onde P é calculado através da resolucao algébrica da equagao de Riccati (CARE)

2.2.2. Escolha das Matrizes Qe R

A fim de alcancar a estabilidade durante o voo do veiculo aéreo, é crucial encontrar
0s pesos ideais das matrizes Q e R, pois estes representam a importancia entre a
eficacia do controle e o esfor¢co do controlador. Além disso, uma boa selecéo para o
ganho do estimador desempenha um papel importante no alcance de um melhor
desempenho. Quando o ganho do observador € alto, os estados estimados
convergem para os estados do sistema muito rapidamente. No entanto, alto ganho do
observador pode resultar em grandes erros de estimagao, que nao é util na maioria
das aplicagdes. Dentre as técnicas mais comuns de sintonia das matrizes Qe R é a
abordagem de tentativa e erro (NOBAHARI, 2013), a qual sera adotada neste
trabalho. Alguns métodos analiticos também estao disponiveis na literatura.

A matriz Q, apresentada na equacgao 2.5 designa o peso para as variaveis do

q, - 0
0= ( N ) 2.5)
0 - qp

modelo de estado aumentado.



A matriz R, mostrada na equacgao 2.6 é composta pelos ganhos das entradas, ou
seja, até que ponto os parametros de entrada podem ser usados para atingir um
objetivo de controle. Em alguns casos, os ganhos podem ter diferengas significativas

de controle de acordo com a necessidade de ponderacao (Nobahari, 2013).

o 0
R=p ( oo ) (2.6)
0 -

2.3 Filtro de Kalman

Ao projetar um sistema de controle cuja técnica é baseada na realimentagao de
estados, admite-se que todas as variaveis de estado estejam disponiveis para
retroacdo. Entretanto, em muitos casos € possivel medir apenas parte destas
variaveis, seja por aspectos técnicos ou econémicos, como por exemplo, inexisténcia
de sensores adequados ou custo de aquisicdo. Sendo assim, os estados que n&o
estao disponiveis precisam ser estimados através das saidas mensuraveis.

O Filtro de Kalman (KF - Kalman Filter) representa um método de estimacao,
orientado para sistemas dindmicos nao lineares, e apropriado para a fusdo sensorial,
em que as informacgdes sao advindas de diferentes tipos de sensores (LIMA, 2019).

Considere o seguinte modelo em espago de estados, discreto, ndo linear e com

ruidos aditivos:

x(k+1) = Ax(k) + B(uw) + w(k) (2.7)
y(k) = Cx(k) + v(k) (2.8)
Onde,
x=[xg..x5]" :n X1 (2.9)
win x 1 (2.10)
viny, X1 2.11)



Onde w(k) e v(k) consistem em processos estocasticos que definem as incertezas
do modelo e o ruido no sinal de saida, respectivamente. Ambos s&o ruidos brancos,
gaussianos, com média zero e nao correlacionados.

A primeira etapa da filtragem consiste na inicializagdo da matriz de covariancia,
que sera convencionada como P(0) bem como a estimagao inicial dos estados,
adotada como x,. Uma vez que a confianga nos estados iniciais X, € baixa, o valor
de P(0) geralmente é grande, como 1000/, por exemplo, onde I é uma matriz
identidade.

Na sequéncia, o ganho de Kalman (K) é entao calculado através da covariancia do
erro. Apds o calculo do ganho K(k), obtém-se a estimagao dos estados (k) e a
covariancia do erro P(k) sao atualizadas (esta que por sua vez é determinada pela
dinamica da equacao de Ricatti) e o processo reinicia-se no ciclo seguinte a partir do

calculo do ganho de Kalman. A Figura 6 representa um diagrama do filtro de Kalman.

K(k) = AP(k — 1)CT(CP(k — 1)CT + R)~? (2.12)

2(k) = A%(k — 1) + Bu(k) + K()[y(k) — C2(k — 1)] (2.13)

P(k) = A[P(k — 1) — P(k — 1)CT (CP(k — 1)CT + R)™1 CP(k — D]AT + Q (2.14)

Figura 6. Diagrama do Filtro de Kalman

Atualizacdo do Filtro (Fase de correcdo)

Tempo de Atualizacio (Fase de Predig3o)
1) Calculodo Ganhode Kalman

1) Projeto do préoximo estado:
K (k) = AP(k-1) C T (CP(k-1) C"T + R)*(-1)

x(k +1) = Ax(k) + B(u) 2) Atualizagdo da estimacdo dos estados

2) Projeto do Erro de Covaridncia: #(k) = A% (k — 1) + Bu(k) + K () [y(k) — C2(k — 1)]

\ Py =AP AT+ 0Q / 3) Atualizacdo do Erro de Covaridncia

Q{ = APt = 1= P = 1DCT (CPU— 1)CT+R) ' CP(k— )] 4T +y

Estimagoes Iniciais P(0) e X(0)




Adaptado de (LIANG, 2017)

Onde as matrizes A, B e C Q e R podem ser variantes no tempo, uma vez que
sejam conhecidas. Considerando a hipétese de que as matrizes A, B, C, Q e R séo
constantes, entdo apos um curto transiente, K e P se tornardo constantes, com valores

que sao independentes de u e y, ou seja:

P() = A[P(o0) — P()CT(CP(0)CT + R)"1CP(0)]AT + Q (2.15)

K(00) = AP(0)CT(CP(0)CT + R)™! (2.16)

Vale ressaltar, que para a concep¢ao de um filtro de Kalman assintético, ndo é
necessario realizar a atualizagdo do ganho de Kalman no loop principal, ou seja, neste
caso usa-se K(w) desde o comego, 0 que nao causa grandes diferengas na
estimacg&o, uma vez que temos um curto regime transiente.

Assim como o LQlI, o filtro de Kalman conta com a sintonia de dois parametros,
sendo eles as matrizes Q e R. A matriz diagonal R abrange a variancia das medi¢des
reais do sistema, enquanto que a matriz diagonal Q inclui as incertezas do modelo.
Dessa forma, para grandes ponderagcoes de R e pequenas ponderagdes de Q,
fazemos mais confianga as medi¢des (sensores), enquanto que para grandes valores

de Q e pequenos valores de R temos mais confianga no modelo do que nas saidas.

2.5 Conclusoes

Esta secao apresentou uma breve fundamentacgao tedrica sobre temas pertinentes
a este trabalho. Tendo em vista o conteudo apresentado, sera possivel analisar a
implementagao do controle tanto em ambiente simulacional quanto no ambiente real.
Maiores detalhes a respeito do estimador de estados e da estrutura de controle

implementada na aeronave serao apresentados em capitulos posteriores.



3. Qball-X4

Com objetivo de obter resultados experimentais, sera utilizado o quadricoptero
QBALL-X4, desenvolvido pela empresa Quanser. Por se tratar de um quadricoptero
desenvolvido para fins de pesquisa e ensino, ele se torna ideal para aplicagdes cuja a
necessidade € avaliar técnicas de controle.

O campo de pesquisa de sistemas autbnomos consiste em diferentes tipos de
robds, sejam eles terrestres ou aéreos, entretanto, esses robds precisam seguir
alguns critérios, sendo:

e Mensurabilidade: E necessario ter acesso a todos os tipos de dados
provindos do sistema para ser possivel realizar analise e atuagdes sobre o
mesmo.

e Capacidade de modificagdo: E mandatdrio que ao menos alguma parte do
sistema seja modificavel.

o Reparabilidade: ao realizar testes experimentais com novos algoritmos, o

veiculo pode facilmente sofrer quedas e danos. Dessa forma, um veiculo



com componentes removiveis e reparaveis geram menor gasto em
situagdes como essa.

Com base nestes aspectos, o Qball-X4 segue todos os requisitos, e por essa e
outras razbes mencionadas anteriormente tal veiculo sera usado para testes
experimentais.

Para fins de modelagem, simulagao e testes experimentais, os eixos do veiculo (x,
y e z) sao definidos na mesma orientagao utilizada quando o veiculo se encontra em
repouso. Além dos eixos do sistema translacional, é necessario definir a convengao
utilizada para os angulos de rotagdo (rolagem, arfagem e guinada). A Figura 6

apresenta a convengao utilizada para o presente trabalho.

Figura 7. Convengéo da representagao adotada no espaco tridimensional

Fonte: (Quanser, 2010)

O veiculo é equipado com 4 rotores, o que faz com que ele seja classificado como

um quadricéptero. Cada rotor € composto por um motor Park-400 n&o escovado, de



corrente continua, e conta com uma hélice de 10 polegadas. Os motores s&o
acoplados ao longo dos eixos X e Y da estrutura. A Figura 7 apresenta o conjunto de
rotor e hélice do QBall (QUANSER, 2009).

Figura 8. Conjunto de rotor e hélice do Qball-X4

Fonte: Autor

Para medir sensores embarcados e controlar motores, o Qball-X4 usa o Data
Acquisition Board (DAQ) e o HiQ com uma placa Gumstix integrada, desenvolvida
também pela Quanser. O HiQ DAQ é uma unidade de medig&o inercial de alta
resolucao (IMU) e ainda possui placa de entrada e saida digital (GPIO). A Figura 8

apresenta a placa embarcada HiQ DAQ com o Gumstix integrado.

Figura 9. Placa HiQ DAQ com Gumsxtix integrado
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Fonte: Autor

3.1 Sistema QUARC

QUARC é um sistema de prototipagem rapida fabricado pela Quanser para a
execugao de sistemas de controle em tempo real. O sistema QUARC se integra
perfeitamente ao Simulink para permitir que os modelos Simulink sejam executados
em tempo real no Windows e Linux. Ele também permite que scripts MATLAB em
tempo real sejam executados nos mesmos sistemas operacionais.

Este sistema também é capaz de gerar codigo. QUARC compila automaticamente
o codigo-fonte C gerado a partir do modelo, em seguida, ele estabelece links com as
bibliotecas apropriadas para a plataforma usada (neste caso, o computador e o drone)
e carrega o codigo para o dispositivo de destino.

O sistema QUARC fornece um modulo de comunicagao de “modo externo” que
permite que o diagrama Simulink se comunique com o cédigo em tempo real gerado
a partir do modelo. Os parametros do modelo em execugdo podem ser ajustados
posteriormente, modificando os parametros de bloco no diagrama Simulink.



3.1.1 Sistema de Posicionamento Optitrack

O sistema OptiTrack permite localizar em tempo real objetos nos quais foram

colocadas bolas refletoras infravermelhas. Este sistema € composto por 7 cameras
Flex VI00:R2, que s&o mostradas na Figura 7.

Figura 10. Cameras Optitrack.
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Fonte: (OPTITRACK)

Essas cameras cobrem um volume aproximado de 6m por 6m por 3m. Este
sistema estima a posigao dos objetos com uma precisdo de cerca de 4 mm com uma

taxa de atualizagdo de 100 Hz. O software Motive V 1.10 do OptiTrack é executado
em um computador cujas especificagdes sdo fornecidas na Tabela 2.

Tabela 2. Especificagées do computador que opera o sistema

Processador

Intel ® Core™ i7-4770 CPU @ 3.40Ghz
16Gb

Windows 10 Enterprise

Memoria

Sistema Operacional

Com o objetivo de realizar os testes de voo de forma segura, o drone foi

posicionado ao centro do espaco de trabalho, e foi preso por cordas, de modo a limitar
0 espacgo de voo, como mostra a Figura 11.

Figura 11. Espaco de voo



Fonte: Autor

A comunicagao entre o veiculo aéreo e o sistema de cameras é feito através da
estacdo base (computador), o sistema QUARC garante todo o envio e recepgéo de
sinais aos dois dispositivos através de uma conexao TCP/IP para o Qball (com o
Gumstix) e via USB serial para o sistema de cameras. A Figura 12 representa a

comunicacao realizada entre a estagcao base e o veiculo.

Figura 12. Estrutura de operacéo para envio e recepg¢éo de sinais
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- Envia o codigo ao veiculo (Gumstix) \
- Envia/Recebe dados de escopo ™. N\ K
- Atualiza dados de tempo de execug‘éq_ Y

HiQ e Gumstix

Estacdo Base
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. Adaptado de: (QUANSER, 2010)

3.2 Dinamica dos atuadores

O primeiro passo para a analise e obtengcao do sistema de controle é construir o
modelo matematico caracteristico para este tipo de veiculo.

Este capitulo tem como objetivo apresentar a dindmica dos atuadores adotada no
veiculo, minuciando o sistema de coordenadas utilizado bem como as caracteristicas
fisicas do sistema para o desenvolvimento de sua representagdo através da
representacao de espacgo de estados.

O modelo dindamico do sistema é obtido baseando-se nas hipoteses de que o

veiculo € um corpo rigido no espaco, e que segue as seguintes premissas:

e A estrutura é 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 sao supostamente rigidas;

e O empuxo e o arrasto sao proporcionais ao quadrado da velocidade das

hélices.

¢ A massa do veiculo é constante (derivada 0)



O funcionamento de um quadrirrotor € possivel em virtude da variagdo angular da
velocidade de quatro motores, de tal modo que cada motor produz uma forga e um
torque, e que quando combinados entre si, geram uma forga principal, denominada U;
e trés torques (rolagem (z), arfagem (z4) e guinada(zy) ) (LIMA, 2015). Sendo assim,
este é o principio que rege a dinamica deste sistema.

Além disso, deve-se ressaltar que o quadricoptero € um sistema mecanico sub
atuado, ou seja, possui seis graus de liberdade, sendo trés de coordenadas de posigao
no espaco tridimensional (x, y, z) e trés angulos de orientagdo (rolagem, arfagem e
guinada — roll, pitch e yaw) e para esses seis graus de liberdade temos apenas quatro
entradas. Dessa maneira, em sua modelagem € aconselhado desconsiderar os
momentos causados pelo corpo rigido sobre a dindmica translacional, como o efeito
solo e o efeito hub (BOUABDALLAH, 2007). Entretanto, cabe a modelagem incluir
aspectos fisicos como efeitos aerodindmicos e giroscopios, por se tratar de um
sistema mecanico ultraleve e complexo.

O empuxo gerado por cada motor € modelado pela seguinte equacdo (QUANSER,
2010):

Fi=K—"

S+ w

” (3.1)

Onde u; é a entrada PWM do iésimo atuador, w € a largura de banda (bandwith) e
K € o ganho positivo.
Por conseguinte, usa-se a variavel de estado para representar a dinamica do

atuador através da seguinte forma:

v ="y (3.2)

Disso temos:

F, = Kv (3.3)

3.2.1 Modelagem dos movimentos de arfagem e rolagem



Para a obtengdo do modelo de rolagem e arfagem, presumimos que as rotagdes
sobre os eixos X e Y sdo desacopladas, ou seja, a forga aplicada para a movimentagao
do veiculo em torno do eixo X nao interfere na forga aplicada no veiculo para a
movimentagdo em torno do eixo Y. A Figura 13 apresenta o sistema fisico que deve
ser considerado para a modelagem dos movimentos de rolagem e arfagem, disso, &
possivel observar que apenas duas hélices contribuem para o0 movimento em cada
eixo. O empuxo gerado a partir de cada motor pode ser calculado usando a equagao
3.1 e usando sua entrada PWM correspondente. O movimento em torno do centro de
gravidade é devido a diferenga de empuxo dos dois rotores. Os angulos de rolagem e

arfagem (0 e ¢ respectivamente) pode sem formulados usando a seguinte expressao:

]rolagemd’. = AF3,4L ’ ]arfagemé = AFI,ZL (3.4)

Onde Jro1agem = Jarragem denota a rotagéo inercial do quadricoptero para os eixos
de X e Y, respectivamente, uma vez que o veiculo é simétrico. A diferenca entre as
forcas geradas por cada par de motor € denotada como AF;, e AF;,, seguindo a

representagao descrita na Figura 13.

Figura 13. Modelo dos eixos de rolagem e arfagem.
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Adaptado de (QUANSER, 2010)

Combinando a dindmica dos atuadores com a dindmica dos modelos de rolagem
e arfagem, podemos representar a modelagem do sistema através da seguinte

representacao de espaco de estados:



0 01 0 6 0
H:[o 0 KL/J,||6]+|0]Auy, (3.5)
v 0 0 w v w
@ 01 0 6 0
é =[0 0 KL/J,||6]|+|0]|Aus, (3.6)
v 0 0 w v w

Onde Aui’j =u; — u]

3.2.2 Modelagem da altitude do quadricoptero (eixo Z)

O movimento vertical (ao longo do eixo Z) é afetado pelos 4 rotores. Tal dindmica

pode ser descrita como:

MZ = 4F cos(8) cos(¢p) — Mg (3.7)

Onde F é o empuxo de cada rotor, M é a massa total do quadricéptero, Z
representa a altura no espaco tridimensional, g € a aceleragao da gravidade e 6 e ¢
sdo os angulos de rolagem e arfagem, respectivamente (QUANSER, 2010). Disso, &
possivel observar que se 6 ou ¢ sao diferentes de zero, o vetor de empuxo nao sera
perpendicular ao plano X-Y. Combinando a equacgao 3.7 com a equacéao 3.1, podemos

entdo obter a representacao de espaco de estados:

7 0 1 0 VA 0 0
Z1=10 0 4Kcos(8)cos(¢p)/ M| |Z]|+|0|Au, + |—g (3.8)
v 0 0 ) v w 0

3.2.3 Modelagem da posicao Xe Y



Partindo do pressuposto que o angulo de arfagem é zero e constante, ou seja, Y =
0, a dindmica do modelo para os eixos X e Y sao representados por (QUANSER,
2010):

MX = 4Fsen(6) (3.9)
MY = 4Fsen(¢) (3.10)

E partindo da equacédo 3.1, podemos reescrever as equacodes 3.8 e 3.9 através da

seguinte representagao de estados:

X 0 1 0 X 0
X =[0 0 4Ksen(8)/ M| |X|+|0[|Au, (3.11)
v 0 0 —w v w
Y 0 1 0 Y 0
Y| = [0 0 4Ksen(¢p)/ M| |Y|+|0]Au, (3.12)
v 0 0 ) v w

3.2.4 Modelagem da Guinada

Assumindo uma relacéo linear entre o torque do motor e o sinal PWM (u;) temos:

T, =Ku; VK, €RY,i=1,..4 (3.13)

O movimento em torno do eixo Z é dado pela diferenca de torque exercida pelos
pares de motores que giram em sentidos inversos, como apresenta a Figura 4(A).
Dessa forma, a equagao abaixo representa o movimento de guinada do veiculo
(QUANSER, 2010):

Jyawd = AT (3.14)
Onde J,,,, € 0 momento de inércia do rotor sobre o eixo Z, 1 € o angulo de guinada

e At é o torque resultante dos motores. Por conseguinte, substituindo a equagéo do

torque na equacao 3.14, temos que:



At = K,(u; +u, —uz —uy) = K,Au (3.15)

Dessa forma, a representagdo do movimento de guinada através de espaco de

estados € dada por:

m =[o ol m”Ll ¢ lA” (3.16)

Jyaw

3.2.5. Linearizacao do Modelo

Com o objetivo de linearizar o modelo, podemos simplesmente assumir que os

angulos de rolagem e arfagem sao consideravelmente pequenos (QUADROS, 2015).

~sen(0) = 0, cos(f) =1 onde|08| <0,3rads

Assim, partindo das equacdes apresentadas na sessao anterior, temos:

z1 @1 91rz1 o 0
PosicdoemZ: |7|=[0 0 —||Z|+[0fu,+|-g (3.17)
vl [0 0 -] lw 0
X 0 1 0 X 0
Posicidoem X: |X| =10 0 4K (8)/ M| |X|+]0]|Auw, (3.18)
v 0 0 ) v W
Y 0 1 0 Y 0
Posicdo em Y: [y] = [O 0 4K¢p/M| [Y|+]0|Au, (3.19)
v 0 0 ) v W

3.2.6. Parametros do Qball

Os parametros fisicos da aeronave foram seguidos de acordo com a

recomendacao do fabricante (QUANSER, 2010), entretanto, devido ao veiculo estar



preso por cordas e ainda contar com o fio de alimentagdo, a massa do veiculo foi
alterada para uma melhor representacao da realidade atual. A Tabela 3 apresenta os
parametros fornecidos pelo fabricante com exce¢do da massa do veiculo (que

inicialmente era 1,53 Kg).

Tabela 3. Parametros do Qball-X4

Parametro Valor
K 120N
1) 15 rad/seg
I 0,03 Kgm?
Iy 0,03 Kgm?
Iz 0,04 Kgm?
M 1,60 Kg
K, 4 Nm
L 0,2m

3.2.5. Projeto de Controle

E sabido que um quadricoptero convencional apresenta uma dinamica nao linear,
instavel, variante no tempo e ainda se trata de um sistema mecanico sub atuado.
Ademais, ao projetar um controle para tal veiculo, alguns requisitos de desempenho
devem ser levados em conta, sendo eles: um pequeno sobressinal e tempo de subida
e acomodacao reduzido.

Conforme apresentado na modelagem do veiculo, o sistema translacional depende
das coordenadas angulares, o que consequentemente traz a necessidade de
implementar um controle do tipo cascata, cuja representagcdo € mostrada na Figura
14.

Figura 14. Desacoplamento entre as dindmicas da aeronave.



Translacional

T

orizontal !

\%_“*l‘ ‘
.2 B

e b

Fonte: (LIMA, 2019)

Disso, foram implementados 4 controladores monovariaveis para o controle dos
angulos de rolagem, arfagem e guinada, bem como para o controle de altitude. A
Figura 15 apresenta a estrutura dos 4 controladores monovariaveis. O modelo

linearizado a adotado para a concepgao dos controladores € denotado por:

p(s)  6(s) z(s) K
ugp(s) "ug(s)  uy(s) " s2(1+7s) (320)
¥6) LK (3.21)

uy(s) " s?



Figura 15. Estrutura dos controladores rotacionais e do controlador Z
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Fonte: Autor

Para o controle da posigao ao longo dos eixos X e Y, a Figura 16 apresenta a
estratégia de controle adotada. As equacdes abaixo representam a forma linearizada

do modelo:

X)) ,¥6) _ K (3.22)

Te(s)  T¢(s) T s3(1+19)

Figura 16. Estrutura dos controladores de posicdo X e Y
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Fonte: Autor

Afim de que cada entrada influencie uma unica saida, foi implementado um
desacoplador estatico. Sua estrutura é representada na Figura 17 e matematicamente

€ denotado pela seguinte matriz:



o 1 1 1
0 -1 1 1 T
[u; uy us uy] = 1 0 1 -1 [ug Ugp Uy uz] (3.23)
1 0 1 -1
Figura 17. Representagéo do desacoplador estatico
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3.2.5. Sintonia dos controladores

Conforme apresentado, a estratégia de controle adotada para o sistema
translacional do veiculo € o controlador linear quadratico com acgao integral (LQI). Visto
que tal controlador se baseia no modelo, para determinar o ganho da planta foi
utilizado a fungédo Igi do software Matlab ®. Tal fungdo calcula um controle de
retroacao 6timo, onde u (Equacéo 2.3), faz com que a saida y siga a referéncia r na
malha de controle.

A Tabela 4, apresenta os pesos utilizados nas matrizes Q e R para os

controladores LQI.

Tabela 4. Matrizes de ponderagéo dos controladores

Controlador Matriz Q Matriz R
Z Q = diag([10050]) R =100000

P Q = diag([0,001 0,01 0,045]) R =5e 11
XeY Q = diag([5 70 1000 500]) R =100000
peb Q = diag([100 0 22000 10]) R = 30000




Os ganhos foram definidos de acordo com a necessidade da ponderag¢ao de cada
estado de modo que o veiculo aéreo apresentasse uma redugao no tempo de

acomodacao e no erro em regime permanente.



4. Resultados

Este capitulo almeja apresentar a implementacdo do controle tanto para o
ambiente computacional quanto para o ambiente real, visando estabelecer uma
comparacgao entre os resultados entre os dois ambientes. Ademais, sera explorado os

detalhes da implementagao experimental.
4.1 Desenvolvimento da Simulagcao

A priori, 0s ensaios com o quadricoptero foram realizados via software Matlab®.
Na representacdo dindmica da aeronave foi adotado o modelo matematico
apresentado na seg¢ao 3 e os parametros mecanicos indicados na Tabela 3. Dessa
forma foi implementado via Simulink® o seguinte projeto (vide Figura 13).

As condigdes iniciais foram setadas em zero, ou seja, a principio o quadricoptero
se encontra sobre uma superficie plana (roll = 0, pitch = 0, yaw = 0, x=0, y=0 e z=0) e

com velocidades angulares nulas.

Figura 18. Estrutura do Simulador
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O usuario pode definir o setpoint de posicao/velocidade na qual o quadrirrotor
devera permanecer. Tais valores serdo recebidos pelo bloco desacoplamento e
controle, onde é feita a compensacdo. O sinal de saida do controlador € uma
informacao PWM (Pulse Width Modulation) a ser enviada aos motores. Este sinal é

entdo convertido em velocidade angular e aplicado nas equagdes dinamicas da



aeronave. Os demais blocos do simulador representam graficos para a leitura do sinal
bem como sinais de saida a serem usados na realimentacao.

A Figura 19 apresenta a estrutura do projeto de controle desenvolvido para o eixo
Y (analoga para o eixo X). Em relagdo aos angulos de rolagem e arfagem, é realizado
um controle em cascata do valor angular. Em relacdo a guinada e ao controle de
altitude (eixo Z) ndo é necessario utilizar um controlador em cascata, como mostra as
Figuras 20 e 21.

Figura 19. Controle translacional da posigdo Y (analogo a posigdo X)
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Figura 20. Controle de Guinada
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Figura 21. Controle de Altitude (eixo Z)
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Vale ressaltar que, para o controlador da altura (Z), € necessario compensar o
efeito da gravidade, que é feito com a adigao de U, . A Figura 22 apresenta o sinal U,
adicionado a saida do controlador bem como a entrada do desacoplador composta de

todos os sinais provindos dos controladores.

Figura 22. Sinais de Entrada do Desacoplador
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4.2 Implementagao Experimental

Para a obtencédo dos resultados, foi realizado o experimento onde inicialmente
foram definidos os setpoints das posigdes X, Y, Z et guinada, o veiculo experimental
foi posicionado no centro do espago de voo definido na Figura 11 e em seguida o
offset de posigéo foi ajustado para que o veiculo se encontre na posigao (0,0,0).

A analise dos resultados ocorreu através da comparacdo entre os ensaios
experimentais e as simulagdes em ambiente computacional.

Para a realizacéo dos testes fisicos, o quadricoptero estava acoplado a 4 cordas
com o objetivo de ndo oferecer risco humano e nem danos ao veiculo durante o voo.

O programa de comunicagdo com o sistema experimental foi desenvolvido no
Simulink com o auxilio das bibliotecas desenvolvidas pela Quanser que permitem a
comunicagcdo em tempo real entre as cameras e o computador (Simulink). Este
sistema é responsavel por carregar o arquivo de calibragdo das cameras, identificar o
tracker (refletor acoplado no veiculo a ser rastreado), e enviar as coordenadas X, Y e
Z para a estacao base, esta que por sua vez se comunica com o modelo de controle
através de uma URI pré definida. A Figura 23 apresenta o modelo em Simulink
utilizado para captar a posi¢cdo do drone enquanto que a Figura 24 apresenta o bloco

utilizado para envio das informacdes para o modelo de controle.



Figura 23. Modelo de aquisi¢gdo da posigcao (X,Y e Z) do quadricoptero
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O segundo modelo desenvolvido no Simulink é responsavel por receber as

informagdes provenientes do sistema de cameras, fazer a leitura dos sensores

(unidade de medida inercial, bateria e sonar), realizar o controle do veiculo e também

registrar os dados do voo. Inicialmente foi identificada a placa utilizada, bem como foi

configurado o Watchdog (uma protegao geralmente destinada a reiniciar o sistema, se

uma acao definida nao for realizada dentro de um determinado tempo). A Figura 24

mostra os blocos utilizados para a definicdo dos parametros iniciais.



Figura 24. Blocos utilizados para a definigdo da placa do veiculo e configuragao do watchdog
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Para a recepcao dos dados das cameras foi utilizado o bloco “Stream Client”,
conforme mostrado na Figura 25. Tal bloco recebe as informagdes provenientes do
sistema de captura da posi¢cao (mencionado anteriormente) através de uma URI pré
definida. O bloco Stream Client ainda fornece suporte para controlar o drone através

de um joystick, que neste caso ndo sera utilizado.



Figura 25. Estrutura utilizada para recebimento de informagées do sistema de cameras.
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E importante destacar que as informacgdes referentes as posicdes angulares foram
obtidas através da fusdao de dados, denominado como filtro complementar. Ja os
dados referentes as taxas angulares sdo determinados através de giroscopios e
acelerdbmetros, apos um processo de filtragem passa-baixa. As Figuras 26 e 27
apresentam os blocos onde sao calculados os angulos de atitude da aeronave. As
equacdes 4.1 e 4.2 descrevem o calculo utilizado para a estimagao dos componentes

de rolagem e arfagem.

dm (k) = atan2 (222) (4.1)

Az (k)

_Ax(k)

[Ay (k)2 +A(k)?

0., (k) = atan?2

Onde A,(k),A,(k) e A,(k) sdo as medidas provindas dos acelerdbmetros que
correspondem as trés componentes do vetor de forga especifica (aceleragdo nao
gravitacional ou aceleragao relacionada a uma queda livre). Vale lembrar que essas
componentes sao nulas quando o veiculo se encontra em repouso. Outro ponto

importante é saber que tais medidas sao indiretas e extremamente ruidosas.



Figura 26. Bloco utilizado para o calculo das componentes angulares
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Figura 27. Detalhamento do calculo das componentes angulares
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Os controladores utilizados no sistema experimental possuem estrutura similar aos
controladores apresentados nas figuras 19 a 21 e foram dispostos de modo a facilitar

a operacado do veiculo, como apresenta a Figura 28. O setpoint da guinada foi



configurado em graus para facilitar a operagao, porém o mesmo é convertido em rad/s
na entrada do controlador.

Figura 28. Implementagdo dos Controladores Experimentais
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A Ultima etapa consiste em enviar o sinal de controle aos motores, passando
primeiramente pelo desacoplador estatico que fora implementado. A Figura 29
apresenta a estrutura utilizada para captar os sinais de controle e envia-los ao veiculo.
Ademais os sinais sdo gravados em um arquivo no formato .mat no qual é utilizado
para realizar a comparagcdo entre os resultados simulacionais e os resultados

experimentais.

Figura 29. Desacoplamento e envio de sinais aos motores
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4.3 Resultados e discussoes

Para os resultados apresentados a seguir, a taxa de amostragem foi setada em 5
ms e o tempo de execugao do ensaio foi configurado como 100 segundos.

A Figura 24 apresenta os resultados para o ensaio de altitude (posicao Z). No
tempo de 0 a 20 s, o setpoint foi definido como 0,6 m, em seguida, a referéncia foi
fixada em 0,8m (de 20s a 30s) e por fim um novo setpoint fixado em 1m (de 30s a
100s). A curva em vermelho apresenta os dados referentes ao setpoint, a curva roxa
apresenta o resultado computacional € a curva em azul refere-se ao sistema

experimental.



Figura 30. Ensaio de voo - Posi¢do Z
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Na sequéncia, os testes da posicao Y do quadricéptero foram desenvolvidos de
modo que inicialmente o drone encontra-se na posi¢ao inicial Y=0, em seguida, no
instante de tempo de 25 segundos o veiculo foi submetido a um setpoint de -0,3m. A

Figura 25 apresenta as respostas do processo.

Figura 31. Ensaio de voo - Posicdo Y
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De forma analoga aos ensaios desenvolvidos para o controle da posi¢éo Y, foram

feitos os ensaios para avaliagcdo do controle da posicdo X, entretanto o setpoint



utilizado foi de 0,3m no instante de tempo de 25 segundos. A Figura 26 apresenta os

resultados obtidos.

Posigéo X (m)

Figura 32. Ensaio de voo - Posi¢ao X
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70

Por ultimo, os ensaios da guinada foram realizados de modo que no instante de

tempo de 70 segundos foi aplicado um setpoint de 0,26 rad/s. A Figura 27 apresenta

0 ensaio da guinada.

0.4

Figura 33. Ensaio de voo - Guinada
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E importante ressaltar que os testes de voo apresentado foram realizados
simultaneamente, objetivando verificar os disturbios no sistema causados pelo
desacoplamento estatico que fora realizado. Através dos resultados apresentados,
podemos observar um comportamento estavel, e que os controladores foram capazes
de eliminar o erro em estado estacionario, tanto na simulagao, quanto no veiculo aéreo
real.

Outro ponto a ser destacado é que se observa uma boa correspondéncia entre o
veiculo real e o modelo empregado na simulacdo. Ou seja, a representagéo

matematica consegue captar com qualidade a dindmica da aeronave.



5. Conclusoes

Este trabalho apresentou o projeto de um controle de posicédo de trés eixos
utilizando uma formulagao LQI para um quadricoptero. A modelagem matematica da
aeronave foi a base dos ensaios computacionais. A proposta foi avaliada tanto por
meio de uma simulagdo numérica quanto pela validagao experimental. Os resultados
experimentais foram avaliados através do Qball-X4.

O software QUARC 2020 SP2 possibilitou a comunicagdo com o veiculo real, além
de garantir o armazenamento de informagdes do sistema de sensoriamento. O
sistema de rastreamento Optitrack mostrou-se preciso e atendeu todas as
necessidades para o envio e recepgao de dados.

Com base nos parametros encontrados na literatura, e seguindo o modelo
matematico apresentado, os controladores LQI foram projetados através do software
Matlab. A execucado do modelo e a geracao de codigo para a aeronave foi feita através
do software Simulink. Os dados de voo foram salvos em um arquivo para realizar a
comparacao do desempenho do controlador nos dois ambientes.

Através dos resultados apresentados, € possivel observar que o controlador LQI
foi eficaz, e encontra-se bem sintonizado. Os resultados experimentais relativo ao
controle de posi¢ao do quadricéptero foram avaliados como satisfatérios devido a boa
correspondéncia entre o modelo e o veiculo real, apesar de o sistema real apresentar
mais ruido do que as simulagdes no que se diz a respeito dos eixos X e Y e a guinada,
o que torna o0 momento propicio para a realizagcdo de uma nova identificagdo do
modelo.

A principal contribuicdo deste trabalho associa-se a realizacdo experimental do
controle, uma vez que muitos trabalhos encontrados no campo de controle

multivariavel sdo desenvolvidos apenas em ambientes de simulagao.



6. Trabalhos Futuros

Ha uma extensa gama de aplicagdes, melhorias e inovagdes ao trabalhar com o

controle de veiculos aéreos nao tripulados. Dentre elas podemos destacar:

Identificagdo experimental do modelo: visto que o veiculo experimental
utilizado ja se encontra bastante usado, € interessante realizar a
identificacdo do modelo com o objetivo de aumentar a performance dos
controladores, entretanto, tal identificacdo requer utilizar métodos que
comparem a real saida do controlador com a saida do controlador do
modelo, uma vez que a planta em questao apresenta integradores (que na
presenca de disturbios dificulta a identificacdo) e seu comportamento é
instavel.

Implementacédo de novas técnicas de controle: Embora os resultados
obtidos com o controlador LQI sdo satisfatérios, novas técnicas de controle
podem ser avaliadas objetivando-se aumentar ainda mais o desempenho
do quadricoptero. Dentre as técnicas de controle avangadas, o controle
preditivo vem ganhando destaque no meio académico.

Desenvolvimento de uma interface de rastreio de voo: visando facilitar ao
usuario a operacao do quadricoptero, uma interface de voo pode ser
facilmente desenvolvida utilizando as ferramentas ja fornecidas pelo
fabricante. Tal implementagao pode ser util para rastrear a movimentacao
do drone em um ambiente de voo de dificil visualizagdo do veiculo.
Aplicacdo de uma aeronave autbnoma em um ambiente industrial: € not6rio
0 espacgo que quadricépteros vem ganhando na industria nos ultimos anos,
dessa forma, um quadricoptero autbnomo pode ser programado para
realizar tarefas sem necessitar da intervengédo humana, seja para rastrear

objetos, linhas de produgao, trabalhos em altura, etc.
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