UNIVERSIDADE FEDERAL DE UBERLANDIA

Luiz Augusto Vendramini

Modelagem e Controle de um Quadricéptero
em Ambiente de Simulacao

Uberlandia, Brasil

2024



UNIVERSIDADE FEDERAL DE UBERLANDIA

Luiz Augusto Vendramini

Modelagem e Controle de um Quadricéptero em

Ambiente de Simulacao

Trabalho de conclusao de curso apresentado
a Faculdade de Engenharia Mecanica da Uni-
versidade Federal de Uberlandia, Minas Ge-
rais, como requisito exigido parcial a obten-
¢ao do grau de Bacharel em Engenharia Ae-
ronautica.

Orientador: Pedro Augusto Queiroz de Assis

Universidade Federal de Uberlandia — UFU
Faculdade de Engenharia Mecéanica

Bacharelado em Engenharia Aeronautica

Uberlandia, Brasil
2024



UNIVERSIDADE FEDERAL DE UBERLANDIA

Coordenacao do Curso de Graduacao em Engenharia Aerondautica
Rodovia BR 050, KM 78, Bloco 1D, 22 andar - Bairro Gléria, Uberlandia-MG, CEP 38400-
902
Telefone: (34) 2512-6768 - www.mecanica.ufu.br - coceaero@mecanica.ufu.br

b

ATA DE DEFESA - GRADUACAO

Curso de )

Graduacao ENGENHARIA AERONAUTICA

em:

Defesa de: PROJETO DE CONCLUSAO DE CURSO - FEMEC43100

Data: 27/09/2024 Hora de inicio: |09:35 | Horade |11:20
encerramento:

Matricula do |1 1911£AR028

Discente:

Nome do LUIZ AUGUSTO VENDRAMINI

Discente:

Titulo do C , , .

Trabalho: Modelagem e controle de um quadricoptero em ambiente de simulacao

(X)Sim ()

A carga hordéria curricular foi cumprida integralmente? N30

Reuniu-se via plataforma online Microsoft Teams, a Banca Examinadora designada
pelo Colegiado do Curso de Graduacao em Engenharia Aerondutica, assim composta:
Prof. Higor Luis Silva (FEMEC/UFU), Prof. Tobias Souza Morais (FEMEC/UFU) e Prof.
Pedro Augusto Queiroz de Assis (FEMEC/UFU), orientador do candidato.

Iniciando os trabalhos, o presidente da mesa, Prof. Pedro Augusto Queiroz de
Assis, apresentou a Comissao Examinadora e o candidato, agradeceu a presenca do
publico, e concedeu ao discente a palavra, para a exposicao do seu trabalho. A
duracao da apresentacao da discente e o tempo de arguicao e resposta foram
conforme as normas do curso.

A sequir o(a) senhor(a) presidente concedeu a palavra, pela ordem sucessivamente,
aos(as) examinadores(as), que passaram a arguir o(a) candidato(a). Ultimada a
arguicao, que se desenvolveu dentro dos termos regimentais, a Banca, em sessao
secreta, atribuiu o resultado final, considerando o(a) candidato(a):

Aprovado, Nota: 90/100.

Nada mais havendo a tratar foram encerrados os trabalhos. Foi lavrada a presente
ata que apds lida e achada conforme foi assinada pela Banca Examinadora.



— Documento assinado eletronicamente por Pedro Augusto Queiroz de Assis,
JE'I L‘j Professor(a) do Magistério Superior, em 27/09/2024, as 11:18, conforme

sssinasturs = | hordrio oficial de Brasilia, com fundamento no art. 62, § 12, do Decreto n° 8.539, de
Leetenies )8 de outubro de 2015.

.1 ) Documento assinado eletronicamente por Higor Luis Silva, Professor(a) do
jEH L‘j Magistério Superior, em 27/09/2024, as 11:20, conforme horério oficial de
assinatura Brasilia, com fundamento no art. 62, § 12, do Decreto n? 8.539, de 8 de outubro de

| eletrbnica 2015,

e Documento assinado eletronicamente por Tobias Souza Morais, Professor(a)
Jel! do Magistério Superior, em 27/09/2024, as 11:20, conforme horério oficial de

assinatura L‘i’ Brasilia, com fundamento no art. 62, § 12, do Decreto n? 8.539, de 8 de outubro de
e Jo01s.

4+ acao=documento_conferir&id_orgao_acesso_externo=0, informando o c6digo
T verificador 5740400 e o cédigo CRC 8B78CB6A.

Referéncia: Processo n? 23117.078629/2023-58 SEl n© 5740400



Dedico este trabalho a minha familia, os pilares da minha vida.



Agradecimentos

Gostaria de expressar meu profundo reconhecimento a minha mae, uma mulher
de imensa for¢a, que nunca permitiu que eu desistisse. Ela me mostrou que nao existem
obstaculos insuperaveis. Sou também muito grato ao meu pai, que transmitiu sua rica
experiéncia de vida ao caminhar sobre muitos pedregulhos no passado, o que me ajuda

hoje a superar as dificuldades do meu préprio caminho.

Agradeco a minha irma por sempre me incentivar e apoiar em todos os momentos,
ensinando-me que os problemas sdo passageiros e essenciais para o crescimento. Cada

passo que ela da representa um aprendizado valioso.

Desejo expressar meu apreco a minha amiga Isabela Ferreira Teixeira, que esteve
ao meu lado nos estudos e nas dificuldades pessoais. Isabela me mostrou que podemos

alcangar o extraordinario na simplicidade da vida e nas pequenas acoes.

Além disso, gostaria de expressar minha gratidao ao Eduardo Scheffer Saraiva pelo
suporte técnico e, muitas vezes, pelo apoio moral, mesmo que de maneira descontraida.

Eduardo é, sem duvida, um excelente profissional, com um notavel espirito de colaboracao.

Por fim, dedico os meus agradecimentos ao orientador deste trabalho, Pedro Au-
gusto Queiroz de Assis. Além de guiar-me ao objetivo proposto com aconselhamentos,
decisoes e corregoes, apresentou-me o método cientifico e de pesquisa, os quais com cer-
teza me acompanharao ao longo da minha vida. Agradeco também aos membros da banca,

Higor Luis Silva e Tobias Souza Morais, por suas valiosas contribuigoes.



"E o Deus de toda a graca, que em Cristo Jesus vos chamou a sua eterna
gloria, depois de haverdes padecido por um pouco, ele mesmo vos aperfeicoard,

confirmard, fortificard e fortalecerd."(1 Pedro 5:10)



Resumo

No presente trabalho, desenvolve-se um sistema de controle para atitude e posicao de
um quadricoptero. Com esse proposito, primeiramente elabora-se um modelo dindmico
para o veiculo seguindo o formalismo de Newton-Euler. Em seguida, buscando aumen-
tar a representatividade da simulagao, incluem-se modelos para os sensores tipicamente
instalados no veiculo: acelerdbmetro, giroscopio, magnetometro e GPS. As estimativas dos
estados de atitude sdo obtidas pela fusao dos dados desses sensores, exceto o GPS, que
é especificamente utilizado para estimar os estados de posi¢do, apds a aplicacdo de uma
filtragem. O sistema de controle é projetado considerando o modelo de atitude linearizado
e o de posicao simplificado. Ambos os modelos resultantes sao discretizados e empregados
no projeto. Especificamente, os controladores sao baseados na realimentacao de estados,

com as matrizes de ganhos ajustadas utilizando o Regulador Linear Quadratico.

Os resultados de simulagao mostram que o sistema de controle proposto é capaz de levar
o veiculo as posigoes desejadas e seguir trajetorias variadas. Entretanto, os resultados
revelam um certo atraso em seguir as referéncias, especialmente na estabilizacao do estado
de arfagem . Acredita-se que esse problema pode ser resolvido modificando as matrizes

de peso adotadas.

Palavras-chave: Realimentacao de estados, Quadricoptero, Estimativas de Estado, Fil-

tragem de Dados, Simulacoes.



Abstract

In this work, a control system for attitude and position of a quadcopter is developed. To
achieve this, a dynamic model for the vehicle is first elaborated following the Newton-
Euler formalism. Next, to increase the simulation’s representativeness, models for the
sensors typically installed on the vehicle, such as accelerometer, gyroscope, magnetometer,
and GPS, are included. Attitude state estimates are obtained by fusing data from these
sensors, except for the GPS, which is specifically used to estimate position states after
filtering. The control system is designed considering the linearized attitude model and
the simplified position model. Both resulting models are discretized and employed in
the design. Specifically, the controllers are based on state feedback, with gain matrices
adjusted using the Linear Quadratic Regulator (LQR).

Simulation results show that the proposed control system can drive the vehicle to desired
positions and follow varied trajectories. However, the results reveal a certain delay in
following references, especially in stabilizing the yaw state . It is believed that this issue

can be resolved by adjusting the weighting matrices.

Keywords: State feedback, Quadcopter, State Estimation, Data Filtering, Simulations.
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1 Introducao

Especialmente no século XX, a era da aviacao foi marcada por inveng¢oes promisso-
ras que impulsionaram os desenvolvimentos atuais. Um marco importante foi a invengao
do 14-bis, o primeiro avidao a decolar sem auxilio externo (PEREIRA; HAUENSTEIN;
FRIEDRICH, 2018). A era também foi notével pelos projetos de asas rotativas, como o
Bréguet-Richet Gyroplane N°1, o primeiro quadricoptero da historia. Por ser estrutural-
mente pouco otimizado, ndo era capaz de atingir uma altura de voo de 60 cm (SRIRAM
et al., 2022). Desde entdo, diversos projetos surgiram impulsionados pela necessidade de

mobilidade, defesa civil, entre outros motivos, com o objetivo de melhorar a autonomia e
a capacidade das aeronaves (EMIMI; KHALEEL; ALKRASH, 2023).

O avanco da tecnologia aplicada a projetos de aeronaves de asas rotativas tem sido
tao significativo que permite a utilizagdo de quadricépteros remotamente pilotados para
diversas necessidades cotidianas. A operacao de quadricopteros é simplificada, mesmo
em areas remotas e de dificil acesso, principalmente por conta da sua capacidade de
pouso e decolagem vertical, eliminando a necessidade de pistas. Além disso, seu baixo
custo operacional é uma vantagem significativa (EMIMI; KHALEEL; ALKRASH, 2023).
Na industria da construcao, quadricopteros sao amplamente utilizados para inspecoes,
analises topogréficas, mapeamentos, entre outras fungoes (CHOI et al., 2023). No setor
agricola, destacam-se no monitoramento de cultivos, acompanhamento do crescimento das
plantas e detecgdo de ervas daninhas, entre outras aplicagoes (REJEB et al., 2022). Além
disso, ¢ importante destacar a capacidade dessa tecnologia em gerenciar desastres naturais
e no transporte de alimentos e medicamentos para areas de dificil acesso (REJEB et al.,
2022).

A confiabilidade dessas operacoes é associada a tecnologia empregada nos veicu-
los. Para garantir a estabilidade em voo e possibilitar operagoes auténomas, é necessaria
a aplicacdo de metodologias de controle. Também é fundamental obter estimativas de
estados confiaveis, o que requer a integracao de diversos sensores e a aplicacao de fusao
sensorial. Mais ainda, é necessario obter um modelo matemaético representativo do vei-
culo. Nesse contexto, Azzam e Wang. (2010) modelam o veiculo utilizando a metodologia
de Newton-Euler. No trabalho em questao, sao implementados quatro controladores dis-
tintos. A arquitetura consiste em um controlador de atitude, que recebe referéncias do
controlador de posicao, enquanto os controladores de rumo e altitude operam de forma
independente. Sao empregadas metodologias de controle linear, como o PID (Proporcional
Integral Derivativo) e o PD (Proporcional Derivativo). Para lidar com as nao linearidades
inerentes da dinamica de voo, o escalonamento de ganhos é adotado. Segundo Azzam

e Wang. (2010), apesar da dindmica do veiculo ser de natureza nao linear, os controla-
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dores lineares mencionados demonstraram grande eficicia em diversas literaturas. Além
disso, foram utilizadas técnicas de controle nao linear, como o controle com modos des-
lizantes e também o Backstepping. Os parametros desses controladores foram ajustados
utilizando Algoritmos Genéticos. J4 em Vieira (2017), lineariza-se o modelo de atitude e
simplifica-se o0 modelo de posicao do quadricéptero, permitindo a aplicacao de técnicas de
controle linear, como LQR (Linear Quadratic Regulator). Sao adotados dois controladores
em cascata, de atitude e posigao. J4 em Hoffmanm, Goddemeier e Bertram (2010) sao
implementadas duas técnicas de controle somente para o sistema de atitude, sendo estas
PID e Integral-Backstepping. O diferencial desse tltimo trabalho estd na estimativa dos
estados de atitude, que foi realizada combinando-se sinais de acelerémetro e giroscépio,

obtidos por um sensor IMU (Inertial Measurement Unit) de baixo custo.

Com o intuito de estudar o controle de quadricépteros, o presente trabalho envolve
a modelagem e o projeto de um sistema de controle de posi¢ao. Em particular, a mode-
lagem ¢é realizada utilizando o formalismo de Newton-Euler. Mais ainda, sao incluidos
modelos para sensores tipicamente instalados nesse tipo de veiculo: acelerémetro, girosco-
pio, magnetometro e GPS. Entao, os dados provenientes desses sensores sao combinados
para estimar posicao e velocidade angulares e lineares do veiculo. O sistema de controle é
baseado em uma arquitetura em cascata entre controladores de atitude e posi¢ao. Ambos
os controladores sao projetados utilizando realimentacao de estados, especificamente em-
pregando o LQR. Para verificar o desempenho do sistema de controle proposto, simulac¢oes
sao realizadas considerando referéncias de posicdo constantes e variantes no tempo. As
referéncias de posicao sdo definidas previamente, enquanto que as referéncias de atitude
sao geradas pelo controlador de posicao. A estimativa da atitude é realizada por meio
da fusao dos dados da IMU. J& a estimativa dos estados de posicao é obtida através dos

dados do GPS (Global Positioning System).

A sequéncia do trabalho esta organizada do seguinte modo: No Capitulo 2 é apre-
sentada a modelagem matemética do quadricoptero. Além disso, sdo detalhados os mo-
delos dos sensores IMU e GPS. No Capitulo 3, é descrita a técnica de fusdo de dados
utilizando um filtro complementar e também o projeto do sistema de controle. No Ca-
pitulo 4, sao apresentados os resultados de simulacao, demonstrando o desempenho do
controlador proposto e realizando uma analise dos resultados obtidos. Por fim, no Capi-
tulo 5 sdo realizadas as conclusoes do trabalho, acompanhando sugestoes para trabalhos

futuros.



20

2 Descricao do Sistema

Neste capitulo serd apresentado o modelo dindmico do quadricéptero. Posterior-
mente, o modelo serd simplificado e linearizado em torno da condic¢ao reto e nivelado,

resultando em um sistema linear e invariante no tempo.

2.1 Sistemas de referéncia

Antes de realizar a modelagem propriamente dita, serao definidos os sistemas de

referéncia adotados no projeto, bem como as matrizes de transformacgao entre eles.

Primeiramente, adota-se o sistema de referéncia da terra, comumente conhecido
como NED (North, Fast and Down). Esse sistema é obtido ao ajustar um plano tangente
a superficie terrestre (representada como uma elipse). Dessa forma, tem-se um plano
cartesiano tridimensional (cujos eixos serdo denotados por X Y% Z¢) com origem no
ponto inicial de decolagem, o qual se relaciona com o sistema de coordenadas geodésicas

(Latitude, Longitude, Altitude) da seguinte maneira:

« X% e Y% Vetores com mesmo sentido e direcdo do norte e do leste verdadeiro,

respectivamente;

ASE Aponta para o centro da terra.

A localizacdo de um ponto nesse sistema é representada na Figura 1.

Para determinar a orientacao do veiculo em relagao ao referencial NED é realizada
a definicdo de um referencial do préprio corpo (indicado pelo sobrescrito b). Especifica-
mente, esse referencial é obtido transladando-se o NED até o centro de massa do veiculo
(ROSKAM, 2001). Os sentidos e as dire¢oes dos eixos do referencial do corpo, denotados
por 2%, y* e 2°, estdo alinhados, inicialmente, com os do NED. Vale comentar que o re-
ferencial do corpo se movimenta junto com o veiculo, pois esta fixado a ele; contudo, o
referencial do NED trasladado até o corpo, composto pelos eixos X', Y e Z estard

sempre alinhado com os eixos do NED.



Capitulo 2. Descri¢io do Sistema 21

Z A Norte

1 (North), X°

Linha do
Equador

Meridiano de
Greenwich

Figura 1 — Representacao do referencial NED. Fonte: (CENTER, 2023) e modificado pelo
autor.

O quadricoptero tem uma estrutura composta por quatro motores, com uma dispo-
sicao do tipo “Quad +7, como apresentado na Figura 2. Nessa configuragao, os bracos do
veiculo estao dispostos com os eixos de rotagao do seu proprio referencial. Ao posicionar
os referenciais segundo as defini¢oes anteriores, determina-se a orientacao (ou atitude) do
veiculo, a qual esta associada com as rotacoes do sistema b em relacao ao sistema G. Em

b

particular, os angulos de rotacdo em torno dos eixos x°, 4* e 2* sdo denominados rolagem

(¢), arfagem (#) e guinada (¢), respectivamente (ROSKAM, 2001).

Figura 2 — Sistemas de referéncia do corpo e do referencial inercial. Fonte: (WU; SAR-

DAHI, 2023).
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2.1.1 Matrizes de transformacao

Segundo Roskam (2001), dados os dngulos ¢, 6 e 1), é possivel obter matrizes de
transformacao que convertem componentes vetoriais, como velocidade e aceleracao linear,
entre os referenciais G e b. Especificamente, as rota¢oes em torno dos angulos de guinada,

arfagem e rolagem sao dadas respectivamente por

costy —senvy 0
Ry = [seny) cosyp 0 (2.1)
0 0 1

cosf 0 send
Ro=| 0 1 0 (2.2)

—senfl 0 cosf

1 0 0
Ry, = |0 cos¢p —seno (2.3)
_O sen¢  cos o

Uma vez definidas as matriz de rotagdo em torno de cada eixo do referencial do
corpo para o NED, um vetor no referencial do corpo pode ser transformado para o NED

utilizando a seguinte matriz:

S =RyRoRy (2.4)
C)CO) CW)S(0)S(e) —SW)C(o) S(¥)S(¢) + C(4)S(0)C(9)
Sy = |SW)C(0) C()C()+ S()S(0)S(9) SW)SO)C(¢) — C(¥)S(9)|  (25)
—5(0) C(0)5(¢) C(0)C(9)

em que C(e) e S(e) denotam os cosseno e seno, respectivamente.

Ainda, pode-se estabelecer uma relagado entre as velocidades angulares do corpo,
denotadas por p, ¢ e r, com as velocidades dos angulos de Euler (qﬁ, 0, ¢)7 através das
seguintes equagoes (ROSKAM, 2001):

p(t) = 6(t) — b (t)S (6(t)) (2.6)

a(t) = 0()C(o(t)) + D (H)C(O(1)S (6(1)) (2.7)
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Uma vez obtidas as velocidades angulares do corpo, é possivel reestabelecer as
taxas dos angulos de Euler (¢, 6, 1)), assim como é demonstrado a seguir (ROSKAM,
2001):

o(t) = p(t) + a(t)S(6())T(O(1) + r()C((t)T(0(t)) (2.9)
0(t) = a(t)C(6(1)) — r()S(4(t)) (2.10)
(1) = (a(t)S(6(t) + r(H)C((t))) SEC(0(t)) (2.11)

em que T'(e) e SEC(e) referem-se a fungao tangente e secante, respectivamente.

2.2 Modelagem

Os efeitos aerodinamicos gerados nas hélices produzem forcas de empuxo F, pro-
movendo o deslocamento do veiculo. Além disso, a velocidade e a aceleragao angular
das hélices também produzem torques 7, em torno do eixo do rotor. Esses efeitos sao
fisicamente definidos por (LUUKKONEN, 2011)

Fy(t) = Krwi(t) (2.12)

o, (1) = Kpw? (t) + Lni(t) (2.13)
em que

e 4: Numero de motores. Logo ¢ =1, 2, 3 e 4;
e w;: Velocidade angular do i-ésimo rotor;

o Krp: Coeficiente aerodinamico de empuxo;
o Kp: Coeficiente aerodinamico de arrasto;

e I: Momento de inércia do rotor.

O empuxo total no centro de massa do veiculo T® é resultado da combinacdo das

forgas de cada rotor. Matematicamente,

4

T°(t) =Y F(t) = KT;wf(t) (2.14)

i=1
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0
Tb(t) = 0 (2.15)
—(Fi(t) + Fy(t) + F3(t) + Fu(t))

E importante ressaltar que, em (2.15), T® resulta em um empuxo total negativo,

uma vez que o sentido vetorial deste é contrario ao referencial Z¢ representado na Figura
2.

Variando a velocidade angular das hélices, é possivel controlar os momentos em
torno do centro de massa e, consequentemente, os angulos de rotacao. No caso particular
do momento de guinada, o controle é realizado girando pares de hélices em sentidos
contrarios (como ilustrado na Figura 3). Na figura, os motores 1 e 3 giram no sentido
horério (Clockwise - CW) enquanto 2 e 4 no sentido anti-horario (Counter Clockwise -
CCW). Dessa forma, caso esses torques gerados nos sentidos CW e CCW nao tiverem
intensidades iguais, a resultante do momento contribuird para um deslocamento angular

em torno do eixo z°.

J& os torques associados aos movimentos de rolagem e arfagem sao resultados do

produto das forcas produzidas pelas hélices com o braco de alavanca do veiculo.

F2 F1

Rolagem

o

Figura 3 — Sentido de rotacao dos motores de um quadricoptero. Fonte: Autor.

A Tabela 1 mostra como a velocidade de rotacdo de cada motor deve ser alterada
para movimentos no sentido positivo dos graus de liberdade z°, ¢, 6 e v, considerando

voo reto e nivelado.

Tabela 1 — Influéncia da velocidade de rotacdo dos motores no sentido positivo dos graus
de liberdade 2%, ¢, 6 e 2.

Wi | Wy | W3 | Wy
L34
ol — 1|4
AR
I O R )
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Segundo Luukkonen (2011), a aceleragao angular dos rotores é pequena, e pode ser
desconsiderada. Sendo assim, com base na influéncia dos motores na dinamica do veiculo,
denominando d como o brago de alavanca do quadricoptero (distancia entre o centro de
massa e os rotores), fazendo-se uso de (2.13), os torques gerados em torno dos eixos do

sistema de coordenadas do corpo sao

To(t) dKr (—w3(t) + wi(t))
T2 ()= |70(t)| = dKp (—w?(t) +wi(t)) (2.16)
5(t) Kp(—wi(t) +wi(t) — wi(t) + wi(t))

Denominando Us(t) = —w3(t) +wi(t), Us(t) = —wi(t) + wi(t) e Uy(t) = —w?(t) +

w3(t) — wa(t) + wi(t), tem-se que

(t) dKrUs(t)
)| = |ar U, (2.17)
(t) KpUy(?)

(0)=

S\]v- q;]cr‘ Sﬁw

em que Us, Us e Uy sdo denominados ag¢oes de controle de rolagem, arfagem e guinada,

respectivamente.

Para a modelagem do quadricoptero sera utilizado o modelo dindamico de corpos
rigidos baseando-se no formalismo de Newton-Euler (BOUABDALLAH, 2007). Segundo
essa metodologia, pode-se descrever a dinamica translacional e rotacional para um corpo

rigido de maneira combinada. Matematicamente,

Fr0) _ (20 xmvr)] | [moo] [V (2.18)
0] (2o x12w] " o 1) [ |

em que m é a massa total do veiculo, £2° = [¢ 0 |7 (assumindo ¢ ~ 0 ~ ¢ ~ 0)
(VIEIRA, 2017), e V¥ = [i? j® 28] sdo, respectivamente, vetores de velocidade angular e
linear em relacdo aos referéncias do corpo, I € R3*3 é a matriz de inércia do veiculo. O
termo mV?(t) representa a forca gerada pela aceleracdo linear do corpo, £2°(t) x mV?(t)
a forca centripeta, £2°(t) a aceleracdo angular, e, por fim, £2°(t) x I£2°(t) representa as
forca centrifuga. Como resultado, tém-se o vetor de forga F® = [F, F, F,]” e o vetor de

b

torque 7° = [, 7, 7.]*, ambos definidos no referencial do corpo.

Nessa forma de modelagem, assumem-se as seguintes hipteses:

e O veiculo é considerado como um corpo rigido e simétrico;
o A origem do referencial do corpo esta posicionada no centro de massa do corpo;

o Terra plana e estacionaria.
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Sabe-se que a matriz de inércia, para um corpo simétrico, é definida da seguinte
maneira (SHIRSAT, 2015):

L. 0 0
I= I, 0 (2.19)
0 0 I,

em que I, I, e I.. representam o momento de inércia em torno do eixo 2ty e 2,

respectivamente.

Considerando apenas a forga em (2.18), tem-se que

Fb(t) = 2°(t) x (mV°(t)) + mV®(t) (2.20)

No veiculo ha duas forcas atuantes: a forca devido a aceleragdo gravitacional, e
a forca devido ao empuxo dos motores. Com isso, F°(t) pode ser reescrito da seguinte

maneira;:

mSLGY + TP(t) = 2°(t) x (mVP(t)) + mV°(t) (2.21)

em que o termo SgGG representa a aceleragao gravitacional transformada para o refe-

rencial do corpo, sendo G€ = [0 0 g]7 m/s? e g a aceleracio gravitacional.

Multiplicando-se (2.21) por SE de ambos os lados (i.e. passando para o referencial

da terra) e desprezando a forga centrifuga, é possivel escrever:

mSEVE(t) = G + SET (1) (2.22)

mé€C(t) = GC + SET*(1) (2.23)

em que £C representa a aceleracio linear no referencial inercial, €4 = [X¢
Y Z%T. Por conseguinte, £€G e €% representam a velocidade linear e a prépria posicio

no referencial inercial, respectivamente. Expandindo (2.23), tem-se

XC(t) o 0 of | 0

YE@t)| = |0 +ES"G 0 = |0 +%S,? 0

Z4(t) g —(F1(t) + Fo(t) + F3(t) + Fu(?)) g —UL(t)
(2.24)

sendo Uy = Fy + F, + F3 + F,;. Com base na matriz de rotagdo dada por (2.5), pode-se

expressar:
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Xow] [0}y, ) |G SE0) Cwi) +S60) SwH)
YE()| = |0] +— | Ce(0) S(60(1) S(6(1) = S(8(1) Ce(1)|  (2:25)
2°1)] g C(6()) C(O(1))

De forma similar, a partir de (2.18) a dindmica de movimento rotacional do veiculo

pode ser escrita do seguinte modo:

(1) = 2°(t) x (I02°(t)) + 102°(t) + (1) (2.26)

em que I'® representa as forgas giroscopicas (VIEIRA, 2017), e é expresso pela seguinte

equagao:

0
I’ =J02t) x |0] 2°(t) (2.27)
1

Nessa equagdo, J ¢ a inércia do rotor, e £2° a velocidade angular total residual das
hélices, expressa como 2° = U, (OLIVEIRA et al., 2021).

Isolando a aceleracdo angular em (2.26), e substituindo I'” por (2.27), obtém-se a
seguinte formulacao (VIEIRA, 2017):

_ o(t) Ly $(t) o(t) 0
@2ot) =TI — |0(t)| x | L, 0(t)| — T |0(t)] x 0] 22@)+7°(¢) (2.28)

D) | L. () b)) |1

Rearranjando a equacao acima, obtém-se

50 (WIZIZ)é(t)tz&(t) @ T;‘Z(t)

f(t) | = |Cemtepisde| 4 g |0 | by 4 |0 (2.29)
vy . . vy vy

7, (Lzw —Iyy) p(£)0(2) 8 (t)

U(t) o 0 N

Por fim, de (2.25) e (2.29), aplicando as simplificagoes de 7% apresentadas em

(2.17), o modelo dindmico do quadricoptero pode ser representado por
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[ ) | [ 00 (=) +0) () 200 + L Ua(1) ]
i) Se)() (Ltz=) — (1) (£ ) 22(t) + 22 Us(2)
i | 3600 (222) & 0o o
X9(0)| T | —(Clo(1) S01) Cw(D) + S(6(1)) SEHD) LU
Ye() —(C(a(1)) S(O(t)) S((1) = S(e(1)) C(Y(1)));;Un ()
Z90] | 9= (C(8(t) C(6(1)));; U (t) ]
simplificando
L) | [O0w() (k=) + 0(t) () 90t) + L Us(t)
fi(t) S((t) (L= ) — (t) (£5) 28(t) + 12 Us(t)
b(t) | 0(t)p(t) (=) + LU(H)
9(1) = UfrEt (2.31)
YG(t) Ug;nt)
Z°] | U.(t) _
em que
« U, é a acdo de controle de aceleracdo no eixo X¢:
Us(t) = —=(C(a(t)) S(0(t)) C(&(t) + S((t) S((t))) Ur(t) (2.32)
« U, é a acdo de controle de aceleragio no eixo Y¢:
Uy(t) = =(C(o(t) S(0(t)) S((t)) — S(a(t) C(¥(t))) Ur(t) (2.33)
« U, é a acio de controle de aceleracdo no eixo Z¢:
U.(t) = g — (Clo(e) Coe) (2.34)

O modelo do veiculo apresentado em (2.31) expressa as aceleragoes de cada es-

tado, uma vez que sao representadas as derivada dupla sobre cada um deles. Tanto na

modelagem de sensores quanto no projeto de controle, os quais serao abordados poste-

riormente, torna-se, por vezes, necessario utilizar a integral desses estados. Nesses casos

sera aplicada a metodologia de integracao numérica Euler Forward de primeira ordem
(LEVEQUE, 2005) nos estados ¢, 6, ¢, X% Y& e Z obtidos em simulacéo. Este

método é expresso pela equagao a seguir:

Y = Yp1 +dt f(tr—1,yr—1)

(2.35)
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em que y representa uma aproximagao numérica da integral de y'. Nesse caso, vy’ = f(t,y)
simboliza a variavel a ser integrada numericamente. Além disso, dt representa o periodo

de amostragem.

2.3 Linearizacao

No projeto do controlador de atitude utilizou-se o modelo de (2.31) linearizado. A
metodologia de linearizagao é baseada na expansao da série de Taylor de primeira ordem
a partir de uma fungao multivariavel (OGATA, 2010)

0
f<x1’ L2 - Q?n) ~ f(a17 A2, ..., an) + Z &;ﬁ‘f

n=1

(an)(xy — ay) (2.36)

em que

o n: Namero de variaveis;
e 1x,: Varidveis da funcao a ser linearizada;

e a,: Condigoes de contorno.

Neste trabalho, assumiu-se o seguinte ponto de linearizacdo ¢ =0 = = ¢ = 0 =
Y =0
Sendo assim, aplicando o procedimento de linearizagao no modelo do quadricoptero

¢é possivel obter

o(t) ~ IdUQ(t) (2.37)
O(t) ~ [dUg(t) (2.38)
D(t) ~ U}*(t) (2.39)

As equacgOes acima podem ser representadas na forma matricial da seguinte ma-

neira:

o(t) 1=Us(t)
ot)| = [LUs(t) (2.40)

Iyy

QZ} (t) I:z Ua(t)
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2.4 Modelagem de sensores

Na préatica, o controlador recebe dados de sensores que nao refletem exatamente os
estados verdadeiros do sistema. Existem diversas caracteristicas dos sensores que podem
acarretar em divergéncias de medi¢ao, como, por exemplo, tempo de resposta (tempo
de duragao para que o valor medido atinja uma fracdo de 90% a 100% do valor final)
(ALEX et al., 2009), ruidos, limites de medi¢do (medigdo méxima e minima), intervalos
de medicao (frequéncia de atualizac¢do), entre outros. Considerando isso, para se obter
uma boa representatividade da simulacao, é importante incluir modelos para os sensores
do veiculo. Em particular, foram incluidos os seguintes sensores na simulacao:

o Acelerometro: Fornece dados de aceleracio linear no referencial do corpo (i°, 4P,

2);
 Giroscopio: Mede a velocidade angular do veiculo (p, ¢, 7);

o Magnetometro: Mensura a intensidade do campo magnético da terra nos eixos do

veiculo;

« GPS (Global Position System): Informa a posigao do veiculo em rela¢ao ao referen-

cial inercial.

Na sequéncia, os modelos matematicos assumidos para cada um desses sensores
sao detalhados. E importante ressaltar que todos os ruidos brancos admitidos nos modelos

sao de média zero.

2.4.1 Unidade de Medida Inercial: Acelerometro, Giroscépio e Magnetometro

O IMU (Inertial Measurement Unit) é um sensor utilizado para medir forga es-
pecifica, velocidade angular e orientagdo. Geralmente, ¢ composto pela combinacao de
acelerometro, giroscépio e magnetéometro. No caso do acelerdmetro, pode-se considerar o
seguinte modelo (MARTON et al., 2022):

al (k) = VO(k) + £2°(k) X Ogsens — SLGC + al(k) + Ny, (2.41)

ac

e a), = [aacxb Gac,, aaczb]T: Vetor de aceleragao total medida em cada eixo do veiculo;

e Ogsens: Vetor posicao com origem no centro de massa até a localizagdo do sensor;

. a’c’: Aceleracao centripeta;
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e N,,.: Vetor com ruidos brancos nos eixos do sensor relacionado aos dados de ace-

leracao;

« k: Indice representa o passo atual da simulacio.

Assumindo que o sensor esta posicionado no centro de massa do veiculo e que a

aceleracao centripeta é desprezivel, (2.41) pode ser simplificada da seguinte forma:

al (k) = Vb(k) + SLGC + N,,. (2.42)

ac

Ja para o modelo do giroscopio, assumindo que tal sensor esta posicionado na
origem do referencial do corpo e desconsiderando o viés de tal sensor, pode ser modelado

da seguinte maneira (MARTON et al., 2022):

nb

0 (k) = 2°(k) + Ny (2.43)

gir

Ou seja, assume-se que a medida atual do giroscépio (£2:-(k)) é o vetor de veloci-
dade angular do veiculo no instante atual de simulacdo (£2° = [pyir qgir 7gir]” ) adicionado

de um vetor de ruido branco Ny, .

Para a modelagem do magnetometro, considera-se o modelo de campo magné-
tico mundial (World Magnetic Model, WMM), conforme estudado e desenvolvido por
Information (2023). Para cada posicao geodésica, existe uma magnitude e uma dire¢ao
tridimensional do vetor que representa o campo magnético. Essa definicao ressalta que
o norte indicado por uma bissola, por exemplo, nem sempre coincide com a direcao do
norte geografico. Segundo Marton et al. (2022), o modelo do magnetdémetro é expresso da

seguinte maneira:

& (k)=8> &°(k)+ N,

mag Gmag Wmag

(2.44)

em que ¢ = [dyc Dye Pxc|T define a intensidade do campo magnético em cada eixo do

referencial inercial, N,, o vetor de ruido branco relacionado as medi¢coes do magneto-

mag

metro, $° = [@magzb @magyb (Pmagzb]T a intensidade do campo magnético medida em

mag
cada eixo do referencial corpo e, por fim, S gmag, definido a partir de (2.45), é a matriz de
transformacao do referencial inercial para o referencial do corpo, similar a transposta de
(2.4), porém desconsiderando a rotagdo causada pelo dngulo ¢ (PFEIFER, 2013), como

demonstrado a seguir:

86, = [RoRy]" (2.45)
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CO)  SO)S(6)—C¢) S(@)+S0)C(@)]
Gy = | C(O)  C(6)+S(0)S(¢) S(O)C(d) — S(¢) (2.46)
—S(0)  C(0)S(9) C(O)C(9)

2.4.2 GPS (Global Position System)

O modelo de GPS empregado é relativamente simplificado, consistindo na adi-
¢do de um ruido branco a posicao atual obtida através da simulacao. Dessa forma, os

controladores recebem uma atualizacao de posigdo com menos determinismo.

XEps(k) = XF(k) + Nugps (2.47)

sendo X% = [Xyo Xyo Xze]? as posigdes no espaco tridimensional em relacio ao refe-
rencial inercial, respectivamente. IN,, é o vetor de ruido branco associado as medigoes

de GPS.

GPS
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3 Projeto de controle

Apos a apresentacgao da modelagem dinamica do quadricoptero, pode-se projetar
o sistema de controle, o qual é responsavel por guiar o veiculo para a posicao desejada. O
diagrama que representa o simulador como um todo, especificando o fluxo de sinais e os

elementos que fazem parte do projeto, é representado na Figura 4.

— g Y
U
‘ Concatenagéo
. U,—>  Modelo Dinamica Estimativa de . . . dos estados
N SEEmECE Dinémico do W—>  dos et [(Xfr XBr Yir Y5 26 Z5)"—)
controle U;—> Quadricéptero sensores
‘: J Us N J [¢pr Opr Ypr]”

Fuséo

’ [#rs Ors Prs]"—— >
sensorial

L

Figura 4 — Diagrama representando todos os elementos do simulador. Fonte: Autor.

Na Figura 4, o subscrito PT indica estados apods o tratamento de sinais, enquanto
que F'S representa estados calculados empregando fusao sensorial. Ja o vetor W é definido

concatenando-se posicoes, velocidades e aceleragoes lineares e angulares. Isto é,

Nos préximos topicos serao detalhados os elementos do diagrama, incluindo os
métodos utilizados para estimar os estados a partir de dados de sensores, a fusao desses
dados e, por fim, o sistema de controle implementado em simulacio. Vale comentar que o
bloco “Modelo Dindmico do Quadricéptero” representa a simulacdo do modelo nao linear

do veiculo apresentado no Capitulo 2.
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3.1 Estimativa de estados e fusao sensorial

A partir dos dados coletados dos sensores, é possivel estimar os estados do veiculo
e, em seguida, utiliza-los para fins de controle. Especificamente, o GPS é utilizado para
estimar posi¢ao e velocidade linear. Por outro lado, os dados de acelerometro, magnetome-
tro e giroscépio sao convertidos em estados de atitude. A organizacao dessas estimativas,

como o fluxo, obtencao e tratamento de sinais, é apresentada na Figura 5.
Estimativade |
ica G G G wG G ZG T
M°6Ps **! velocidade finear - }—[XPT Y Zin Xin Yt i) —————
GPS Concatenagao
dos estados

o Modelo do | Estimativa de [foe O] /
_nEEpe Acelerémetro " QiD= ' el =
Dinamico do W— — G Egtimativa do

Quadricéptero Modelo do Estimativa de
— Magnetémetro

\/Modelo do‘\ Estimativa de

Sistema de
controle

atitude Prnag—> Fuséc? —[¢rs Ors Yrs)T—>F—— >
sensorial

- Magnetometro

[gir Opir Y] Tj

|Giroscépio| atitude -
( / @’ﬂ [¢pr Opr Ppr]T
(s Ors rs]T

Figura 5 — Detalhamento dos blocos “Dinamica de sensores”; “Estimativa de estados” e
“Fusao sensorial”. Fonte: Autor.

3.1.1 Estimativa de posicao e velocidade linear a partir do GPS

As informagoes do GPS sao processadas em um filtro passa-baixas para mitigacao
dos efeitos do ruido de medida. Para estimativa da velocidade linear (X$,, Y S, e Z5;)
é realizada uma diferenciacdo numérica dos dados pés tratados de posicio (X§,, Y e

ZS;). A representagao da estimativa por parte do GPS é apresentada na Figura 6.

|_______________7

| XS, VS 25T |

Modelodo | (. ) Dif iaca : e
—|—[XG Y€ ZG]T—>{ OG‘:,; © 5! Filtro passa-baixas —L—» ':l:f“rz_'ii?o —[XSr Y& Z5)" \
| Concatenacao

L_______________dosestados

Figura 6 — Estimativa de posi¢ao e velocidade linear a partir do GPS. Fonte: Autor.

3.1.2 Estimativa de atitude a partir do Acelerémetro e do Magnetémetro

Por parte do acelerometro, como pode ser visualizado na Figura 7, a estimativa se

inicia alimentando o modelo do acelerdmetro (representado por (2.42)) com os dados de
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aceleracao no referencial inercial e atitude provenientes do modelo do quadricéptero. Em
seguida, esses dados passam por um filtro passa-baixas e por uma computagao condicional

antes de serem incorporados ao sistema de estimativa.

¢ 6 %"
Computacao
condicional

Estimativa de
atitude -
Acelerometro

Modelo do
Acelerometro

_l__[XG i}G ZG]T

Figura 7 — Estimativa de ¢ e 6 a partir do Acelerémetro. Fonte: Autor.

Em particular, as estimativas dos angulos de arfagem e rolagem sao realizadas
com base no conhecimento da magnitude e direcao da aceleracao gravitacional g. Em
situagoes em que a aceleracao do veiculo é desprezivel, ao aplicar operagoes trigonométrica,
é possivel calcular tais angulos. Contudo, quando o veiculo esta em movimento acelerado,

essa estimativa deixa de ser confidvel.

Uma das maneiras de evitar a estimativa incorreta da atitude é denominada com-
putacao condicional. Nessa metodologia, a nova informacgao do acelerémetro é desconsi-
derada quando a diferenca entre as normas da aceleracao medida por esse sensor e da
aceleracao gravitacional for maior que um limiar § (ZHE et al., 2020), mantendo-se assim

a estimativa anterior. Matematicamente,

b b _ G
a = { ) llage®ll: = IGE|l| < 5 5.

ab,(k—=1) se |[lab (k)| = [|GC|l,| > 5

a

Seja o sistema de coordenadas composto pelos eixos X&', Y& e Z& obtidos ao
transladar o sistema do referencial G até o centro de massa do veiculo, tem-se entao
a representacao da aceleracao gravitacional no mesmo ponto de origem das aceleracoes
Gac,yr Gac,, © Gac s OU seja, no centro de massa do veiculo. Assim como representado na

Figura 8, a estimativa do angulo de rolagem ¢,. pode ser expressa pela equacao a seguir
(KOKSAL; JALALMAAB; FIDAN, 2019):

Gac(k) = arctan 2(aacyb(l€), Qac_, (K)) (3.3)

A funcao trigonométrica arctan2 calcula o arco tangente de dois argumentos e é

essencial no célculo da atitude, pois determina o angulo em relacao ao quadrante apro-
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priado.

Figura 8 — Estimativa do angulo de rolagem pela decomposicao vetorial da aceleracao
gravitacional. Fonte: Autor.

Para a estimativa do dngulo de arfagem a partir das informagdes do acelerémetro

0.. ¢ importante considerar que o veiculo foi previamente rotacionado em torno do eixo
! . . . .

X% a partir da rolagem calculada em (3.3). Assim, o eixo do corpo que se alinha com

. . ~ !’ !
b mas sim a projecao deste no plano X¢ Z¢'

o0 eixo Z% ndo é simplesmente o eixo z
representado por 2. Essa caracterizacio fica evidente na Figura 9. De maneira andloga
a estimativa de ¢g¢, 0, € determinado pela equagao a seguir (KOKSAL; JALALMAAB;

FIDAN;, 2019):

Buc(k) = arctan2(—ag , (), \/a?wyb (k) + a2, , (k) (3.4)

A representagao da estimativa de 6, é apresentada na Figura 9.

a
aczb

ZG

Figura 9 — Estimativa do angulo de arfagem pela decomposicao vetorial da aceleracgao
gravitacional. Fonte: Autor.
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Ja o angulo de guinada 1) é estimado utilizando os dados do magnetometro, assim
como representado na Figura 10. Os dados do magnetdmetro sao obtidos conforme (2.44),

considerando Sg com os angulos estimados a partir do acelerémetro (¢q. e ,.).
mag

J_[¢I>X¢; ®ye By0]T—>
Corregao: norte
geografico

Eatin o Ao
LS va Ge

atitude -
Magnetéometro

Modelo do
| Magnetéometro

Filtro passa-baixas

{¢ac oac] T >

Figura 10 — Estimativa de ¢ a partir do Magnetometro. Fonte: Autor.

Mais precisamente, o angulo de guinada ¢ determinado resolvendo-se (KOKSAL;
JALALMAAB; FIDAN;, 2019):

Vmag(k) = arCtanz(_@magyb(k>7 ¢magzb<k)) (3.5)

em que P(k) e 9,4(k) sdo as intensidades do campo magnético medidas no referencial

do corpo do instante de tempo atual k, como ilustrado na Figura 11.

Figura 11 — Estimativa do angulo de guinada pela decomposicao vetorial do campo mag-
nético. Fonte: Autor.
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E importante ressaltar que a estimativa de guinada passa por uma correcio do
norte verdadeiro. Esse procedimento ¢ direto: subtrai-se a declinagdo magnética da Terra,
determinada pela posigdo geodésica atual do veiculo (INFORMATION, 2023).

Unificando as estimativas de atitude (¢qc, Gac € Yimag) fornecidas pelo acelerometro

e magnetometro, obtém-se a seguinte expressao:

Bac(k) arctan 2(dac , (k) dac_, (k)
Ouc(k) | = |arctan2(—dac, (k), faz, , (F) + ag. , (F)) (3.6)
Vinag (k) arctan 2(— Drnag,, k), Prnag,, (K))

3.1.3 Estimativa de atitude a partir do Giroscépio

A partir dos dados de velocidade angular provenientes do modelo do sensor gi-
r0SCOPIO (Dyir, qgir € Tgir), realiza-se uma conversao para a taxa dos angulos de Euler ((b,
0 e 1)) utilizando (2.9), (2.10) e (2.11). Posteriormente, emprega-se integracdo numérica

Euler para estimar a atitude do veiculo. Matematicamente,

¢gir(k> ¢FS(]€ - 1) + dt égir(k - 1)
Ogir(k) | = | Ops(k — 1) + dt fyor(k — 1) (3.7)
@DgiT(k) @ZJFS(k - 1) +di ¢gir(l€ - 1)

em que ¢ps(k — 1), Ops(k — 1), Yps(k — 1) sdo os dngulos de Euler resultantes da Fusao
Sensorial no passo anterior de simulacao, que sera descrita na se¢do seguinte. Ja dt é o

passo de integragao. A representacao dessa estimativa pode ser visualizada na Figura 12.

Fusao
sensorial

[#rs Ors tprs]”
Integracdo _ [¢hgir Ogir Wgir]”
— numérica |
| weow—s S
g?ffl%fi?, [Pgir Ggir Tgir]"—>| Conversor —[dgir Bgir "l'gir]T_'){ Filtro passa-bai }; [¢pr pr Ppr]T |
—I—[q's 6 ]"—>| ) \7/
L B |

Figura 12 — Estimativa de atitude a partir do Giroscépio. Fonte: Autor.

3.1.4 Fus3o sensorial

Essencialmente, o acelerdmetro e o magnetometro apresentam ruidos na medigao

em alta frequéncias, enquanto que o giroscopio tende a ter desvio de medida (drift) em
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baixas frequéncias. A ideia da fusdo sensorial é realizar um compromisso entre as estima-
tivas de atitude realizadas como descrito nas Secoes 3.1.2 e 3.1.3. Matematicamente, os
estados de atitude estimados pela fusdo sensorial sdo (GUI; TANG; MUKHOPADHYAY,
2015)

CbFS(k) qbgir(@ ¢a0(k)
6)FS(k;) = ‘ggzr(k) + (1 o Oé) eac(k:) (38)
Yrs(k) Ygir () Urmag(F)

sendo « € [0, 1] um parametro de ajuste.

Quando a estimativa dos angulos de Fuler pelo acelerémetro nao esta confiavel,
conforme indicado pela condigao computacional (3.2), a fusdo sensorial descarta esses da-

dos como perturbacoes. Assim, apenas os dados de estimativa do giroscopio sao utilizados
(GUIL; TANG; MUKHOPADHYAY, 2015).

3.2 Sistema de Controle

O sistema de controle do quadricoptero utiliza dois controladores: um para atitude
e outro para posigao, ambos projetados usando a metodologia LQR (Linear Quadratic Re-
gulator) (FRANKLIN; POWELL; WORKMAN;, 1998). A interagao de tais controladores
com o ambiente de simulacao ¢ ilustrada na Figura 13. Para aplicar o LQR, foram obtidos
modelos lineares discretos para atitude e posicao inercial utilizando o modelo do Capi-
tulo 2. Esse procedimento, bem como outras etapas, como discretizacao do modelo, sao

apresentados na sequéncia.

Controlador de Ur—>
Posigao

1
1
1 Atitude Y
1 y . ’ |
| Filiro passa: Comversor e Uy oi -‘-gﬂﬁjmd #iodeios de sensor i FS i

L 1 1 METEDCD W Estimativas de estados
. Quadricéptero

. re. Us—1>] \

1 \ et

(X5p Yy 25"

X5, =0
Y =0
28,=0

{frs Ors Prs e Opr Ppr]™

Xt Y 26 X Y 260

Figura 13 — Sistema de controle. Fonte: Autor.

E necessario ressaltar que doravante os subscritos C'A e C'P apresentados na Figura

13 significam “Controlador de Atitude” e “Controlador de Posi¢ao”, respectivamente.
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3.2.1 Representacao do modelo do quadricéptero no espaco de estados

Qualquer sistema linear e invariante no tempo pode ser representado no espaco de

estados da seguinte forma (OGATA, 2010):

&(t) = Ax(t) + Bu(t) (3.9)

y(t) = Cx(t) + Du(t) (3.10)

em que

x: Vetor de estados (dimensao n);

y: Vetor de saida (dimensao q);

w: Vetor de sinais de controle (dimensao p);
A: Matriz dindmica (dimensao nxn);

B: Matriz de entrada (dimensao nxp);

C': Matriz de saida (dimensao ¢xn);

D: Matriz de transmissdo direta (dimensao ¢xp).

Para a dindmica de atitude, definida em (2.40), obtém-se a seguinte representagao

no espaco de estados:

o)) fo 100 0 0]fe®)] [o o0 0]
&) 100000 0|[st)] |£ 0 0 -
o(t) 00010 0|60 o o ol|%W
= g Us(t) (3.11)
O(t) 0000 0 0f[6() 0 £ 0 -
@) o000 0 1 |v@) o o o B
D)) 000000 [dH] [0 0 2
Apa Bpa
o] [t 000 0 0]l[e®] [o o 0
0 01000 0| 00 0
o(t) 00100 0|[|60t)] [000 Ca(t)
= g It Us(t) (3.12)
o(t) 00010 0f][6@t) 000 o)
b(t) 00001 0]|v@)] oo ofl"
()] 0000 0 1] [d()] [0 0 0
————

CDA Dpa
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em que o subscrito DA significa “Dinamica de Atitude”.

De maneira semelhante, para a dindmica relacionada a posigao (indicada pelo

subscrito DP, de maneira andloga ao DA), definida em (2.31), tem-se a seguinte repre-

sentacao:

(x¢#)] o100 0 0ol [x¢®)] [o o 0
XC(t) 00000 0 X%t 100 U0
YE(t) 00010 0f|Y 0 0 of|. "
e | = |+ ) U, (t) (3.13)
YE(t) 00000 0f|Y9 0 L0
.G G 0 ol LU=
ZG(t) 00000 1||2%¢ 0 0 0
Z5(t) 00000 0|25t 0 0 1

App Bpp
xéw)] 1000 0 0] [x)] [o o 0
XC(t) 01000 0 |X%¢ 000

U, (t

YE(t) 00100 0f|Y9 000
e e | T U,(t) (3.14)
YE(t) 00010 0|V oooU@
Z5(t) 0000 1 0|]|2Z°@¢) 00o0fL~
ZG(t) 00000 1||2%¢ 000

CDP DDP

3.2.2 Conversao da dinamica do quadricéptero para tempo discreto

Na pratica, todos os sensores fornecem dados quantizados e discretizados, sendo
crucial a implementagao de sistemas de controle a tempo discreto. Para realizar essa
conversao utiliza-se a metodologia Zero-Order Hold (ZOH), na qual considera-se que
a acao de controle é mantida constante entre dois instantes de amostragem consecuti-
vos (FRANKLIN; POWELL; WORKMAN, 1998). Como resultado, tem-se um sistema a

tempo discreto na forma

x(k+1) = Agx(k) + Bau(k) (3.15)

y(k) = Caz(k) + Dau(k) (3.16)

sendo Ay, By, Cy ¢ D4 sao as matrizes dindmica, de entrada, saida e de transmissao

direta a tempo discreto. Tem-se que

Ad = GAdt (317)
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dt
By — / Al dn B (3.18)
0
C,=C (3.19)
D,=D (3.20)

3.2.3 Projeto do controlador utilizando LQR

Como ja mencionado, tanto o controlador de atitude como o de posi¢cao foram
projetados considerando o problema do LQR. Nessa abordagem, a acdo de controle é

calculada por realimentacao de estados, ou seja,

u(k) = —K(xpr(k) — Trer) (3.21)

em que zpr(k) sdo os estados estimados como descrito na Secdo 3.1, € e 0 vetor
de estado de referéncia. J4 K é uma matriz de realimentagdo de estados com dimensao

adequada.

Considerando que o objetivo dos controladores é rastrear referéncias constantes de
angulo e posicao, as leis de controle para as dindmicas de atitude e posicao podem ser

escritas da seguinte forma:

ors(k) _¢ref_
opr(k) 0
52““) B Ors(k) | | res
3(k)| = —Kca 6oty | 0 (3.22)
Valk) Vrs(k) 0
_¢PT(k)_ 0]
(XGr(k)] [ Xrer]
Xgp(k) 0
Uatlh) VG0 | | Yies
U,(k)| = —Kcp voml | o (3.23)
Uitk 26K || Zues
Zgr(k)] | 0 ]

Note que, neste trabalho, definiu-se que a guinada do veiculo serd mantida nula

durante a operagao. Isto ¢é, foi imposto que ¥,y = 0. Mais ainda, Kca € R0 ¢
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Kep € R% foram projetadas resolvendo o conhecido problema do LQR discreto (FRAN-
KLIN; POWELL; WORKMAN;, 1998). J& X,.f, Y;er € Z,.; define uma posicao inercial

de referéncia para o veiculo escolhida pelo operador, e ¢,cs € 0,.; sao definidas pelo CP.

3.2.4 Conversor

Conforme ilustrado na Figura 13, o C'A recebe referéncias de estados ¢y € 0,5 do
CP. Além disso, o C'P gera o controle U; para o modelo dindmico. Em particular, a partir
dos valores de U,, U, e U, oriundos de (3.23), calculam-se ¢y, 0,5 € Uy resolvendo-se
o sistema de equagdes formado por (2.32), (2.33) e (2.34). A solucdo para esse sistema é

analitica e foi obtida utilizando-se computacao simbdlica.

E importante ressaltar que o sistema de equacdes mencionado possui intimeras
solugoes. No entanto, apés realizar uma andlise de sinais de ¢,ef, U; e 0,5 chegaram-se

as seguintes solucoes tnicas:

\/ ( —I—\/U2 —i—U2 —I—Uf(k)m?—QUz(k)ngngzmQ)

dref(k) = —2atan

Uy(k)
( \/U2 +U2 +Uz2(k)m2—2Uz(k)gm2+g2m2)
Uy(k)
\/UQ + U2(k) + U2(k)m2 — 2U.(k) gm?2 + g2 m?
Uy(k)

(3.24)

(U 0) + JU20) + U200 + U2(8) m2 — 2T () g + g2 i)

Uy (k)
(U, (k) = \JU2(k) + U2 (k) + U2(k) m? — 2 U.(k) g m?* + g° m?)
Uy (k)
JUR(R) + U3 (k) + U2(k) m? = 2U2(k) gm? + g° m?
Uy (k)
U, (k)m — gm W? )+ U2(k) + U2(k) m2 — 2 U.(k) gm?2 + g2 m?
AT U (k)

(3.25)
= JU2(k) + U2(k) + U2(k) m* — 2U.(k) gm? + g>m? (3.26)

Vale comentar que, na pratica, os valores de Uy, Us, Uz e Uy sao empregados para

calcular as rotagoes dos motores (wi, wy, w3 e wy). Neste trabalho, por simplicidade, os
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valores de Uy, Us, Uz e Uy sao passados diretamente para o modelo do veiculo. Além disso,
para garantir que as referéncias geradas ¢,.s e 0.5 € o sinal de controle U; sejam menos
ruidosos, antes de fazer uso de (3.24), (3.25) e (3.26), os sinais U,, U, e U, sao filtrados

por filtros passa-baixas, estes referidos como filtros do sinal de controle do C'P.
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4 Resultados e Discussoes

A metodologia de controle descrita no capitulo anterior foi empregada no modelo
nao linear descrito no Capitulo 2 em ambiente de simulagao. Em particular, o trabalho foi
realizado no MATLAB/SIMULINK®. Uma imagem da simulagdo desenvolvida encontra-
se na Figura 14. Os pardmetros do quadricéptero foram retirados de Oliveira et al. (2021)

e sao apresentados na Tabela 2.

CONTROLADORES E MODELO DINAMICO

Controlador de Posigao Modelo Din&mico MODELAGEM DE SENSORES MONITORAMENTO DE SINAIS
Controlador de Atitude E ESTIMATIVA DE ESTADOS

Figura 14 — Simulagao de controle em malha fechada com LQR para estado inicial nulo.
Fonte: Autor.

Tabela 2 — Parametros do quadricoptero.

Variavel Valor Unidade
K 1,03 kg
Kp 1,4341 x 107° | N/(rad/s)?

d 0,26 m

L. 0,01683 kg-m?
I, 0,01683 kg-m?
I.. 0,02834 kg-m?
J 5x107° kg-m?
m 1,03 kg

g 9,81 m/s?

Os demais parametros de simulagdo: periodo de amostragem, magnitude da den-
sidade espectral de poténcia do ruido branco associado aos sensores (a qual é constante
no dominio da frequéncia), frequéncia de corte dos filtros passa-baixas, parametro de
ajuste do filtro complementar e o parametro da computagao condicional, sao descritos na
Tabela 3.
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Tabela 3 — Parametros de simulagao.

Variavel Valor Unidade

dt 0,001 s
o 0,99 -
Io4 0,2 -

N, 1 x 108 W /Hz

Nu,, 1 x107° W/Hz

Nurrag 1x1074 W/Hz

N 2 % 10 W /Hz
Filtro passa-baixa: Acel., Gir. e Mag. 0,6 (frequéncia de corte) Hz
Filtro passa-baixa: GPS 1 (frequéncia de corte) Hz
Filtro passa-baixa: Sinal de controle do CP | 0,3 (frequéncia de corte) Hz

4.1 Parametros para o projeto do LQR

Considerando os parametros da Tabela 2 e os modelos de atitude e posi¢ao dados
respectivamente por (3.11)—(3.12) e (3.13)—(3.14), é possivel obter as seguintes as matrizes

de tempo discreto:

1 1x10~3 0 0 0
0 1 0 0 0
0 0 1 1x103 0 0
Ana —
DAa 0O 0 0 0 0
0o 0 0 1 1x10°3
0o 0 0 0 1|
0 0 0o |
1,54 x 102 0 0 (4.1)
0 0 0
Bra —
bAa 0 1,54 x 1072 0
0 0 0
0 0 3,53 x 1072]
CDAd - [IG}
Dpa, = [06><3]
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1 1x10°3
0 1
0 0
ADPd — 0 0
0 0
0 0
[ 5% 1077
9,709 x 10~
0
BDPd — O
0
0
Cor, = |1y
Dpp, = {OGXS}

0 0 0 0
0 0 0 0
1 1x1073 0 0
0 1 0 0
0 1 1x1073
0 0 1
0 0 ]
0 0
5x 1077 0
9,709 x 1074 0
0 5x 1077
0 1x1073

(4.2)

Para calcular a matriz de ganhos K para os controladores de atitude e posicao

utilizando o LQR, é necessario definir as matrizes de peso de estado @ e de controle
R (FRANKLIN; POWELL; WORKMAN;, 1998). Neste trabalho, por tentativa e erro,

definiram-se as seguintes matrizes de ajuste:

700000 0 0 0
070 0 0 0 0
0 07 0 0 0
Qoa=10 4 o 70 0 o
0 0 0 0 400 0
0 0 0 0 0 400
1x1073 0 0
Rca = 0 1x 1073 0
0 0 1x 1073
QCP:[IG}
15 0 0
Rep=|0 15 0
0 0 15

(4.3)

(4.6)
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Entao, resolvendo o problema do LQR obtiveram-se

61,2298 61,2945 0 0 0 0
Kca = 0 0 61,2298 61,2945 0 0 (4.7)
0 0 0 0 28,2692 28,2975
0,2581 0,7735 0 0 0 0
Kecp=| 0 0 02581 0,7735 0 0 (4.8)
0 0 0 00,2581 0,7634

que sdo usadas para calcular as agoes de controle de acordo com (3.22) e (3.23).

4.2 Resultados de simulacao

Buscando avaliar o desempenho do controlador realizaram-se trés simulagoes. A
primeira busca demonstrar a resposta do sistema para referéncias constantes por partes
com diferentes amplitudes. Com a segunda pretende-se evidenciar a capacidade do sistema
de retornar a origem zero apds uma condi¢ao inicial ndo nula. Por fim, objetiva-se exibir
a capacidade do veiculo em seguir uma trajetoria diversa. Em particular, gerou-se uma

trajetoria de referéncia do tipo helicoidal.

A primeira simulagao ¢ ilustrada nas Figuras 15 e 16. E importante ressaltar que,
para essa simulacdo, a condigdo inicial é nula. Nos graficos é possivel evidenciar que,
tanto o controlador de atitude, como o controlador de posicao, sao capazes de seguir as

referéncias ao longo do tempo.

O movimento imposto corresponde a uma subida de até 15 m com movimentos
associados ao longo dos eixos X e Y. Na Figura 16 é possivel verificar os movimentos

de atitude gerados pelo controlador de posicao de modo a rastrear as referéncias.
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Figura 15 — Simulagao de controle em malha fechada com LQR para estado inicial nulo e
referéncias constantes por partes. Evolucao da posicao do veiculo em relacao
ao referencial G. Fonte: Autor.
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Figura 16 — Simulagao de controle em malha fechada com LQR para estado inicial nulo
e referéncias constantes por partes. Evolucao da atitude do veiculo. Fonte:
Autor.
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Na Figura 16, pode-se verificar que o sistema de controle projetado nao foi capaz
de manter a guinada do veiculo nula ao longo do movimento. Isso pode estar associado
com o acoplamento entre os diferentes graus de liberdade e e também as matrizes de
ajuste adotadas. Além disso, o estado de guinada naturalmente apresenta uma resposta
mais lenta, devido a necessidade de grandes esforcos dos motores para momentos em torno

desse grau de liberdade.

Apresenta-se também, nas Figuras 17 e 18, os sinais de controle como resposta dos

controladores para as referéncias impostas.

U. [m/s?]

Il Il Il Il Il
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45
Tempo [s]

Figura 17 — Simulagao de controle em malha fechada com LQR para estado inicial nulo
e referéncias constantes por partes. Evolucido dos sinais de controle do CP.
Fonte: Autor.



Capitulo 4. Resultados e Discussies 51

Figura 18 — Simulagao de controle em malha fechada com LQR para estado inicial nulo
e referéncias constantes por partes. Evolucao dos sinais de controle do CA.
Fonte: Autor.

E importante destacar a eficicia da filtragem dos sinais. As Figuras 19 e 20 mos-
tram a resposta dos sistemas sob as mesmas condigoes da simulagao anterior, porém sem
a aplicacao dos filtros passa-baixas nos subsistemas de estimativa de estados e nos sinais
de controle. Fica claro que os estados de posi¢ao divergem da referéncia demandada. Além

disso, os sinais de referéncia de atitude chegam a ser desfigurados pelo ruido.

=4k
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2r XG b
0 1 1 1 1 1 1 T PT |
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T T T T T T T T
/\_
—10r /
; 51 v 1/Vr'ef .
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Figura 19 — Simulagao de controle em malha fechada com LQR para estado inicial nulo
e referéncias constantes por partes sem influéncia de filtragem dos sinais.
Evolugao da posigdo do veiculo em relacao ao referencial GG. Fonte: Autor.
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Figura 20 — Simulagao de controle em malha fechada com LQR para estado inicial nulo
e referéncias constantes por partes sem influéncia de filtragem dos sinais.
Evolucao da atitude do veiculo. Fonte: Autor.

Para a segunda simulacio adotou-se X%(0) = Y4(0) = Z9(0) = 5 m. No geral,
o controlador é capaz de estabilizar todos os estados, levando-os para a condigao nula.
Especialmente, percebe-se na Figura 22 a estabilizagdo do estado 1¥pg com uma certa
lentidao, assim como comentado anteriormente. Nas Figuras 23 e 24 sao apresentados os

sinais de controle.
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Figura 21 — Simulagao de controle em malha fechada com LQR para uma condicao inicial
nao nula e referéncias nulas. Evolucao da posicao do veiculo em relacao ao
referencial G. Fonte: Autor.
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Figura 22 — Simulagao de controle em malha fechada com LQR para uma condic¢ao inicial
nao nula e referéncias nulas. Evolugao da atitude do veiculo. Fonte: Autor.
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Figura 23 — Simulagao de controle em malha fechada com LQR para uma condic¢ao inicial
nao nula e referéncias nulas. Evolucao dos sinais de controle do CP. Fonte:
Autor.
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Figura 24 — Simulagao de controle em malha fechada com LQR para uma condicao inicial
nao nula e referéncias nulas. Evolugao dos sinais de controle do CA. Fonte:
Autor.

Por fim, na terceira simulacao, verifica-se a capacidade de seguir trajetoérias varia-

das. Nesse caso, foi adotada uma trajetéria helicoidal com raio de 5 m. Matematicamente
(STEWART, 2013),

X.;®]  [5 €0,2793¢)
Y, ()| = |5 S(0,2793¢t) (4.9)
Zres(t) 0,1t

Perceba, na Figura 25 que o veiculo inicia sua trajetéria no ponto 0, 0 e 0 para
XS, YS e Z§,, respectivamente. Simultaneamente, a referéncia comeca em um raio de
5 metros, solicitando uma mudanca de coordenada que d& inicio a rota helicoidal. Dessa
forma, o veiculo deixa seu ponto inicial e comecga a ganhar altitude em diregao a referéncia
negativa de Z. A Figura 26 mostra os comandos de angulo realizados pelo quadricoptero
nessa simulagao. Adicionalmente, as Figuras 27 e 28 ilustram os sinais de controle para

essa simulagao.
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Figura 25 — Simulagao de controle em malha fechada com LQR para uma condig¢ao inicial
nula e referéncias a partir de uma trajetoria helicoidal. Evolucao da posicao
do veiculo em relagao ao referencial GG. Fonte: Autor.
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Figura 26 — Simulagao de controle em malha fechada com LQR para uma condicgao inicial
nula e referéncias a partir de uma trajetéria helicoidal. Evolucao da atitude
do veiculo. Fonte: Autor.



Capitulo 4. Resultados e Discussies 56

45

b 02 I I I I I I I I
15 20 25 30 35 40 45

Tempo [s]

Figura 27 — Simulagao de controle em malha fechada com LQR para uma condicao inicial
nula e referéncias a partir de uma trajetoéria helicoidal. Evolugao dos sinais

de controle do CP. Fonte: Autor.

Figura 28 — Simulagao de controle em malha fechada com LQR para uma condicao inicial
nula e referéncias a partir de uma trajetoria helicoidal. Evolugao dos sinais

de controle do CA. Fonte: Autor.
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5 Conclusoes e sugestoes de trabalhos futu-

ros

Neste trabalho, foi estabelecido um sistema de controle para atitude e posicao de
um quadricoptero. Com esse propésito, primeiramente desenvolveu-se um modelo dina-
mico para o veiculo seguindo o formalismo de Newton-Euler. Entdao, para aumentar a
representatividade da simulagao, incluiram-se modelos para os sensores que tipicamente
sao instalados no veiculo: Acelerébmetro, giroscépio, magnetémetro e GPS. As estimativas
dos estados de atitude foram obtidas pela fusdo dos dados desses sensores, exceto o GPS,
que foi especificamente utilizado para estimar os estados de posicdo, apos a aplicacao de
uma filtragem. Para projetar o sistema de controle, o modelo de atitude foi linearizado
e o de posi¢ao passou por simplificacoes. Ambos modelos resultantes foram discretizados
e empregados no projeto. Em particular, os controladores foram baseados na realimenta-
cao de estados, sendo que as matrizes de ganhos foram ajustadas utilizando o Regulador

Linear Quadratico.

Resultados de simulacao mostraram que o sistema de controle proposto foi capaz
de levar o veiculo as posicoes desejadas, bem como em seguir trajetorias variadas. Entre-
tanto, os resultados mostraram um certo atraso em seguir as referéncias, especialmente na
estabilizacao do estado de arfagem 1. Acredita-se que esse problema poderia ser resolvido

modificando-se as matrizes de peso adotadas.

Para trabalhos futuros, sugere-se a implementacao de outras metodologias de fusao
de dados dos sensores. Por exemplo, a utilizacao do filtro de Kalman estendido pode trazer
vantagens em termos de qualidade de estimativa. Ademais, sugere-se investigar outras
metodologias para projetar os controladores. Especificamente, comparacoes com técnicas

de controle robusto seriam interessantes.
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