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Resumo

Quadrirrotores sdo veiculos aéreos compostos por quatro hélices montadas sobre qua-
tro motores em uma disposi¢do em cruz ou x, sendo que, nessa estrutura, 0os motores
sobre 0 mesmo brago giram no mesmo sentido e os do outro braco em sentido oposto.
Ao girar, cada hélice gera empuxo vertical para cima. O controle é feito variando-se a
velocidade de rotacdo de cada motor. Dentre as vantagens desse tipo de veiculo pode-se
citar a simplicidade mecénica de construgdo, o alto grau de manobrabilidade que possui e
a capacidade de pousos e decolagens verticais.

A modelagem e o controle de quadrirrotores tem sido um desafio devido a problemas
como nao-linearidades e acoplamento entre varidveis. Vdrias estratégias ja foram desen-
volvidas para o controle desse tipo de veiculo, desde as de controle cldssico até as mais
modernas.

Ha aplicagdes de supervisdo aérea em que uma camera € fixada no veiculo de forma
a apontar para a frente, onde € desejado que o quadrirrotor procure se movimentar a uma
altitude fixa em direcd@o ao alvo também apontando para a frente, o que impde uma restri-
cdo artificial de movimento, pois ndo é desejado que se movimente lateralmente, mas para
frente ou para tras e que gire ao redor dos seus eixos. Tal restricdo é semelhante aquela
existente de maneira natural em robds movidos a rodas com acionamento diferencial, que
também ndo podem se movimentar lateralmente, mas devido ao atrito das rodas. Portanto,
uma estratégia de controle de posicdo semelhante a usada nesse tipo de robds poderia ser
adaptada para robos aéreos do tipo quadrirrotor.

Este trabalho apresenta e discute algumas estratégias de controle de posi¢do e ori-
entacdo de quadrirrotores encontradas na literatura e propde uma estratégia baseada no
controle dinamico de robds méveis com acionamento diferencial, o chamado controle por
referéncia varidvel. A validade da estratégia proposta € comprovada através de simulagdes
computacionais.

Palavras-chave: Quadrirrotor, controle por referéncia varidvel, Controle de posi¢ao e
orientagdo, VANTS.



Abstract

Quadrotors aircraft are composed by four propellers mounted on four engines on a
cross or x disposition, and, in this structure, the engines on the same arm spin in the same
direction and the other arm in the opposite direction. By rotating each helix generates
vertical upward thrust. The control is done by varying the rotational speed of each motor.
Among the advantages of this type of vehicle can cite the mechanical simplicity of cons-
truction, the high degree of maneuverability and the ability to have vertical takeoffs and
landings.

The modeling and control of quadrirrotores have been a challenge due to problems
such as nonlinearity and coupling between variables. Several strategies have been deve-
loped to control this type of vehicle, from the classical control to modern.

There are air surveillance applications where a camera is fixed on the vehicle to point
forward, where it is desired that the quadrotor moves at a fixed altitude toward the target
also pointing forward, which imposes an artificial constraint motion, because it is not de-
sired that it moves laterally, but only forwards or backwards and around its axes . This
restriction is similar to the naturally existing on robots powered by wheels with differen-
tial drive, which also can not move laterally, due to the friction of the wheels. Therefore,
a position control strategy similar to that used in this type of robot could be adapted for
aerial robots like quadrotor.

This dissertation presents and discusses some strategies for the control of position and
orientation of quadrotors found in the literature and proposes a strategy based on dynamic
control of mobile robots with differential drive, called the variable reference control. The
validity of the proposed strategy is demonstrated through computer simulations.

Keywords: Quadrotor, variable reference control, position and orientation control,
UAV’s.
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Capitulo 1

Introducao

Os Veiculos Aéreos Nao Tripulados (VANTS) tém sido largamente utilizados em di-
versas aplicagdes atualmente, tanto militares como civis, tais como em tarefas de inspe¢ao
que oferem risco a vida humana, como em instala¢des petroquimicas [Laura et al. 2011],
inspecdo de ambientes em que hé incéndio, linhas de transmissdo de energia, dentre ou-
tras. Dentre esses veiculos, o quadrirrotor € um tipo de VANT que tem se tornado a pla-
taforma padrao para pesquisa em robds aéreos [Diao et al. 2011] [Colorado et al. 2010]
[Coza & Macnab 2006] [Madani & Benallegue 2007]. Isso se deve a sua construcio
mecanica robusta, a sua estrutura simples, a capacidade para decolagem e pouso verticais
(o que exige menor drea para decolagem e pouso que outros veiculos aéreos) e ao alto
grau de mobilidade. Outra vantagem € a capacidade de fazer voos pairados, desviando-se
de obstaculos enquanto realiza a tarefa de inspecao.

O quadrirrotor é um sistema de dificil controle, pois é naturalmente instavel, acoplado
e subatuado. Numerosos trabalhos ja foram publicados sobre seu controle, como, por
exemplo, os de modelagem dindmica baseada em leis fisicas [Amir & Abbass 2008], li-
nearizac¢do do modelo fisico e aplicacdo de técnicas de controle cldssicas [Lee etal. 2011],
aplicacdo de técnicas de identificagdo de sistemas para constru¢do do modelo dindmico
e projeto de um controlador baseado nele [Wu et al. 2010], controle por backstepping
[Ahmed et al. 2010], dentre outros.

Em todas essas estratégias o quadrirrotor € considerado como holondémico, ou seja,
pode se mover em todas as dire¢des. Entretanto, ha certas aplicagdes, como em controle
servo-visual usando uma camera fixa na aeronave, onde € exigido que o robd se mova,
no plano horizontal, na mesma dire¢do para a qual sua camera estd apontando, ou seja,
ele ndo pode mover-se lateralmente. Nesse tipo de aplicac@o, a camera pode funcionar
como um sensor para gerar referéncias para a navegacgao, visto que as imagens capturadas
guardam relacdo da camera (e conseqiientemente do veiculo) com o ambiente, permi-
tindo se obter uma aproximagdo da posicdo e orientagcdo, como mostraram estudos ja
realizados [Cesetti et al. 2009]. Essa limitacdo de movimento ou restri¢ao de orientacao
gera uma restri¢cdo ndao-holondmica artificial similar a presente naturalmente em alguns
tipos de robds moveis a rodas que também nao podem se mover lateralmente, o que ins-
pirou a adaptacdo de uma estratégia de controle de posi¢do e orientacdo usada nesses
robos [Vieira 2005] para robds aéreos do tipo quadrirrotor.

A metodologia utilizada para o desenvolvimento deste trabalho foi a seguinte: Identifi-
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cacdo do problema e da aplicacdo desejada para o protétipo de quadrirrotor desenvolvido;
pesquisa em artigos cientificos sobre as estratégias de controle de posicdo ja usadas e
testadas; adaptacdo de algumas dessas contribuicdes ao problema em questdao, formando,
assim, a estratégia proposta neste trabalho; formula¢do matemaética da estratégia proposta;
constru¢do de um simulador que representasse as dindmicas e caracteristicas aproxima-
das do sistema real do protétipo; Finalmente foram realizados testes em simulacdo para
validar a estratégia préposta.

1.1 Objetivos

O objetivo deste trabalho € propor uma estratégia de controle de posi¢do e orientacao
com restri¢cdo de um veiculo aéreo tipo quadrirrotor baseada no controle de robds méveis
arodas e valida-la através de simulacdes computacionais.

1.2 Contribuicoes

Este trabalho trard como contribui¢do a adaptag¢do para quadrirrotores de uma estra-
tégia de controle usada antes em robds moéveis a rodas, com a finalidade de suprir as
condicdes necessdrias para uma aplicacao de supervisdo aérea com servo-visao.

1.3 Organizacao da dissertacao

O capitulo [2| faz um breve resumo dos avancos realizados na area de controle de qua-
drirrotores. Além disso, apresenta o0 modelo dindmico simplificado utilizado neste tra-
balho. O capitulo [3] descreve o sistema de controle de posi¢do e orientagdo proposto. O
capitulo [ apresenta o simulador construido para testar a estratégia proposta de controle.
O capitulo [5] apresenta os experimentos realizados para validar a estratégia proposta,
assim como a discussdo dos resultados obtidos, e, por fim, o capitulo [6] apresenta as
conclusdes e sugere trabalhos futuros.



Capitulo 2

Estado da Arte

2.1 Fundamentacio tedrica

O helicoptero quadrirrotor possui quatro propulsores (hélices) montados sobre moto-
res, dois dos quais giram no sentido hordrio e os outros no sentido anti-horério. O controle
¢ feito variando-se a velocidade relativa entre eles.

A Figura mostra um diagrama esquemadtico de um quadrirrotor com o sistema de
coordenadas fixo nele {Q }, chamado de coordenadas de robd ou méveis, composto pelos
eixos de referéncia Xp,Yp € Zp, sendo o eixo Xy positivo a frente do robd, o eixo Xp
negativo a traseira, o eixo Yy positivo o lado direito e o eixo Yy negativo o esquerdo. Sao
mostradas também as forcas de empuxo F; geradas pelo giro de cada rotor com velocidade
w;. Observa-se que o angulo de rolagem,®, € o angulo que o quadrirrotor faz com o eixo
Xp de referéncia de robd; o angulo de arfagem,®, € o Angulo que o quadrirrotor faz com
o eixo Yp e o angulo de guinada, ¥, € o 4ngulo que o mesmo faz com o eixo Zp de
referéncia de robd. Ao conjunto desses angulos denomina-se atitude, ou seja, atitude
sdo os valores dos angulos @, ® e ¥ assumidos pelo veiculo em determinado instante.
A figura também mostra o sistema de coordenadas de mundo, ou sistema inercial, fixo
na Terra {Z}, composto pelos eixos X, Y e Z, que define as coordenadas de posicdo do
robo (x,y,z), que corresponde as coordenadas do centrdide (centro geométrico) do veiculo
com relagd@o a origem do sistema de referéncia de mundo. Neste trabalho denomina-se de
orienta¢do ao valor do angulo de guinada W, que € o angulo em torno do eixo Z.

A Figura mostra de forma mais clara o principio de funcionamento de um qua-
drirrotor ao apresentar a vista superior (vista planar) do esquemadtico do quadrirrotor e
apresentar alguns dos seus movimentos.

Ao se variar a velocidade dos quatro propulsores de forma conjunta gera-se um em-
puxo vertical resultante que pode gerar movimento vertical para cima, se esse empuxo for
maior que a for¢a peso do veiculo, ou para baixo em caso contrdrio, como pode ser visto
na Figura[2.2] (a). Os dois pares de propulsores 1-3 e 2-4 giram em sentido oposto. Ao se
aumentar a velocidade relativa de rotagdo de um par de propulsores com relagio ao outro,
a rotagdo de guinada do veiculo (ao redor do eixo Zp) € obtida. A Figura (b) mostra
um exemplo de rotacdo de guinada no sentido anti-horario. Ao se variar a velocidade de
apenas um dos propulsores do par 2-4, mas mantendo-se a velocidade relativa resultante
de rotag@o entre os pares nula, produz-se movimento de rotagdo ao redor do eixo Yp, cha-
mado de movimento de arfagem, acoplado com movimento lateral ao longo do eixo Xy,
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i
Traseira

Direita \

Figura 2.1: Sistema de coordenadas do quadrirrotor. Sistema de coordenadas do veiculo,
{Q}, sistema de coordenadas fixo de Mundo {Z}, velocidade angular dos propulsores w;
com os respectivos empuxos F;.
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w
4 Yo
Movimento ao longo do eixo x Movimento ao longo do eixo Y

Figura 2.2: Descricao do movimento do quadrirrotor. As setas mais largas indicam maior
velocidade de rotacdo. (a) movimento de subida, (b) rota¢do anti-hordria, (¢) movimento
ao longo do eixo X e (d) movimento ao longo do eixo Y
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como mostra a Figura[2.2](c).

Ao se variar a velocidade de apenas um dos propulsores do par 1-3, mas mantendo-se
a velocidade relativa resultante de rotagc@o entre os pares nula, produz-se movimento de
rotagdo ao redor do eixo Xp, chamado de movimento de rolagem, acoplado com movi-
mento lateral ao longo do eixo Yy, como mostra a Figura[2.2](d).

Varios trabalhos [Bouabdallah et al. 2004], [Sanca et al. 2008], [Sanca, de Jesus
F. Cerqueira & Alsina 2010] ja foram realizados no sentido de se modelar as dinami-
cas do helicéptero quadrirrotor, segundo os quais os principais efeitos fisicos que agem
sobre o veiculo sao:

Forca peso, gerada pela aceleragcdo da gravidade e aplicada no centro-de-massa;
. Efeitos aerodinamicos, gerados pela rotacdo dos propulsores e batimento das héli-
ces;

3. Contra-torques inerciais, gerados pela mudanca na velocidade de rota¢ido dos pro-
pulsores;

4. Efeitos de inércia do quadrirrotor;

5. Efeitos de giroscopio, gerados pela mudanga de orientacdo de corpo rigido e mu-
dancga de orientacdo do plano do propulsor;

6. Atrito aerodinamico, devido ao movimento do corpo do veiculo como um todo.

o=

Outros efeitos podem ser adicionados, como for¢as de hub, momentos de rolagem e
variacdo dos coeficientes aerodindmicos [Bouabdallah & Siegwart 2007]. Conhecendo-se
a modelagem matematica dos efeitos fisicos e a estrutura do veiculo pode ser criado um
sistema de equacdes que represente a sua dindmica.

As equagdes de movimento a (dindmica rotacional) e a (dindmica
de translacdo) sdo derivadas do modelo dinamico encontrado na literatura [Bouabdallah
& Siegwart 2007] e [Sanca et al. 2008].

Ju® = OF(Jyy — Jo;) +J,0Q, +d(F> — Fy) + O 2.1)
Jyy® = D¥(J,. — Jyx) — J,DQ, +d(F — F3) + 0 (2.2)

J ¥ = 0OD(Jy —Jyy) +4,Q, +b(Fy — Fa + F3 — Fy) + O (2.3)
X = (cos®sin®cos ¥ + sinPsin'P) fi+h ;F3 +Fa + % (2.4)
¥ = (cos®sinOsin ¥ — sin®cos V) fith ;F3 +Fa + % (2.5)
i=—g+ (cosPcos®) Fith ; EREL (2.6)

Onde @, O e V¥ sdo os angulos de rolagem, arfagem e guinada, conforme pode ser
visto na Figura@; X,y e z sdo as coordenadas no referencial fixo de Terra Z; m é a massa
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do quadrirrotor; d € a meia distancia entre dois motores opostos; b € a constante que
relaciona 0 empuxo do motor com seu respectivo torque; Jyy, Jyy € J,; s80 0s momentos de
inércia em torno dos eixos Xp, Yp and Zgp, respectivamente; g € a aceleracio da gravidade
e I1 + > + F3 + F4 € o empuxo total produzido pelos rotores da aeronave. Os termos
OF (Jyy — Jz2), D (Je; — Jr) € OD(Jy — Jyy) modelam o efeito de giroscipio de rotagio
do corpo do quadrirrotor; os termos J,0Q, e J,PL, modelam o efeito de giroscopio de
rotacdo das hélices; o termo J,Q, modela o contra-torque inercial e os termos g, 0@,
Oy, O € 0y, modelam efeitos aerodindmicos diversos.

Considerando-se que, nas aplica¢des abordadas neste trabalho, o helicéptero se mo-
verd com velocidade baixa, em vdo pairado, podem ser desprezados os efeitos aerodina-
micos gerados pela rotacao dos propulsores e batimento das hélices, efeitos de giroscopio
e atrito aerodinamico, reagoes de Coriolis e de forcas centrifugas, contra-torques inerciais
gerados pela mudanca na velocidade de rotacdo dos propulsores. Essas consideracoes ja
simplificam bastante as equagdes dindmicas a serem desenvolvidas. Devido ao fato da
distribui¢do de massa se encontrar ao longo dos eixos Xg e Yp do veiculo, os produtos de
inércia Jyy, Jy; € Jy; podem ser desprezados, pois J;; <Jj;.

Entdo, com base apenas na teoria de momentos (efeitos de inércia do quadrirrotor),
a estrutura estd sujeita apenas a forca gravitacional, que se concentra em seu centro de
massa, no centro da estrutura em cruz, e as forcas de empuxo geradas pelas quatro hélices
ou propulsores. Dai, as equa¢es de movimento a (2.3) (dinamica rotacional) e (2.4))
a (dindmica de translagdo) se transformam nas equagdes de [2.7]a[2.12]

. d
b="(h—F) 2.7)
Jx
.. d
©=(F—5) (2.8)
y
, b
‘I’ZT(FI—F2+F3—F4) (2.9)
Z
h+FB+FB+F
X = (cos®sinOcos ¥ + sin P sin V) Pl (2.10)
m
F+FkK+FB+F
y = (cos®sin@sin'¥ —sin®Pcos V) R R (2.11)
m
nh+mh+HB+E
i=—g+ (cosPcos®) 1+ s+ H (2.12)

m

As equacdes de a[2.12] possuem como entradas as for¢as de empuxo geradas pela
rotacdo dos rotores, portanto essas forgas se relacionam com as velocidades dos rotores
que, por sua vez, relacionam-se com o sinal PWM(Pulse-Width Modulation - modulagao
por largura de pulso) aplicado aos motores. Portanto também € necessdrio se modelar
a relacdo ndo linear entre sinal PWM e velocidade dos rotores. Essa relagdo pode ser
linearizada ou aproximada. Com essas equacgdes pode-se projetar um sistema de controle.

As forgas de empuxo F;, tais como as mostradas na Figura 2.1} sdo criadas em res-
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posta a velocidade angular dos propulsores que continuamente empurram o ar para baixo.
Negligenciando-se as dindmicas do motor, a velocidade angular w; € diretamente propor-
cional ao sinal de entrada PWM 9;.

wp &< 6,‘ (2.13)

Por outro lado, o empuxo F; € diretamente proporcional ao quadrado da velocidade
angular w; [Guimaraes et al. 2012b] [Guimaraes et al. 2012a].
Fy o< w? (2.14)
Portanto, de([2.13) e ([2.14)) € possivel se afirmar que o empuxo ¢ diretamente propor-
cional ao quadrado do sinal de entrada PWM:

Fy o< & (2.15)

O trabalho realizado por [Guimardes et al. 2012b], mostrou através de dados expe-
rimentais que a relagdo dada pela equacao [2.15] pode ser aproximada, para o protétipo
construido no laboratério de robdtica da UFRN, por uma relacdo linear na regido de ope-
ragdo. A Figura [2.3]ilustra os dados experimentais levantados. Os testes mostraram que
0 empuxo minimo para levantar a aeronave requeria sinais de entrada superiores a 50 %.
Nessa faixa, foi descoberto que a relagdo entre sinal PWM e o empuxo podia ser bem
aproximado por uma relacdo linear, conforme equagao

Fi=kn & (2.16)

Onde £, ¢ uma constante obtida experimentalmente e corresponde a tangente da curva
no ponto de operagao.

[ 0 Empuxox Sinal de refer@ncia ]
== Aproximaglo

Empuxo (N)

Faixa de operagio

o1 02 03 [ 05 08 o

Sinal de Referéncia normalizado

Figura 2.3: Relagdo entre sinal de entrada PWM e empuxo gerado. Figura obtida do
trabalho de [Guimaraes et al. 2012b]

Dai, as relagoes ([2.7) a (2.12) se transformam nas de [2.17]a[2.22]e sdo chamadas de
equagdes de dindmica simplificada.

b= Ji o (82— B4) 2.17)

X
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@:f£@¢&—ﬁg (2.18)
Jy
" b
Y= .7km(61_62+63_64) (2.19)

Z

ki (81 + 82+ 83+ 04)

X = (cos®sin@cos ¥ + sinPsin V) (2.20)
m
ki (81 +082 403+ 0
§ = (cos®@sin@sin¥ — sin®cos V) (9148483 +54) (2.21)
m
km (81 +02+03+0
i=—g+ (cos®cos®) (8148243 +54) (2.22)

m

Como pode ser observado dessas ultimas equacdes, hd menos entradas que saidas, ou
seja, o sistema é subatuado, pois ha quatro entradas de controle, os sinais PWM 9 a 94,
e seis saidas, os dngulos de atitude @, ® e W e as coordenadas de posicdo x, y e z. Isso é
um problema para o controle.

Em varios trabalhos [Lee et al. 2011], [Bouabdallah et al. 2004], [Bouabdallah &
Siegwart 2007] e [Sanca et al. 2011] foi encontrado um meio de se lidar com o problema
do sistema ser subatuado. O sistema é modelado em duas partes, uma responsdvel pela
atitude e altitude, e outra pela posi¢do. Essa estratégia ¢ chamada de controle em cascata,
ou seja, as saidas de um sistema sao as entradas de outro, levando o sistema de subatuado
a completamente atuado. A parte responsavel pela atitude e altitude é a malha de reali-
mentacao interna, enquanto que uma malha de realimentacdo externa € encarregada do
controle da posi¢do horizontal x e y. A Figura[2.4 mostra essa estratégia em diagrama de
blocos.

A malha interna é responsavel pelo controle de atitude (angulos de rolagem, P, arfa-
gem, O, guinada, W) e altitude z. A mesma recebe como entrada as referéncias, ou seja,
os angulos de atitude desejados que vem da malha externa (®,, ®,, ¥,), assim como a
altitude desejada z,- e os valores medidos pelos sensores, que sdo os angulos medidos pela
sensor de medida inercial, representado na Figura[2.4] pelo bloco IMU e a altitude medida
zm pelo altimetro. A saida dessa malha s@o os sinais PWM 9J; a d4 aplicados aos quatro
motores.

A malha externa € responsdvel pelo controle de posicao espacial (x y). Ela recebe
como entrada a posic¢ao espacial desejada (x,,y,) gerada por um planejador de trajetoria,
a posicao espacial medida (x,,,y;;), que pode ser obtida por sensores como GPS, camera.
As saidas dessa malha sdo os angulos de atitude de referéncia (®,, ©,, ¥,), que serdo
usados pela malha interna.

O bloco sistema de navegacdo € responsdvel por gerar as posicdes e trajetérias de
referéncia para a malha externa de controle.
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Malha externa Malha interna
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o Controle de Atitude e —p 5
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Figura 2.4: Diagrama de blocos da estratégia de controle em cascata, mostrando a malha
interna marcada em azul e a externa, objeto deste trabalho, em vermelho

2.2 Estratégias de Controle de atitude, altitude e posicao

Virias estratégias de controle ja foram propostas para se controlar a atitude, altitude e
a posi¢do e orientacao de quadrirrotores, entretanto essa area ainda € um desafio, devido
as altas ndo-linearidades do veiculo e ao fato do mesmo ser subatuado, ou seja, possuir
menos entradas do que saidas.

As ndo-linearidades encontradas na modelagem foram tratadas de diversas maneiras.
Alguns trabalhos [Bouabdallah et al. 2004] propuseram controladores para sistemas nao-
lineares, como os baseados nas funcdes de Lyapunov, controladores cldssicos (PID - pro-
portional integral derivative - proporcional integral e derivativo , LQR - Linear quadratic
regulator - controlador linear quadratico) até os mais modernos, como Integral Backstep-
ping [Bouabdallah & Siegwart 2007], [Sanca, de Jesus F. Cerqueira & Alsina 2010] e
[Sanca, Laura, de Jesus F. Cerqueira & Alsina 2010].

Outros [Wu et al. 2010] j& propuseram algo diferente. Ao invés de basearem a mode-
lagem e controle no modelo fisico, o que apresenta diversas dificuldades e imprecisdes,
criaram um modelo matemadtico do quadrirrotor usando técnicas de identificacdo de sis-
temas para representar as dindmicas ndo lineares e, baseados nesse modelo linearizado
localmente em um determinado ponto de operacao, uma lei de controle de realimentagao
de estados com o método LQR foi desenvolvida para controlar o robd. Os resultados do
controle em tempo real no helicoptero quadrirotor mostraram a viabilidade e o eficiente
desempenho da modelagem e do método de controle e mostraram a validade do modelo
matematico projetado. A desvantagem desse método € o fato de os dados de navegacdo
(angulos e posi¢des) terem que ser obtidos previamente do veiculo antes que haja qual-
quer controle ou modelagem do mesmo, para depois, entdo, fazer-se a modelagem e o
controle.

No trabalho de [Bouabdallah et al. 2004] foram usados controladores lineares do tipo
PID e LQR, para vdo pairado que apresentaram desempenho ruim (rejeicao fraca) a per-
turbagdes fracas devido a fortes ventos. Em [Bouabdallah & Siegwart 2005] o controle
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foi trocado entdo por Backstepping, que rejeitou elegantemente fortes perturbacdes, mas
deixou o controle de estabilizagdo durante vdo pairado delicado. Para melhorar o con-
trole, foi adotado em [Bouabdallah & Siegwart 2007] o controle Integral Backstepping,
que € uma combinagdo do PID com Backstepping. O controlador backstepping € bem titil
para a estrutura em cascata das dinamicas do quadrirrotor, o seu projeto € direto, garante
estabilidade assintética e € robusto a algumas incertezas, enquanto que a agcdo Integral
cancela os erros de regime.

Na drea de controle de posicao e orientacdo, no trabalho desenvolvido por [Bouabdallah

& Siegwart 2007], a estratégia de controle € baseada na estratégia de controle Integral
Backstepping, que direciona o empuxo resultante dos propulsores para atingir a posi¢ao
em um plano horizontal desejada. Esse sistema de controle de posi¢ao € alimentado por
sistema de visdo e o angulo de guinada ou orientacao do veiculo é definido manualmente
pelo usudrio, ou seja, ndo ha preocupagdo com a orientacdo final do veiculo, apenas com
a chegada dele, em qualquer orientacdo, a posi¢ao desejada. Os resultados foram com-
provados por simulagdes.

No trabalho de [Alexis, Papachristos, Nikolakopoulos & Tzes 2011] € tratado o pro-
blema de posicionamento de quadrirrotores em ambientes internos, onde o uso de sensores
de localiza¢do absolutos, como GPS, € inadequado. E usada a técnica de Filtro de Kalman
Extendido (EKF) para combinar os dados dos sensores IMU, sensor de fluxo 6ptico e so-
nar para estimar a velocidade de translacdo, e, com essa estimativa, um controle preditivo
chaveado € projetado. Os resultados apresentados mostraram bom controle para man-
ter o robd numa posi¢ao e altitude fixas, apesar de nada ter sido informado com relacao
a orientacdo do mesmo ou seguimento de alguma trajetéria. Além disso, o posiciona-
mento proposto foi apenas para ambientes internos, sem a presenga de ventos ou outras
fortes perturbagdes encontradas nas aplicacdes mais comuns de inspe¢ao. Outro trabalho
usando o mesmo controle preditivo chaveado [Alexis, Nikolakopoulos & Tzes 2011] ja
mostra a aplicacdo dessa técnica a casos mais gerais, ndo apenas em ambientes internos.
A orientagdo desejada do quadrirrotor, no entanto, € escolhida de forma arbitréria.

Diversos trabalhos como o de [Altug & Taylor 2004], obtém a posi¢do dos robds
através de sistemas de visdo, formados por cameras e marcas (ou bolhas) que podem estar
nos robds, no ambiente ou em ambos. Entretanto, os métodos baseados nesse tipo de
aquisicao de informagdo de posicdo possuem aplicacdo bem restrita, pois s6 sdo validos
em ambientes internos estruturados, ou seja, em que as marcas e/ou cameras possam Ser
fixados e ndo sejam movidos. Ja o trabalho realizado por [Ceren & E.Altug 2009] amplia
o uso das técnicas de visdo para servo-controle visual de robos aéreos. O objetivo dessa
estratégia € guiar a pose do quadrirrotor em funcdo das caracteristicas visuais extraidas e
processadas do ambiente ou de um objeto especifico, como um tanque de uma instalacao
industrial. Cabe ressaltar que o veiculo ndo € guiado a uma posi¢do espacial especifica,
ou seja, nao sdo extraidas informagdes de localizacdo absoluta, mas a posi¢ao e angulos
de atitude (pose) sdo alterados até que o erro entre caracteristicas visuais desejadas e
encontradas seja minimizado.

Trabalhos mais recentes tem estudado e projetado aplicagdes de navegacao autbnoma
de quadrirrotores em ambientes internos e externos ndo estruturados e desconhecidos,
ou seja, aplicacoes SLAM (simultaneos localization and mapping - localizacdo e mapea-
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mento simultdneos) usando apenas sensores e processamento embarcado no veiculo, sem
comunicacdo externa ou interferéncia humana. Os trabalhos desenvolvidos por [Shen
et al. 2011] e [Shen et al. 2012] sdo bons exemplos desse tipo de aplicagdo em ambientes
internos onde h4 varios niveis de piso, como em escadas. Nesses trabalhos, os algoritmos
desenvolvidos permitiram haver movimentagdo do veiculo em caminho fechado (loop).
Para isso, os protétipos usados para testes possuiam vdrios sensores, dos quais se desta-
cam laser, camera de video, camera Microsoft Kinect e um computador embarcado para
fazer todas as tarefas de fusdo sensorial e estimagdo e corre¢ao de pose do robo. Com isso
foram realizadas tarefas de mapeamento e localizagdo simultaneos.

Um tutorial sobre modelagem, estimagdo e controle de veiculos quadrirrotores foi
apresentado em [Mahony et al. 2012], resumindo diversas contribui¢des realizadas nes-
ses campos. Avancos nas habilidades de movimentagcdo dos quadrirrotores e sua intera-
cdo com o ambiente e demais objetos foi mostrado em [Mellinger, Michael, Shomin &
Kumar 2011] e [Doyle et al. 2013]. Estudos também tem sido feitos na modelagem da
associacdo entre quadrirrotores e garras acopladas a eles [Mellinger, Lindsey, Shomin &
Kumar 2011].

Em todas essas estratégias considera-se que o quadrirrotor € um veiculo aéreo holono-
mico, ou seja, que pode mover-se em qualquer direcdao. Entretanto, em uma aplicacao de
supervisdo em que se deseje ver em tempo real aonde o quadrirrotor estd indo através
de uma camera fixada na sua parte frontal e apontando para frente, é desejavel que ele
mova-se sempre na mesma dire¢do para a qual sua camera estd apontando, ou seja, para
frente, ndo havendo movimento lateral. Isso gera uma restricdo nao-holonémica artificial
semelhante a naturalmente existente em robds méveis a rodas com acionamento diferen-
cial.

Como tanto o quadrirrotor na aplica¢do de supervisao nao-holondmica desejada e os
rob0Os a rodas citados estdo sujeitos a mesma restri¢ao, torna-se interessante analisar a
estratégia de controle usada para estes ultimos. No trabalho realizado por [Vieira 2005]
foi adotada uma estratégia de controle por referéncia varidvel, na qual o problema de
guiar o robd até a posicao horizontal desejada (x,, y,) € dividido em dois problemas mais
simples: orientar o robd, de forma que o mesmo aponte para o ponto de destino, e guid-lo
para frente em direcdo ao ponto mais proximo do alvo. Foi mostrado que se o controle
de orientacdo for mais rdpido que o de deslocamento para frente, o robd tenderd mais
rapidamente ao seu destino desejado.

A contribuicao principal deste trabalho € adaptar tal estratégia a robds aéreos do tipo
quadrirrotor.



Capitulo 3

Estratégia proposta

Para se realizar uma tarefa de inspecdo aérea de um oleoduto ou linha de transmissao
de energia elétrica usando um sistema de visdo computacional embarcado no quadrirrotor,
€ desejavel que o voo se dé a uma altitude fixa e que os movimentos do véiculo sejam su-
aves para minimizar tremores na captacao das imagens pela cimera, logo, requer-se que o
voo seja pairado a baixas velocidades e com inclinagdes pequenas dos angulos de rolagem
e arfagem. Além dessas caracteristicas, foi dito anteriormente que, em uma aplicacao em
que a camera € fixada apontando para a frente e se deseje manter as caracteristicas visuais
dentro do campo de visdo da camera, € necessario que o veiculo procure andar somente
para a frente, e ndo, para os lados.

O objetivo de controle geral, entdo, € guiar o quadrirrotor a uma altitude constante até
o alvo de forma que o mesmo procure apontar para o destino final. Com a finalidade de
simplificagdo, dividiu-se o problema de controle geral em problemas de controle menores,
controle de orientacdo e controle de deslocamento linear, para os quais foram projetados
controladores. Essa estratégia denomina-se de controle de posi¢ao por referéncia varidvel
e usa o controle de orientagdo ou angular para girar o rob6é de forma a apontar para o
alvo, enquanto que o controlador de deslocamento linear guia o veiculo a projecdo do
alvo sobre a reta de direcao do robd. A acdo concorrente dos controladores leva o rob6 ao
alvo. A seguir, essa estratégia € discutida em detalhes.

3.1 Estratégia

Em robds movidos a rodas com acionamento diferencial, os movimentos do robd
podem ser dividos em dois tipos: linear, ou seja, andar para frente ou para tréds, e angular,
ou seja, girar no sentido hordrio ou anti-horério ao redor do eixo vertical do veiculo. A
combinacdo desses movimentos permite que esses robds facam movimentos de curvas.
O movimento lateral ndo ocorre devido ao atrito das rodas com o chdo. Ao se dividir o
problema de controle de posi¢cdo em um problema de controle de orienta¢do e outro de
deslocamento linear, foi mostrado [Vieira 2005] que, se controladores forem projetados
para cada parte, o objetivo geral de controle, o controle de posi¢ao, € atingido.

O problema de controle de posi¢ao de um quadrirrotor a uma altitude fixa, chamado
neste trabalho de controle de posi¢do horizontal, com as restricdes desejadas ja citadas,
pode ser comparado ao de controle de posi¢do de um robd movido a rodas com aciona-
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mento diferencial. Dessa forma, as mesmas estratégias adotadas para esse tipo de robd
podem ser adaptadas para um quadrirrotor.

Uma restrigdo artificial a que o quadrirrotor deve se submeter para que sejam aplicadas
tais estratégias € a de que o movimento lateral ndo pode ocorrer, ou seja, a velocidade
lateral deve ser nula. Como o veiculo é holondmico, ou seja, pode mover-se em qualquer
direcdo, € necessdrio usar-se um controlador, chamado neste trabalho de controlador de
velocidade lateral, para manter a velocidade lateral do mesmo sempre nula, alterando,
para isso, o angulo de rolagem ®, evitando assim, o drift lateral. Com essa condicdo
satisfeita, o controle de posi¢ao horizontal pode ser feito de forma semelhante a feita em
rob6s movidos a rodas.

A outra restri¢do a ser cumprida para que o controle de posicao do quadrirrotor seja
considerado apenas controle de posi¢ao horizontal é a de que a altitude ser mantida cons-
tante, ou seja, independente dos angulos de atitude do veiculo, o empuxo total, Fr, dado
pela soma do empuxo produzido em cada propulsor (equacio deve ser mantido cons-
tante.

Fr =ku(8; + 32+ 83+ 04) 3.1)

A estratégia de controle de posi¢ao horizontal por referéncia variavel desenvolvida no
trabalho [Vieira 2005] usa uma transformacao de entradas para desacoplar o problema
de controlar o sistema em dois problemas menores: controle de orientagcdo e controle de
deslocamento linear, como mostra o diagrama de blocos da Figura[3.1]

Controlador de Posi¢do
; 5
1
Al 8, o o~ X
L P 5 2 m —
Xr » Célculo de referancia | Ay | Controlador {4 7} control. 122 ]| quadrirrotor
r % = l/
A% > varidvel »| desacoplado | . .l Atitude 5, m
o AV = 'd
Vv B L n 5, -m
Lr=0 F Y 7y 7 & W
\"
Lm me
Raw
VYm

Figura 3.1: Diagrama de blocos da estratégia de controle proposta

A Figura [3.2]mostra a representagio geométrica da estratégia de controle por referén-
cia varidvel adaptada para um quadrirrotor.

As varidveis de entrada sdo as coordenadas de posi¢ao horizontal x,, e y,,, a orientacao
ou angulo de guinada do quadrirrotor, W¥,,, a velocidade lateral medida, Vy,,, e as coorde-
nadas de referéncia x, e y,. O erro de posi¢do ao longo do eixo X ¢ dado pela equagao[3.2]
e o erro ao longo do eixo Y é dado pela equagdo[3.3] Com esses erros medidos, sdo calcu-
ladas a orientagdo de referéncia, ¥,, dada pela equagdo [3.4] e a distancia entre a posigdo
horizontal atual e a do alvo, Al,, dada pela equacdo [3.5] A diferenca entre a orientagéo
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o P

—’T’,’,./ Destino do Robd
o) X0y, )
/ &
L3

Al *,{31_. [xr*_\' *) \‘ Reta de direcdo do Robd
“r

(X, Yrm)

v

Figura 3.2: A bola vermelha representa a frente do quadrirrotor. Al, representa a distancia
ao destino do robd(x,,y,), enquanto que Al € a distancia a projecdo do destino do robd
sobre a reta de dire¢ao do robo.

de referéncia e a orientacao atual € o erro de orientacdo, AW, dado pela equacgdo 3.6, que
¢ a entrada do controlador de orientacdo, que buscard girar o veiculo ao redor do eixo
vertical Zp de forma que o mesmo aponte para o alvo. Esse controlador produzird como
saida o angulo de guinada de referéncia, ¥,, para a malha interna de controle. A distancia
calculada Al, e o erro de orientagcdo AY s@o combinados através da equagao para se
obter o erro de deslocamento linear, A/, que € a distancia entre a posicao horizontal atual
e a projecdo do alvo sobre a reta de direcdo do robd. Esse erro de deslocamento linear é
a entrada do controlador de deslocamento linear, que produzird como saida o angulo de
arfagem de referéncia, ®,, para a malha interna de controle com a finalidade de guiar o
veiculo até a posi¢do mais proxima do alvo sobre essa reta.

A velocidade lateral medida, Vy, € obtida através da equagio [3.8] representada na
Figura[3.1] pelo bloco "R <= W", que representa uma transformagao de coordenadas entre
velocidades medidas ao longo dos eixos X e Y de mundo, vy, € vy, respectivamente, €
as velocidades ao longo dos eixos X e Yp do quadrirrotor, sendo a velocidade ao longo
do eixo Yy a velocidade V.

Ax = .Xr - Xm (3'2)

AY=Yr—Ym (3.3)
Ay

Y, — arctan — 3.4

arc al’le ( )

Al =/ (Ax)* + (Ay)? (3.5)
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AY =¥, -Y¥ (3.6)
Al = Al, cos AW 3.7
VLM = VYM COS \Pm - VXM sin le (38)

O trabalho de [Vieira 2005] mostra a estabilidade global da a¢do concorrente desses
controladores, ou seja, ao atuarem de forma independente, buscam levar o veiculo da
posigdo inicial a desejada (x,,y,). Da equagdo [3.6] observa-se que se o controlador de
orientacdo for projetado para responder de forma mais rdpida que o de deslocamento
linear, o erro AW tenderd a zero rapidamente, o que fard com que, na equacido 3.7, o
cosAY tenda a 1 rapidamente levando a equacdo [3.7|a convergir para o que fard o
veiculo convergir de forma geral mais rapidamente para a posi¢cao desejada.

O diagrama de blocos da Figura [3.1jmostra os blocos que compde a malha interna de
controle, ou seja, os blocos responsaveis pelo controle de atitude e pelas dindmicas do
quadrirrotor.

Para se projetar os controladores de deslocamento linear, velocidade lateral e de ori-
entacao, primeiramente as equagdes dindmicas de posicao ao longo dos eixos X e Y de
mundo foram escritas na forma matricial, conforme equagdo [3.9] Nessa equagido matri-
cial, m € a massa do quadrirrotor e Fr € o empuxo total gerado pelos quatro propulsores.

{)‘é } B [COS‘P sin ¥ 1 [ cosPsin® } Fr (3.9)

y | |sin® —cos¥ cos®

Para se transformar a equagéo [3.9] para coordenadas de robd, que serdo as utilizadas
pelos controladores de deslocamento linear e velocidade lateral, € necessario se fazer uma
transformacao entre o sistema de coordenadas de mundo e o sistema de coordenadas de
rob0. A transformacdo inversa, de rob6 para mundo, €é dada pela equacao|3.10{[Guimaraes
2012], onde x, y e z representam a posi¢do do robd no sistema de coordenadas de mundo
€ XRr, YR € Zg a posi¢ao do robo no sistema de coordenadas de rob6. Considerando-se que
os angulos de rolagem, ®, e arfagem, ©, serdo pequenos para a aplicacdo de supervisao
aérea desejada, entdo a transformacao entre os dois sistemas de coordenadas se reduz a
uma simples rota¢do ao redor do eixo Zp. Logo, a equagdo se reduz a equacéo
cuja matriz inversa, a equagdo[3.12] ¢é a relagdo de tranformagéo de coordenadas de mundo
para coordenadas de robd. Trabalhando-se apenas com as coordenadas nos eixos X e
Y, ja que zg equivale a z, essa matriz inversa se transforma na equagdo [3.13] que pode
ser extendida também para as grandezas de velocidade linear e aceleracao linear, dando

origem as equagdes e

m

X cos¥ —sin¥ 0 cos® 0 sin®] |1 0 0 XR
y | = [sin¥ cos¥ O 0 1 0 0 cos® —sind YR
z 0 0 1| |—sin® 0 cos®| [0 sin® cosP R

(3.10)
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X cosW —sin¥ 0 xR |
y | =|sin¥ cos¥ O VR G.11)
L Z 0 0 1 ZR ]
[ xg cosW sin®? O] [ x|
yR == —Sian COSlI] 0 y (312)
L <R 0 0 1_ Z |
[ xr | [ cos?¥ sin®¥] [ x|
YR | |[—sin¥ cos¥| |y | (3.13)
[ xg | [cos¥ sinP] [ x|
| VR | B |—sin¥ cos'¥| | y | (3.14)
(x| [ cos¥  sinP] [ &
yr | |—sin¥ cos¥| | j (3.15)

Ao se associarem as equagdes [3.9]e obtem -se a equagio que representa a
dindmica de posic¢ao do robd em coordenadas de robd. Essa equagdo pode ser dividida em

duas outras equagoes e[3.18] A primeira representa a dindmica de posic¢do ao longo
do eixo X e a segunda a dindmica de posi¢do ao longo do eixo Y.

Xg | _ |cos®sin®| Fr
[)fk } N [ —sin® } m (3-16)
F
Xg = cosPsin@— (3.17)
m
F
Yk = —sin®— (3.18)

m

Para vbdos pairados a altitude constante, considera-se que os angulos de rolagem e
arfagem, ® e O, respectivamente, sao pequenos e que o empuxo total gerado pelos pro-
pulsores, Fr, permanece constante. Dessa forma, as equagdes dindmicas e[3.18e
as de atitude mostradas no capitulo 2 podem ser consideradas lineares, a medida que os
termos em cosseno podem ser considerados 1 e os termos em seno podem ser igualados
ao seu argumento, ou seja, cos® = 1 e sin® = O. Entdo, com essas consideracgoes, as
dindmicas angulares e lineares podem ser representadas pelas equacoes de [3.19)a [3.24

b= Ji o (82— B4) (3.19)
O=L k(81— 8) (3.20)
Jy

P = Jﬁ k(81 — 82 + 83 — 84) (3.21)

Z
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fe=0T (3.22)
m
F
S p— A (3.23)
m
F
i=—g+— (3.24)
m

A dindmica de aceleracio lateral do quadrirrotor dada pela equagdo [3.23] pode ser
escrita como a equagdo [3.25] que representa a dindmica de velocidade lateral do robo, ou
seja, com relagdo ao eixo Yp.

F
vig = —P— (3.25)
m

Como o objetivo da estratégia de controle como um todo € guiar o rob6 de forma que o
mesmo desloque-se em direcdo ao alvo apontando sempre para o0 mesmo, ndo € interesse
que o quadrirrotor mova-se para trds, ou seja, que ande de ré. Esse tipo de situagdo ocorre
quando o erro de orientacdo AY € maior em mddulo que 90 graus, pois € gerado um erro
de deslocamento linear, Al, negativo, conforme pode ser verificado da equagao Para
evitar esse erro negativo e consequente movimento de ré, o erro de orientacao foi limitado,
através de uma saturacgdo artificial na entrada do controlador de angulo de guinada, a estar
entre -90 graus e mais 90 graus. Caso o erro de orientacdo seja maior em modulo que 90
graus, ele serd tratado inicialmente como um erro angular de 90 graus, fazendo com que
o veiculo apenas gire para corrigir esse erro, pois o erro de deslocamento linear, Al, serd
nessa situacao nulo; apds essa corre¢do inicial, o erro de orientacao serd, em modulo, 90
graus menor do que o inicial e, portanto, menor em moédulo que 90 graus, o que gerara
um erro de deslocamento linear positivo, fazendo com que o controlador de deslocamento
linear procure guiar o veiculo para frente. Dessa forma, com essa restri¢do artificial o
robo6 ndo andard de ré, satisfazendo, entdo, o objetivo da aplicac@o desejada.

Uma singularidade da estratégia de controle proposta ocorre quando o robd chega pro-
ximo ao alvo. Devido a presenca de ruido de medi¢do de posi¢do com relacdo aos eixos
X e Y, os erros de posi¢do Ax e Ay serdo pequenos proximos ao destino, mas ndo nulos,
e oscilardo bastante com o ruido. Isso gerard, de acordo com a equagio [3.4] referéncias
de angulo de guinada oscilantes com grande amplitude de oscilacdo nas regides proximas
aos pontos de destino desejados. Solucdes para esse tipo de problema poderiam ser ou
desligar os controladores de posi¢ao e orientacdo de guinada quando o robd se aproxi-
masse de determinada distincia do alvo ou chavear para um outro tipo de controlador
de posicao que ndo fosse sujeito a esse tipo de singularidade quando se chegasse a uma
distancia determinada préxima ao alvo.

Conhecidas as dinamicas de cada parte do sistema, controladores podem ser projeta-
dos para cada sistema dinadmico, conforme serd visto na se¢ao a seguir.
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3.2 Projeto dos controladores

Para o projeto dos controladores, foi usado o método classico do Lugar das Raizes,
segundo o qual, apds sintonia dos ganhos dos controladores, as raizes da equacdo caracte-
ristica devem estar a esquerda do eixo imaginario do plano complexo para que o sistema
seja estavel, e também foram usados controladores classicos do tipo PID(proporcional,
integral, derivativo). Essa escolha foi feita pela facilidade de projeto e eficiéncia desse
tipo de controlador.

As dinamicas de rotacdo, representadas pelas equagdes de [3.19]a[3.21] podem ser re-
presentadas no dominio de Laplace pelas equagdes de[3.26]a[3.28] que representam siste-
mas de segunda ordem naturalmente instdveis, pois possuem dois polos na origem (0,0).

d
D(s) = g km (82 —04) (3.26)
d
O(s) = e km (81— 83) (3.27)
b
Y(s) = 73 k(81 — 02+ 83 — d4) (3.28)

Para se estabilizar tais sistemas com controladores cldssicos formados pela combina-
cdo de acdes proporcional (P), integral (I) e/ou derivativa (D), deve-se observar as rai-
zes da equacdo caracteristica do sistema resultante da adicdo desses controladores, pois,
de acordo com a escolha dos ganhos dos controladores, se as raizes estiverem no semi-
plano complexo esquerdo, ou seja, a esquerda do eixo imagindrio, entdo o sistema sera
estdvel, caso contrdrio, serd instdvel. Entdo, primeiramente, foram obtidas as equacdes
caracteristicas das dinamicas angulares com controlador proporcional apenas, com ganho
proporcional k.. Essas equagdes sdo dadas pelas equacdes de al3.31]

Jos? + kpdke =0 (3.29)
Jys* + kdke = 0 (3.30)
J.5> + kmbk, = 0 (3.31)

Observa-se que essas equacdes caracteristicas terdo raizes complexas puras, ou seja,
sobre o eixo imagindrio, levando a sistemas instaveis, oscilatérios, independente da esco-
lha dos ganhos k., 0 que mostra que o controlador porporcional sozinho nao ¢ adequado
para estabilizar esse sistema.

As equagdes caracteristicas das dindmicas angulares com controlador proporcional e
integral (PI), com ganho proporcional k. e integral k;, sdo dadas pelas equagdes de[3.32]a

I8 + kyydkes + kypdk; = 0 (3.32)
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Jys? + kdkes + kdk; = 0 (3.33)

J.5°> + kybkes + kypbk; = 0 (3.34)

Observa-se que essas equacdes caracteristicas terdo trés raizes, uma raiz nula, uma
real negativa e uma real positiva, independente da escolha dos ganhos dos controladores,
ou seja, o sistema resultante € instavel. Dessa forma, rejeitam-se também os controladores
PL

As equagdes caracteristicas das dindmicas angulares com controlador proporcional
derivativo (PD), com ganho proporcional k. e derivativo k;, sdo dadas pelas equagdes de

B.35a[3.371

Ji5% + kndkgs + kppdke = 0 (3.35)
Jys% + kindkas + kndke = 0 (3.36)
J.5> + kybkgs + kybke = 0 (3.37)

Observa-se que essas equagdes caracteristicas poderao ter raizes no semiplano com-
plexo esquerdo dependendo da escolha dos ganhos dos controladores, ou seja, o contro-
lador do tipo PD pode ser usado.

As equagdes caracteristicas das dinamicas angulares com controlador proporcional,
integral e derivativo, (PID), com ganho proporcional k., integral k; e derivativo kg, sdo

dadas pelas equagdes de a

Ji8> + kndkgs® + kndkes + kdki = 0 (3.38)
Jys® + kindkas® + kndkes + kdk; = 0 (3.39)
J28° + kypbkgs® + kybkes + kybki = 0 (3.40)

Observa-se que essas equagdes caracteristicas poderao ter raizes no semiplano com-
plexo esquerdo dependendo da escolha dos ganhos dos controladores, ou seja, o controla-
dor do tipo PID pode ser usado, tendo a vantagem de eliminar completamente o erro em
regime e de eliminar perturbacdes constantes devido a agdo integral.

Portanto, foi escolhido o controlador PID para a dinamica angular de rolagem e ar-
fagem, com ganhos sintonizados de forma que os sistemas fossem estdveis e tivessem
respostas rapidas, com baixos sobressinais e sem erros em regime. Os ganhos ajustados
para a parte proporcional, integral e derivativa foram de 45, 5 e 6, respectivamente. Para
a dindmica de guinada o controlador escolhido foi o PD, com ganhos proporcional e deri-
vativo de 8 e 2, respectivamente, para que o veiculo mantenha a sua orientacao de forma
que o mesmo busque apontar para o alvo.

A equagdo [3.22] representa a dindmica de aceleragdo linear do rob6 com rela¢do ao
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eixo Xp, que € o eixo frontal do quadrirrotor, ou seja, essa equagao representa a dinimica
de movimento linear que serd guiada pelo erro de deslocamento linear Al. Observa-se
que a dinamica de deslocamento linear é representada por um sistema de segunda ordem,
dada pela equacao Como j4 foi visto anteriormente, sistemas de segunda ordem com
polos na origem podem ser estabilizados com controladores PD ou PID. Usando o método
de projetos de Lugar das Raizes, foi projetado um controlador do tipo Proporcional De-
rivativo, que buscard guiar o veiculo a posi¢do mais préxima a localizacdo desejada, mas
sobre a reta de dire¢cao do robd. Os ganhos ajustados da parte proporcional e derivativa
foram, respectivamente, 1 e 3.

xr(s) = —= O(s) (3.41)

A equacido da dinamica de velocidade lateral pode ser representada no dominio
de Laplace pela equacdo[3.42] que representa um sistema de primeira ordem.

F
vr(s) = m—i d(s) (3.42)

As equacdes caracteristicas da dindmica de velocidade lateral com controladores de

acdo Proporcional (P), Proporcional e Integral (PI), Proporcional Derivativo (PD) e Pro-
porcional, Integral e Derivativo (PID), com ganhos proporcional k., integral k; e derivativo

kg, sdo dadas, respectivamente, pelas equagdes de a[3.46

ms+ Frk. =0 (3.43)

ms® + Frkes + Frk; =0 (3.44)

(m+ Frkg)s + Frke =0 (3.45)
(m+ Frkg)s* + Frk.s+ Frk; =0 (3.46)

Observa-se que, para qualquer tipo de controlador escolhido o sistema serd estavel,
logo, foi escolhido o PI, o mais simples possivel com a acao integral que eliminard o erro
em regime e compensard a acao de perturbagdes constantes, como ventos laterais cons-
tantes, com ganhos proporcional e integral de 5 e 3, respectivamente. Esse controlador
recebe como entrada o erro de velocidade lateral, Av;, obtido através da velocidade me-
dida ao longo dos eixos X e Y, e gera como saida o angulo de rolagem de referéncia, ®,,
para a malha interna de controle. Com tal controlador bem sintonizado, a restricdo de
movimento lateral nulo € satisfeita.

Os controladores projetados para controle de velocidade lateral, deslocamento linear
e orientagdo geram angulos de atitude de referéncia para a malha interna de controle.

A dinamica de altitude ¢ dada pela equagdo [3.24] O empuxo total Fr pode ser proje-
tado de forma que compense a acdo da forca da gravidade, logo pode ser escrito como a
relacdo dada pela equagao onde U, € a saida do controlador de altitude:
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Fr =mg+Ugpm (3.47)

Dessa forma, a equagao pode ser escrita como a relagdo dada pela equagdo (3.48|
que, no dominio de Laplace, pode ser escrita também como a equagao 3.49

Z=Uun (3.48)

Ueri(s
Z(S) _ ctsré ( )

O sistema representado pela equagdo[3.49¢ de segunda ordem, com dois polos na ori-
gem, logo, pode ser controlado por um controlador PD ou PID, como j4 foi demonstrado
anteriormente. Foi escolhido um controlador PD com ganhos proporcional e derivativo
respectivamente de 3 e 7 de forma que o sistema se fosse estdvel, com tempo de subida
rapido, baixo sobressinal e sem erro em regime.

Além dos ganhos projetados para cada controlador, foram definidas também satura-
coes na saida de alguns desses controladores. Nos controladores de atitude (dindmica
angular) e altitude, que tém como saida os sinais PWM aplicados aos motores, a saida foi
saturada para representar a saturacio naturalmente presente nos motores reais. No con-
trolador de deslocamento linear, que tem como saida ®,, e no de velocidade lateral, que
tem como saida P, as saidas foram saturadas em 3° e 6°, respectivamente, para garantir
as condi¢des de voo pairado a baixas velocidades e garantir as simplificagdes assumidas
no modelo.

A validagdo dessa estratégia de controle [da Silva et al. 20135], [da Silva et al. 2013a]
foi feita por simulagdes computacionais que serdo descritas no capitulo [5| usando um
simulador desenvolvido para esta finalidade, descrito no préximo capitulo.

(3.49)



Capitulo 4

Simulador

Foi construido um simulador usando o software matemdtico Matlab e a ferramenta
Simulink para validar a estratégia de controle proposta. O simulador estd dividido em
seis blocos principais como mostra a Figura .1l No bloco "Referéncia"sdo geradas
as referéncias de posi¢do, dadas em metros € em coordenadas de mundo (x, y, z); O
bloco "Controle"contém os controladores projetados para cada dngulo de atitude, ou seja,
para rolagem, arfagem e guinada, e os controladores projetados para posi¢do, que sao o
de velocidade lateral, o de deslocamento linear e o de orientacdo; O bloco "Conv. V-
R'"realiza a conversdo necessdria entre as varidveis virtuais, criadas para desacoplar o
sistema [Guimaraes et al. 2012b], e as reais que sdo aplicadas ao quadrirrotor, cuja dina-
mica é representada pelo bloco "Quad"; Para representar os sensores do veiculo e seus
erros e ruidos de medigdo, foi criado o bloco "Sensor"e, finalmente, o bloco "Saida"exibe
gréaficos das varidveis de saida da dinamica do quadrirrotor. Foram também construidos
codigos na linguagem prépria do Matlab para se criar os graficos dos resultados e se
realizarem cdlculos usando os dados obtidos de simulagao.

O uso desses softwares para construir o simulador se deu pela simplicidade de uso,
especialmente ao se construir diagramas de blocos de forma bastante intuitiva, e por ja se
saber fazer uso dos mesmos.

LS

¥y ¥ ¥ T

oo on

@ —A3m= @ 0D

Figura 4.1: Diagrama de blocos do simulador implementado em Simulink.
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4.1 Estrutura geral

As referéncias geradas no bloco "Referéncia"sdo as coordenadas de mundo (x, y;, z,)
das posi¢des finais desejadas que, juntamente com as referéncias de atitude geradas inter-
namente pelos controladores de posi¢ao presentes no bloco "Controle", sdo comparadas
com as medidas pelo bloco "Sensor", gerando os erros que vao alimentar os controladores
presentes no bloco "Controle". Esse ultimo bloco gera as saidas virtuais 713,724, Ty € F;
que serdo convertidas pelo bloco "Conv V-R", através da equagdo matricial 4.1} nos sinais
81, O, 03 e O4, que sdo os sinais PWM realmente aplicados a dindmica do quadrirrotor,
contida no bloco "Quad". Nessa equacao, k,, ¢ uma constante de proporcionalidade entre
o empuxo gerado pelo propulsor e o sinal PWM 9; aplicado ao controlador de velocidade
do mesmo, d é a meia distancia entre dois motores opostos e b € a relacio entre empuxo e
contra-torque do motor. As saidas do bloco "Quad"sdo os angulos de atitude de rolagem,
arfagem e guinada, @, ®, W, respectivamente, e as coordenadas de mundo da posi¢cdo
do quadrirrotor x, y e z. Essas saidas passam pelo bloco "Sensor", que insere ruidos e
erros de medicao, simulando de forma mais préxima a realidade as medicdes dos senores
reais, gerando, assim, as saidas medidas que servirdo de entradas para os controladores,
fechando o ciclo de controle. H4 também um bloco adicional, chamado de "Vento"que,
como o nome jd diz, simula a presenca de uma rajada de vento, que é traduzida como uma
aceleracdo somada a dinamica de posicdo em X e Y do quadrirrotor.

S 05 0 025 025 ,;m%,
| | 0 05 -025 025 vl
5 | |-05 0 025 025 °| =& 4.1
84 0 —05 —025 025 kf’i

Os parametros utilizados no simulador foram obtidos a partir de um modelo real, um
protétipo [Guimardes et al. 2012a] construido no laboratdrio de robética do Departamento
de Engenharia de Computacdo e Automagao da Universidade Federal do Rio Grande do
Norte, e sdo mostrados na Tabela[d.1} Uma foto do protétipo é mostrada na Figura|d.2] A
massa total do protétipo, m, foi aferida através de pesagem em uma balanga; os momentos
de inércia Jx, Jy e Jz foram calculados usando-se, para isso, as medidas do protétipo e as
massas medidas de seus componentes (baterias, motores, hélices, eletronica embarcada);
As constantes do motor K, e b foram obtidas, respectivamente, de experimentos prati-
cos realizados com os motores do protétipo [Guimaraes et al. 2012b] e de consideracdes
tomadas em outros trabalhos [Coleman 1997] [Bramwell et al. 2001] [Sanca 2010]; A
aceleracdo da gravidade adotada foi a comumente usada de 9.8 m/s*> e a meia distincia
entre os motores, d, foi medida do protétipo.

Os parametros gerais de cdlculo numérico do simulador foram os seguintes: passo de
integracdo varidvel, método de resolu¢cdao ode45 (Dormand-Price). Para simular os ruidos
de medicdo, foram usados blocos do Simulink que produziam ruido branco gaussiano
com tempo de amostragem de 25 ms, mesmo tempo de aquisi¢do de dados dos sensores do
protétipo [Guimaraes et al. 2012b]. As amplitudes dos ruidos de rolagem e guinada foram
obtidas a partir de medi¢des de sensores reais [Bouabdallah 2007]. Os ruidos adicionados
sdo mostrados nas figuras de[4.3]a [4.5] Essas figuras mostram as distribui¢des dos sinais
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Parametros Valor
Massa m 5.99 Kg
Momento de Inércia Jx 0.096 N.m.s*/rad
Momento de Inércia Jy 0.096 N.m.s*/rad
Momento de Inércia J, 0.191 N.m.s*/rad
Constante do motor K}, 37.5 N/m
Constante do motor b 0.032 m
Aceleragdo da gravidade g 9.8 m/s”
Meia distancia entre motores 0.32 m

Tabela 4.1: Parametros utilizados no simulador

Figura 4.2: Foto do protétipo construido no Laboratério de Robética do Departamento
de Engenharia de Computagdo e Automacgao da Universidade Federal do Rio Grande do

Norte
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de ruido e as amplitudes médximas dos ruidos de medi¢ao angular, medi¢cao de altitude e
de posi¢ao horizontal que sao 1 grau, 0.5 m e 0.1 m, respectivamente. Os sinais de ruido
mencionados sdo somados as varidveis reais no interior do bloco "Sensor", de maneira que
aos angulos de rolagem, arfagem e guinada é somado o sinal ruido de medicdo angular, o
sinal ruido de medic¢do de altitude é somado a altitude real e o sinal ruido de medi¢do de
posicao horizontal € somado as varidveis de posi¢do x e y reais.

Ruido de medigdo angular

Amplitude em graus

i i i i ; i i
0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000
Amostras

Figura 4.3: Distribuicdo do ruido de medicao angular

Como ja mencionado no capitulo anterior, os controladores usados para controle de
atitude e posicdo (x, y e z) foram os cldssicos do tipo Proporcional Integral Derivativo
(PID), (PD) Proporcional Derivativo (PD) ou Proporcional Integral (PI). A tabela 4.2]
mostra o tipo de controlador usado para cada varidvel a ser controlada, bem como seus
ganhos. Inicialmente, a saida dos controladores de atitude de rolagem e arfagem foi
saturada, limitada, respectivamente em mais ou menos seis graus € mais ou menos trés
graus. Essa limitacao foi imposta de forma a garantir as condi¢cdes assumidas no projeto,
no qual o veiculo ndo precisa de muita velocidade ao realizar tarefas de supervisdao em
voo pairado e onde assume-se que os angulos de rolagem e arfagem sdo pequenos.

Os tipos de controladores foram escolhidos em fun¢do da ordem do sistema a ser con-
trolado, sistemas de primeira ordem foram controlados por controlador do tipo Proporci-
onal Integral, ja os de segunda ordem foram controlados por controladores do tipo Pro-
porcional Derivativo(PD) ou Proporcional Integral Derivativo (PID). O método de projeto
basico dos controladores foi o cldssico de Lugar das Raizes, e os ajustes finos nos ganhos
foram realizados observando-se os resultados de simulacdo, de forma a obter-se um bom
compromisso entre tempo de subida baixo, sobressinal baixo e tempo de estabilizacao
baixo, sempre procurando-se eliminar os erros em regime.



4.1. ESTRUTURA GERAL

Ruido de medigdo de altitude
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Figura 4.4: Distribuic@o do ruido de medicado de altitude

Ruido de medigdo de posicéo
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Figura 4.5: Distribuic@o do ruido de medi¢ao de posicao
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Variavel controlada Tipo de controlador Ganhos

Angulo de Rolagem ® PID ko=45,ki=5,k; =6;

Angulo de Arfagem © PID ke=45;ki=5; kg =6;

Angulo de Guinada ¥ PD ke =8 kg=2;
Altitude Z PD ke=3ks=17,

Deslocamento Linear PD ke=1k;=73;

Deslocamento Lateral PI c=5k=3

Tabela 4.2: Parametros e tipos de controlador

Para mostrar que o simulador estava representando corretamente a dindmica do qua-
drirrotor, foram realizados dois experimentos nos quais foram gerados os sinais PWM 9§,
02, 03 ¢ 84 que foram aplicados simultancamente em malha aberta ao bloco "Quad", o
qual representa a dindmica do quadrirrotor. No primeiro teste foram aplicados os sinais
PWM mostrados na figura Como pode-se observar, todos os sinais t€m mesma am-
plitude, o que produz apenas movimento vertical, ao longo do eixo Z. As Figuras de a
4.9|mostram as varidveis de saida do quadrirrotor em resposta a esses sinais PWM aplica-
dos, onde observa-se variagdo apenas no eixo Z, com um movimento de subida, durante
a aplicacdo dos sinais PWM, e depois de descida, durante a retirada dos sinais PWM.
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Figura 4.6: Sinais PWM aplicados para movimento vertical apenas

No segundo teste, foram aplicados sinais PWM de maneira que o sinal 1 fosse igual
ao 3 e o 2 fosse igual ao 4, mas que a soma do par de sinais 1 e 3, e do par 2 e 4 fossem
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Figura 4.7: Angulos de atitude em resultado de aplicagdo de sinais PWM iguais
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Figura 4.8: Posi¢do horizontal (x,y) em resultado de aplicagdo de sinais PWM iguais
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Altitude em fungéo do tempo

Altitude em m

Tempo (g)

Figura 4.9: Altitude em resultado de aplicac@o de sinais PWM iguais

diferentes. O objetivo era produzir movimento de guinada juntamente com movimento
vertical e nenhum movimento de rolagem ou arfagem.

Além disso, a soma do par de sinais 2 e 4 foi maior que a do par 1 e 3, como mostra a
figura Os resultados podem ser observados nos graficos das Figuras de [4.11]a
que mostram as varidveis de saida do quadrirrotor em resposta a esse sinal PWM aplicado.
No gréfico de guinada(Figura [.11) observa-se variagéo ciclica no sentido hordrio ( de 0
a -360°) do angulo de guinada, o que representa rotacdo do veiculo no sentido horario,
e no grafico de altitude observa-se movimento de subida e depois de descida vertical. O
movimento de guinada mostrado € ciclico porque, enquanto houver diferenga entre os
pares de sinais PWM, o torque resultante do veiculo ao redor do eixo Z deixa de ser nulo,
produzindo velocidade angular de guinada.

No préximo capitulo serdo apresentados e discutidos experimentos realizados neste
simulador para validar a estratégia de controle proposta.
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Figura 4.10: Sinais PWM aplicados para movimento vertical associado a movimento de
guinada no sentido hordario
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Figura 4.11: Angulos de atitude em resultado de aplicacdo de sinais PWM diferentes.
Destaque para o grafico de guinada
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Capitulo 5

Experimentos

Neste capitulo serdo apresentados os experimentos de simulagdo realizados e seus res-
pectivos resultados para se validar a estratégia proposta. Em cada experimento realizado
foi calculado o erro quadratico médio entre o sinal de interesse medido e sua respectiva
referéncia.

5.1 Experimentos realizados

Nos experimentos realizados, o veiculo partiu da origem do sistema de coordenadas
(x =0 m, y =0 m), com angulos de rolagem, arfagem e guinada nulos e altitude 0 m.
Inicialmente, testou-se, no experimento 1, o controle de altitude mantendo-se a posi¢ao
espacial fixa na origem. A altitude de referéncia foi de 10 m. A figura[5.I|mostra o resul-
tado desse experimento para altitude, ponto de interesse principal nesse teste. Observa-se
que o veiculo se mantém em torno da altitude de referéncia de 10 m, com erro médio
quadrético de 2.73 m, um tempo de subida de 6.25 s, aproximadamente, € um sobressinal
de 0.8 m. Essa oscilacdo em torno dos 10 m se deve a presenca de um ruido de medigao
de altitude de 0.5 m de amplitude.

Lt et |dd ot s %o L it b e ol ke sib ikl b i s
MGk T g e T A S o

[

Figura 5.1: Gréfico da altitude em fun¢do do tempo

No experimento 2, procurou mostrar-se o controle de orientacdo a uma altitude fixa.
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Ap6s decolar até uma altitude de 10 m, apdés 10 s do inicio do experimento, foi gerada
uma referéncia de orientagdo de 45 graus, a qual foi seguida, como mostra a figura[5.2].
Pode ser observado que o tempo de subida foi de aproximadamente 0.63 s, o sobressinal
foi de 1 grau e o erro médio quadratico foi de 3.09 graus. A referéncia foi seguida de
forma satisfatoria.

Figura 5.2: Gréfico do angulo de guinada em funcdo do tempo

Como jé foi dito em capitulos anteriores, uma condicao essencial para que a estratégia
de controle funcione é a de que a velocidade lateral deve ser nula. Para mostrar-se a im-
portancia do controlador que garante essa condi¢ao, o controlador de velocidade lateral,
foi realizado o experimento 3 descrito a seguir. Apds o veiculo decolar até uma altitude
fixa de 10 m, ou seja, apos 20 s de simulagdo, € tragada uma trajetdria de posi¢@o horizon-
tal de referéncia em altitude fixa no formato retangular. O primeiro ponto de referéncia
nesse retangulo é o ponto 1 de coordenadas (x = 0 m, y = 10 m), o segundo é o ponto
2 de coordenadas (x = 10 m, y = 10 m), o terceiro é o ponto 3 de coordenadas (x = 10
m, y =0 m) e o quarto é o ponto 4 de coordenadas (x =0 m, y = 0 m), ou seja, o ponto
de partida. Inicialmente os ganhos do controlador de velocidade lateral, um controlador
PI, foram ajustados para zero, ou seja, foi feito o teste para auséncia total de controle
lateral. O resultado é mostrado na figura [5.3] na qual pode-se observar que o veiculo nio
converge em um tempo finito para as referéncias, ou seja, oscila em torno delas. Além
disso, o erro quadratico médio medido foi bastante elevado, 4.46 m com relacdo ao eixo
X e 4.65 m com relacdo ao eixo Y. Em seguida, foi realizado o mesmo experimento, mas
com os ganhos de projeto do controlador de velocidade lateral, P igual a 5 e I igual a 3.
O resultado é mostrado na figura[5.4] Observa-se que, com o controlador de velocidade
lateral projetado, hd convergéncia do robd para o destino desejado. No segundo caso, o
erro quadritico médio medido foi de 2.65 m com relacdo ao eixo X e 2.38 m com relacdo
a0 eixo Y, ou seja, bem menores que no primeiro caso.

A eficiéncia do controle de velocidade lateral foi testada também através de experi-
mentos que simulavam vento lateral, como € visto no experimento 4a, o qual serd descrito
a seguir. Apds decolar da origem até uma altitude de 10 m, no instante 20 s é gerada uma
referéncia de posicdo horizontal nas coordenadas (x = 10 m, y = 0 m). Ao receber tal
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Figura 5.3: Controle de Posi¢do horizontal para ganho nulo do controlador de velocidade
lateral. Erro quadratico médio medido de 4.46 no eixo X e 4.65 no eixo Y. Os tridngulos
plotados representam a orientagdo do robd em alguns pontos da trajetoria.
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Figura 5.4: Controle de Posicdo horizontal para ganhos de projeto nominais do contro-
lador de velocidade lateral. Erro quadritico médio medido de 2.65 no eixo X e 2.38 no
eixo Y. Os tridngulos plotados representam a orientacdo do robé em alguns pontos da
trajetoria.
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referéncia, o veiculo percorre uma trajetdria retilinea em direcdo ao ponto de destino e,
durante tal trajetoria, do instante de tempo de 25 s a 35 s, uma rajada de vento lateral é
aplicada ao veiculo, sendo representada por um sinal na forma de pulso retangular de am-
plitude 0.8 m/s> somado a aceleracio do quadrirrotor nos eixos X e Y. Esse vento lateral
simulado serd visto como uma perturbaragdo na dindmica de posi¢do do robd. O contro-
lador de velocidade lateral tentard anular o efeito dessa rajada de vento lateral gerando
referéncias nio nulas de angulo de rolagem, ao mesmo tempo em que o controle global
de posicdo tentard levar o veiculo em direcdo a referéncia. A figura [5.5 mostra o pulso
retangular que simula a rajada de vento lateral, que € somado a aceleracao do veiculo, e
as figuras de [5.6]a[5.10| mostram o resultado desse experimento durante a trajetdria até a
referéncia.

Figura 5.5: Pulso retangular que simula rajada de vento lateral

Figura 5.6: Variacdo da posi¢do ao longo do eixo X em trajetoria retilinea em presencga de
vento lateral

Na figura[5.10|pode-se observar o momento em que o controlador de velocidade lateral
age de forma mais destacada, que € durante o intervalo de tempo de 25 s a 35 s, durante a
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Figura 5.7: Variacdo da posi¢do ao longo do eixo Y em trajetoria retilinea em presencga de
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Figura 5.8: Variagcdo da posicao espacial no plano XY em presenga de vento lateral. Os
tridngulos plotados representam a orientacio do robd em alguns pontos da trajetoria.
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Figura 5.10: Angulo de rolagem medido em presenca de vento lateral

presenca da rajada de vento lateral, pois verifica-se que nesse intervalo de tempo o angulo
de rolagem salta para um valor e permanece nele, tentando fazer com que o robé compense
a velocidade lateral induzida nele devido a aplicagdo da rajada de vento lateral. Essa
mudanca de referéncia no angulo de rolagem € fruto da a¢do do controlador de velocidade
lateral, cuja saida € justamente o dngulo de referéncia de rolagem. As figuras[5.6 [5.7, [5.§]
e [5.9 mostram que o veiculo chega ao alvo mesmo em presenga de vento lateral e com
sua frente apontando para o alvo.

O experimento 4b é similar ao anterior, a diferenca é que a amplitude do pulso retan-
gular que simula o vento lateral foi alterada para 1.1 m/s*>. Os resultados sio mostrados
nas figuras de[5.11]a[5.15] onde percebe-se que mesmo com o desvio na trajetdria do vei-
culo causado pelo forte vento lateral, o controlador proposto de posi¢do consegue leva-lo
de volta a referéncia.

e, "4

Figura 5.11: Variagdo da posic¢ao ao longo do eixo X em trajetdria retilinea em presenca
de vento lateral

O experimento 5, descrito a seguir, realiza testes em certas condicdes que se afas-
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Figura 5.12: Variacdo da posi¢do ao longo do eixo Y em trajetoria retilinea em presenca

de vento lateral

Figura 5.13: Variacdo da posicdo espacial no plano XY em presenca de vento lateral. Os
tridngulos plotados representam a orientacio do robd em alguns pontos da trajetoria.
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Figura 5.14: Variacdo da Velocidade lateral medida em presenca de vento lateral
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Figura 5.15: Angulo de rolagem medido em presenca de vento lateral

tam da regido de operagdo pressuposta. Foi dito no capitulo [3] que, para a finalidade de
voos de inspecao pairados e para o projeto dos controladores de atitude, altitude e posi¢ao
horizontal, os angulos de rolagem e arfagem seriam considerados pequenos. Portanto,
os angulos de referéncia de rolagem e arfagem gerados pelos controladores de velocida-
den lateral e de deslocamento linear, respectivamente, foram limitados em 6 e 3 graus,
respectivamente. Foi gerada novamente uma trajetéria de formato retangular, como no
experimento 3, e os resultados sdo mostrados nos graficos das figuras [5.16]e , que
mostram os resultados dos controles de altitude e posi¢do horizontal, respectivamente.

——1

Figura 5.16: Altitude para limitagdo de angulos de rolagem e arfagem de 6° e 3° respec-
tivamente. Erro médio quadratico medido de 1.87 m.

Em seguida, essas limitacdes angulares foram relaxadas, diminuindo-se a saturacdo
de saida dos controladores de posi¢do horizontal e velocidade lateral, de forma que os
angulos de referéncia de saida fossem, em moédulo, até 18 graus tanto para rolagem quanto
para arfagem e os resultados dessas altera¢des sdo mostrados nas figuras[5.18|e [5.19] Na
ﬁgura@observa—se que, nos instantes de mudanca de referéncia, os instantes 20 s, 40 s
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Figura 5.17: Posicao Horizontal para limita¢do de angulos de rolagem e arfagem de 6° e
3° respectivamente. Erros médios quadraticos medidos de 2.84 m para X e 2.44 m para Y.
Os tridngulos plotados representam a orientagdo do robd em alguns pontos da trajetoria.

, 60 s e 80 s, hd uma pequena queda na altitude devido ao aumento dos angulos de rolagem
e guinada nesses instantes. Esse fato era imperceptivel antes, pois os angulos de rolagem
e guinada variavam pouco em amplitude. Essa queda de altitude foi compensada pelo
controlador de altitude, mas teve consequéncias no seguimento da trajetéria de posicao,
que afastou-se mais da referéncia, como mostra a figura[5.19]. Ainda assim, as trajetdrias
foram seguidas.

Figura 5.18: Altitude para limita¢do de angulos de rolagem e arfagem de 18°. Erro médio
quadratico medido de 1.60 m.

Nos testes seguintes, as limitagdes angulares foram relaxadas para 36 graus e 45 graus,
e os resultados sdo mostrados nas figuras [5.20| e [5.21] para limitacdo de 36 graus, e
nas figuras [5.22e [5.23] para limitacdo de 45 graus. Observa-se que, para 36 graus de
limitagdo angular de rolagem e arfagem, as quedas de altitude s@o maiores, chegando
a quase 2 m de queda, e os desvios de trajetéria também sao maiores, ainda assim os
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Figura 5.19: Posicao Horizontal para limitagdao de angulos de rolagem e arfagem de 18°.
Erros médios quadraticos medidos de 1.81 m para X e 1.85 m para Y. Os tridngulos
plotados representam a orientagdo do robd em alguns pontos da trajetoria.

controles de altitude e posi¢do conseguem controlar o veiculo. Para 45 graus, as quedas
de altitude sdo ainda maiores, chegando a pouco mais de 2 m de queda, e os desvios de
trajetéria também aumentam. Observa-se que a tendéncia é o aumento da amplitude das
quedas e do desvio da trajetoria desejada a medida que se diminui a restricado de angulos
pequenos para rolagem e arfagem.

Figura 5.20: Altitude para limitacdo de angulos de rolagem e arfagem de 36°. Erro médio
quadratico medido de 1.87 m.

Com todos os experimentos realizados e resultados observados, conclui-se que € de
fundamental importancia a presenca do controlador de velocidade lateral, que procura
sempre levar tal grandeza para zero, pois a estratégia de controle adotada foi adaptada
de robds a rodas que ndo apresentavam velocidade lateral e, portanto, originalmente nao
foi projetada para lidar com essa varidvel. Além disso, observou-se o funcionamento
adequado para pequenas rajadas de vento e que os controles realmente sé funcionam bem
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Figura 5.21: Posicdo Horizontal para limitacdo de angulos de rolagem e arfagem de 36°.
Erros médios quadraticos medidos de 1.81 m para X e 1.81 m para Y. Os tridngulos
plotados representam a orientagdo do robd em alguns pontos da trajetoria.

Tamgts]

Figura 5.22: Altitude para limitag¢do de angulos de rolagem e arfagem de 45°. Erro médio
quadratico medido de 2.11 m.
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Figura 5.23: Posicao Horizontal para limitagdo de angulos de rolagem e arfagem de 45°.
Erros médios quadraticos medidos de 1.74 m para X e 1.92 m para Y. Os tridngulos
plotados representam a orientagdo do robd em alguns pontos da trajetoria.

para pequenos angulos de rolagem e arfagem.

No experimento 6 foram testadas também outras trajetérias de referéncia para o robo.
Para se realizar uma tarefa de inspecdo visual pode ser necessario nao apenas que se che-
gue a determinado local, a um ponto espacial especifico, mas que se atinja uma sequéncia
continua ou discreta de pontos espaciais. Na sequéncia continua, a trajetéria desejada
poderia estar na forma de uma rampa continua. Para esse tipo de entrada de referéncia,
as respostas do sistema sdo mostradas nas figuras de[5.24]a Na sequéncia discreta,
a rampa continua pode ser aproximada por uma sequéncia de degraus, como uma escada.
Nesse tltimo caso, as respostas do sistema sdo mostradas nas figuras de[5.28a [5.31]

Figura 5.24: Variag¢do da posi¢do ao longo do eixo X em trajetéria no formato rampa
continua.

Para os dois tipos de rampa, continua e discreta (escada), observa-se pelos resultados
que a posicao final desejada € atingida e com o robd sempre apontando para o alvo.
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Figura 5.25: Variac¢do da posi¢do ao longo do eixo Y em trajetéria no formato rampa

continua

Figura 5.26: Variagao da posi¢do espacial em trajetoria no formato rampa continua. Erros
médios quadréticos medidos de 0.12 m para X e 0.11 m para Y. Os tridngulos plotados

representam a orientagdo do robd em alguns pontos da trajetoria.
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Figura 5.28: Variacdo da posicdo ao longo do eixo X em trajetéria no formato rampa

discreta ou escada
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Figura 5.29: Variacdo da posi¢cdo ao longo do eixo Y em trajetoria no formato rampa

discreta ou escada
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Figura 5.30: Variagdo da posi¢do espacial em trajetdria no formato rampa discreta ou es-
cada. Erros médios quadraticos medidos de 0.80 m para X e 0.81 m para Y. Os tridangulos

plotados representam a orientagdo do robd em alguns pontos da trajetoria.

Figura 5.31: Variacdo da altitude em trajetéria no formato rampa discreta ou degrau
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Em todos os experimentos realizados pode-se observar que a orientacdo do robd se
comportou de maneira muito oscilatéria préxima ao alvo ou a origem, isso se deve aquela
singularidade do sistema de controle proposto ja explicada no capitulo 3} Apesar disso,
fora dessa regido de singularidade, o sistema de controle proposto se comportou de ma-
neira satisfatoria, sempre buscando levar o robo as posi¢des de referéncia desejadas e com
a orientacdo apontando para o alvo final.



Capitulo 6

Conclusoes

Com este trabalho foi apresentada uma contribuic¢ao original [da Silva et al. 20135]
e [da Silva et al. 2013a] na area de estratégias de controle de posi¢do e orientacdo de
quadrirrotores, para aplicagdes em que se deseja que o robd sempre se mova apontando
para a direcdo da posicdo de destino ou alvo. Foi visto que essa restricdo de movimento
¢ desejavel em determinados tipos de tarefas de inspecao visual. Foi possivel observar,
dos resultados de simulagdo, que a estratégia de controle proposta, ja usada em robds
moveis a rodas com acionamento diferencial, funcionou também de forma satisfatoria em
simulagdes computacionais para robds aéreos do tipo quadrirrotor, desde que seja satis-
feita a condi¢do de velocidade lateral nula. O veiculo procurou seguir em direcao aos
pontos de referéncia com sua frente apontando para eles. Foram observadas também as
limitagGes dessa estratégia de controle que, mesmo quando um pouco fora das condi-
coes ideais de projeto, ainda conseguiu fazer o veiculo seguir a referéncia com erro final
aproximadamente nulo, apesar de aumentar o sobressinal e o tempo para atingir o alvo.
Individualmente, cada controlador teve um bom resultado, ou seja, as referéncias foram
atingidas em pouco tempo e com baixo sobressinal. Em conjunto eles mostraram também
que o comportamento do sistema seguiu-se como esperado, mesmo em presenca de ruido
dos sensores. Conclui-se dai a viabilidade de se implementar em protétipo essa estratégia.

Dentre as vantagens da estratégia proposta em relacdo as demais encontradas na lite-
ratura, podem-se citar a baixa complexidade dos controladores projetados, pois até con-
troladores classicos lineares como PIDs puderam ser usados, € a restri¢do na orientacao
do veiculo, algo que € ttil em determinadas aplicagdes de supervisdo aérea visual.

Para trabalhos futuros propde-se a aplicacao da estratégia desenvolvida no protétipo
construido [Guimaraes et al. 2012b] para valida-la em experimentos praticos. Estudos de
outros tipos de controladores podem ser feitos para melhorar o desempenho de controle
e propoe-se também adaptar a estratégia proposta para usar erros em rastreio de imagens,
para possibilitar controle servo-visual.
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