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Resumo

O controlo de voo dos quadcopters tem grande interesse devido ao aumento de
numero de aplicagdes que recorrem a este tipo de aeronaves. As vantagens que o
recurso a 4 conjuntos de motor e hélice como meio de propulsédo apresenta em relagao
a outro tipo de drones, sdo a capacidade de se manter imovel no ar e a capacidade
de descolar e aterrar na vertical. Ao mesmo tempo que um quadcopter tem estas
vantagens, o sistema néo linear tem 6 graus de liberdade, com apenas 4 atuadores o
que coloca assim desafios no controlo de orientagdo e posigao.

O objetivo principal deste projeto consistiu em estudar a dindmica do quadcopter, e
aplicar diversas técnicas de controlo que permitiram controlar a orientagao e altura do
drone, tanto em simulacdo como a nivel experimental. As técnicas de controlo foram
a técnica PID, a técnica Fuzzy-PID e a técnica de backstepping. Das trés técnicas
utilizadas a que teve o desempenho mais robusto foi a técnica de backstepping e a
que exigiu menos processamento computacional foi a técnica PID.

A nivel experimental efetuou-se a montagem do quadcopter e implementou-se um
controlador de voo que recorreu a controladores PID para controlar a orientagdo, com
resultados que se comportaram como na simulagao.

Palavras chave: Quadcopter, drone, controlo, PID, Fuzzy-PID, Backstepping.



Abstract

The flight control of quadcopters is of great interest due to the increase in the number
of applications that use this type of aircraft. The advantages of the 4 motor and
propeller sets as a means of propulsion, relative to other type of drones, are the ability
to hover and the ability to take off and land vertically. While it has these advantages,
the non-linear system also has 6 degrees of freedom with only 4 actuators, which thus
poses challenges in the control of orientation and position.

This project studied the dynamics of the quadcopter and applied several control
techniques that allow controlling the orientation and height of the drone, both in
simulation and in practice. The control techniques discussed in the simulation were the
PID technique, the Fuzzy-PID technique and the backstepping technique. Of the three
techniques used, the one with the most robust performance was the backstepping
technique, and the one that required less digital processing effort was the PID
technique.

In practice, the quadcopter was assembled, and a flight controller was implemented
that used PID controllers to control the orientation. We were able to implement
orientation control, with results similar to the simulations.

Keywords: Quadcopter, Drone, control, PID, Fuzzy-PID, Backstepping.
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1 Introducgao

Os drones sao aeronaves nao tripuladas cujo o voo € controlado autonomamente
através de software ou remotamente por uma pessoa, com auxilio a sensores a bordo
para a estimacao da orientagao e posicao da aeronave. Os quadcopters pertencem a
classe dos drones e sao caracterizados por utilizaram quatro conjuntos de motores e
hélices para se deslocarem.

Neste capitulo apresenta-se a motivagéo para o desenvolvimento deste projeto, os
objetivos que se pretendeu atingir e a forma como esta estruturado o trabalho.

1.1 Motivagao

Com o desenvolvimento tecnoldgico a nivel de sensores, processadores, motores e
baterias, cada vez mais as aeronaves do tipo quadcopter sdo utilizadas para varios
fins. Apesar da popularidade deste tipo de drones, a area de controlo ainda apresenta
desafios porque o0s quadcopters sao sistemas nao lineares com seis graus de
liberdade e apenas quatro atuadores. Como existem mais graus de liberdade do que
atuadores, o quadcopter € um sistema sub-atuado e as dificuldades do controlo advém
do acoplamento das nao linearidades com os graus de liberdade e os atuadores.
Como o numero e a complexidade das aplicagdes dos quadcopters tém vindo a
crescer, as técnicas de controlo também tém que melhorar de forma a tornar o
desempenho melhor e mais versatil. As técnicas de controlo lineares permitem
implementar com maior facilidade um controlo de voo em torno do ponto em que o
drone esta a pairar no ar. No entanto, com melhores técnicas de modelagem e com
recurso a maior capacidade computacional, métodos de controlos nao lineares
permitem obter melhores desempenhos e sistemas mais robustos.

A orientacao do quadcopter é fulcral no controlo de voo porque sem uma orientagao
bem controlada é impossivel deslocar a aeronave no espago com seguranga. O
controlo de posi¢cao do drone esta dependente do controlo de orientacao.

Um aspeto importante no controlo de quadcopters séo os sensores utilizados para a
estimagado da orientagcdo. Esses sensores pertencem a IMU (Inertial Measurement
Unit) do quadcopter. A fusdo da informacédo de sensores, como 0 giroscopio e o
acelerometro, permite eliminar algumas das suas limitagdes e determinar a orientagéo
da aeronave.

1.2 Objetivos

Este projeto teve como objetivos principais estudar a dindmica do quadcopter e
implementar, em ambiente de simulagdo e na pratica, o controlo de orientagdo. No
contexto deste projeto, os objetivos a alcangar sao os seguintes:



e Estudar os angulos que descrevem a orientagdo de aeronaves num espago
tridimensional,

e Estudar os elementos que constituem um quadcopter. sensores para a
estimagdo da orientacdo, reguladores de velocidade e sistema de controlo
remoto;

e Demonstrar as equagdes que descrevem a dinamica do quadcopter;

e Apresentar as técnicas de controlo PID, Fuzzy-PID e backstepping para o
controlo de altura e orientagao;

e Implementar em ambiente Simulink do MATLAB o modelo matematico do drone
e avaliar a resposta do sistema para cada técnica de controlo;

by

e A nivel experimental, proceder a montagem do quadcopter e ao
desenvolvimento do respetivo controlador de voo.

1.3 Organizagao e conteudo

Este relatério esta subdividido em 6 capitulos. Apds este capitulo inicial, no capitulo 2
referente a revisdo da bibliografia apresenta-se uma descri¢do do quadcopter, o seu
principio de funcionamento, quais os sensores utilizados para auxiliar o voo, que tipo
de motores sdo utilizados e como é que sao controlados, os sistemas de controlo
remoto, os objetivos do controlo e por ultimo, os tragos gerais da legislagao portuguesa
em relacdo ao voo deste tipo de aeronaves.

No capitulo 3 apresenta-se o modelo matematico que descreve a dindmica do
quadcopter, o modelo em variaveis de estado, e as técnicas de controlo de altura e de
orientagao.

No capitulo 4 descreve-se a implementagcdo do modelo matematico do quadcopter no
Simulink e apresentam-se os resultados da simulacéo para as diferentes técnicas de
controlo. No final deste capitulo, comparam-se os resultados da simulacéo e avalia-
se o desempenho de cada técnica de controlo.

No capitulo 5 apresenta-se todo o procedimento realizado para a concecdo do
quadcopter e explica-se o algoritmo do controlo de voo implementado.

Por ultimo, no capitulo 6, apresentam-se as conclusdes deste projeto e as sugestdes
para trabalhos futuros.



2 Revisao da bibliografia

2.1 Descricao do quadcopter

Os quadcopters sao aeronaves néo tripuladas (UAV — Unmanned Aerial Vehicle)
baseadas em sistemas multirotores, que sdo muito utilizados em areas como a da
fotografia, militar, vigilancia, busca e salvamento e transportes. As principais
caracteristicas dos quadcopters, que tornam atrativa a sua utilizagao nas diversas
areas, séo a capacidade de descolagem e aterragem vertical e a capacidade de pairar
no ar. Com os recentes avangos tecnoldgicos na eletrénica, nas baterias e nos
motores, os quadcopters estdo a tornar-se mais ageis, conseguindo transportar
cargas mais pesadas e com tempos de voo maiores [1].

Num quadcopter tem-se quatro conjuntos motor e hélice, todos posicionados a mesma
distancia, como apresentado na Figura 2.1. Desta forma tem-se um sistema de seis
graus de liberdade com quatro variaveis controlaveis (velocidade de cada um dos
motores) [2].

Um quadcopter é um sistema com seis graus de liberdade porque as coordenas de
XYZ descrevem a sua posi¢cdo e os angulos de Euler 8, ¢ e ¥ descrevem a sua
orientagao.

Figura 2.1 - Exemplo de um quadcopter, Arducopter.

Sem controlo, os quadcopters sdao sistemas inerentemente instaveis, tornando-se
necessario utilizar diferentes sensores, como giroscopios, acelerometros e
barometros para estimar a posicdo e a orientagdo do quadcopter. O controlo de
orientagdo e posicao é efetuado através do aumento e diminuigdo da velocidade de
cada um dos motores [2].

2.2 Principio de funcionamento

A velocidade de rotacdo de cada motor do quadcopter produz uma for¢a de elevagao
e um binario. Dois motores rodam no sentido dos ponteiros do reldgio e os outros dois
rodam no sentido oposto, equilibrando assim o binario total do sistema, Figura 2.2 [2].
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Figura 2.2 - Exemplo de disposi¢do do sentido de rotagdo da velocidade dos motores [2].

Para que o quadcopter consiga descolar, o somatorio das forgas geradas pela rotagéao
das hélices tem de ser superior ao peso do quadcopter e para que consiga pairar no
ar, essas forgas tém de igualar o peso do quadcopter.

A estrutura de um quadcopter pode ter diversas configuragdes, sendo as mais comuns
a configuragdo em x e a configuragdo em +. A Figura 2.3 ilustra essas duas

configuragdes [3].
>
C }C
N\

O O
| g (\ 8

J
(a) (b)

Figura 2.3 - Configuragbes em x (a) e em + (b). Nesta figura as setas representam a diregéo de
rotagdo das hélices e as linhas e o centro representam a estrutura do quadcopter [3].

Ambas as configuragdes apresentam vantagens e desvantagens. A configuracdo em
X € simétrica, de facil construgao e ideal para a utilizacdo de camaras, pois nesta
configuracédo as hélices do quadcopter ndo sao captadas pelo plano da camara. A
desvantagem desta configuragao € que torna mais complexo o modelo matematico e
o controlo do quadcopter. Na configuragdo em + o modelo matematico e o controlo
sdo mais simples, mas ndo é ideal para o uso de camaras [3].

O movimento no espago por um corpo rigido como o de um quadcopter pode ser
decomposto em duas componentes: movimentagdo do centro de massa e
movimentagao em torno do centro de massa. A deslocacao no espaco € dada por seis
graus de liberdade, sendo trés translagdes (movimentagédo do centro de massa) e trés
rotagées (movimentacdo em torno do centro de massa) ao longo de trés eixos. No
caso de um quadcopter, os seis graus de liberdade sdo controlados ajustando a
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velocidade de rotagdo de cada um dos quatro motores. Estes seis graus de liberdade
correspondem aos movimentos na vertical, na lateral, para a frente e para tras, e as
rotagcdes em roll, pitch e yaw. O movimento yaw da-se quando o quadcopter gira em
torno de si préprio, este movimento € causado pelo binario gerado por cada um dos
motores. Quando todos os motores tém a mesma velocidade angular, o binario total
fica equilibrado, logo ndo existe rotagdo yaw. Quando os motores ndo tém a mesma
velocidade, o binario total fica desequilibrado, fazendo com que o quadcopter rode em
torno de si proprio. Para que o quadcopter se mova na vertical, todos os motores tém
de ter a mesma velocidade e variando o valor desta o quadcopter ira subir, descer ou
pairar no ar.

Um quadcopter € considerado um sistema de quatro entradas e seis saidas, e de
forma a conseguir controla-lo € necessario considerar o quadcopter um corpo rigido
com uma estrutura simétrica. Dependendo dos valores da velocidade de rotacdo de
cada motor, € possivel identificar quatro movimentos basicos do quadcopter, que
estdo representados da Figura 2.4 até a Figura 2.7 (quadcopter na configuragdo em
+).

RIGﬁT
Q. +4,

Figura 2.4 - Movimento de elevagéao [1].

No movimento de elevagdo, Figura 2.4, todos os motores aumentam a
velocidade (Qy + A4) com a mesma aceleragao para que a for¢a produzida por estes

seja superior ao peso do quadcopter, fazendo com que este se eleve.

LEFT
A FRONT
Oy + A, . N 0

Figura 2.5 - Movimento roll [1].

No movimento de roll, Figura 2.5, os motores “Front” e “Rear” giram a mesma
velocidade (Qy), enquanto que os motores “Left” e “Right” rodam a velocidades
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diferentes (Qy + A4 € Qy — Ag respetivamente). A diferenga de valor entre A, e Ag
controlam o sentido do movimento roll, fazendo desta forma com que o quadcopter se

movimente no espaco para a esquerda ou para a direita.
LEFT FRONT

) l
REAR
Q,+4, KoM

Figura 2.6 - Movimento pitch [1].

O movimento pitch, Figura 2.6, é semelhante ao movimento roll, mas neste caso os
motores “Left” e “Right” rodam a mesma velocidade enquanto que os motores “Front”
e “Rear” tém velocidades diferentes. A diferenga de velocidade entre estes dois
motores ira controlar o movimento pitch, fazendo assim com que o quadcopter se
mova para a frente ou para tras no espaco.

FRONT

REAR RIGHT

Q,+4,
Figura 2.7 - Movimento yaw [1].

No movimento yaw, Figura 2.7, os pares de motores “Front’/*Rear” e“Left’/*Right”
rodam a velocidades diferentes. Essa diferenga de velocidades entre pares (Aze Ag)
controla o sentido do movimento yaw. Neste movimento o quadcopter gira em torno
de si préprio.

2.2.1 Angulos de Euler

A orientacdo de um corpo rigido num espaco tridimensional pode ser descrita pelos
angulos de Euler. Estes angulos permitem descrever a orientagdo de um referencial

em relagdo a outro referencial, como também transformar as coordenadas de um
ponto num referencial para as coordenadas do mesmo ponto noutro referencial [4].

Na Figura 2.8 estdo ilustrados os angulos de Euler, e também o referencial fixo da
terra e o referencial do quadcopter.



Yaw

: Y
Pitch
Figura 2.8 - Angulos de Euler e os referenciais da terra e do quadcopter [5].

Uma rotagdo em torno do eixo do x é denominada de roll (¢), em torno de y é pitch
(0) e em torno de z € yaw (). Para cada uma destas rotagdes, o quadcopter tem um
momento de inércia associado a cada eixo. O anexo A descreve como é que € obtido
o momento de inércia para cada um dos eixos do quadcopter.

A orientagdo de um corpo rigido num espago tridimensional pode ser dada através de
trés rotagbes elementares (R,, R, € R;,). Estas rotagbes comegam a partir de uma
orientagdo conhecida e s&o descritas através das seguintes matrizes de rotacao [4]:

1 0 0 (2. 1)
R.(¢) = [0 c(¢) —S(¢>)];

0 s(¢) c(¢)

c(®) 0 s(06) (2.2)
R,(0) = [ 0 1 0 ];

—s(0) 0 c(¢)

c@) —-s@) 0 (2.3)
R,() = [S(lﬂ) c(¥) 0]-

0 0 1

em que c(¢) = cos(¢), s(¢p) = sen(¢), c(8) = cos(0), s(8) = sen(0), c(y) = cos(WY),
s(y) = sen(yp). Com isto, a relacdo entre as coordenadas do referencial fixo e as
coordenadas no referencial do corpo rigido € dada pela matriz de rotagéo

Rzyx (¢' 9, 1/))
Rzyx(¢' 0, l/)) = Rz(lp)- Ry(e)- Rx((p)



c@)c®) s@)sO)c®) —c@)s@)  c(@)sOc) +s(@)sw)
=[c@)s@) s(@)s(@s@) +c(@)c@) c(P)s(@)s(¥) —s(P)c() (2. 4)
—s(6) s(¢)c(6) c(¢)c(6)
Na dinamica do quadcopter existem grandezas que sao representadas em diferentes
referénciais devido ao facto de estarem dependentes ou ndo da orientagdo deste. A
diregdo da forga produzida pelos motores esta associada a orientagao do drone, logo
esta é representada no referencial do quadcopter. A forga gravitica exercida sobre a
aeronave é indiferente a orientagdo desta, logo esta grandeza é representada no
referencial fixo da terra. Com isto, a matriz de rotagao R,,, de (2. 4) permite passar
grandezas do referencial do quadcopter para o referencial fixo.

2.2.2 Trabalhos académicos

Ao longo das ultimas duas décadas varios trabalhos de investigag&o interessaram-se
no estudo dos quadcopters. Os trabalhos centraram-se principalmente na dindmica
dos quadcopters, no controlo (linear e n&o linear) da orientagdo, no controlo da
trajetdria e no controlo com perturbagdes.

Em 2001, Mistler et al. [6] propuseram um modelo dinamico ndo linear para um
helicoptero quadrotor. Também propuseram através de uma transformacgao de
coordenadas, linearizar o modelo de forma a facilitar o seu controlo. A estabilidade e
a robustez do controlador proposto nesse trabalho foram analisadas em simulagao
com a inclusao de perturbagdes como vento, turbuléncia e parametros incertos. Com
esse trabalho chegaram a conclus&o que a linearizagdo do modelo tornou o controlo
mais exigente a nivel de processamento, sugerindo a utilizagdo de técnicas de
controlo com base nas fungdes de Lyapunov para poder tirar partido das n&o
linearidades do sistema.

Madani e Benallegue em 2006 [7] propuseram um controlador baseado nas técnicas
de backstepping para controlar a trajetéria e o movimento yaw de um quadcopter.
Nesse trabalho o quadcopter foi representado por trés subsistemas interligados,
sendo o primeiro um subsistema que descreve a relacdo dinamica entre a posigao
horizontal da aeronave e os angulos de pitch e roll, o segundo subsistema descreve o
comportamento dinamico da posicéo vertical e do angulo de yaw, e o por ultimo, o
terceiro subsistema descreve a dinamica dos quatro conjuntos motor e hélice. O
controlador desenvolvido baseou-se na teoria de estabilidade de Lyapunov, e foi
testado em simulagdo e em laboratério. Em simulagdo, o controlador proposto
conseguiu controlar a trajetoria e o angulo de yaw, na verificagdo experimental foram
controlados com sucesso a posigao vertical e o angulo de yaw.
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Em 2013 Dong et al. [8] descreveram a dinamica do quadcopter através de conceitos
da aerodindmica e desenvolveu um conjunto de controladores PID para realizar o
controlo da orientagdo, altitude e trajetéria. Para efetuarem os testes dos
controladores, utilizaram o quadcopter Hummingbird, Figura 2. 9, da Ascending
Technologies, GmbH, que permite desenvolver os algoritmos em Matlab/Simulink e
corré-los na aeronave. Com os testes de trajetoria realizados, verificaram que os
controladores propostos seguiram as referéncias com um erro maximo de 0,5 m e com
um overshoot maximo de 15 %.

Figura 2. 9 - Quadcopter Hummingbird [8].

Em 2015 Tosun et al. [9] desenvolveram uma técnica de controlo baseada no LQR
(Linear Quadratic Regulator) para controlar a posigdo em x,y e z e os angulos de roll,
pitch e yaw. Para testar o controlador, utilizaram o quadcopter Qball-X4 que tem uma
interface MATLAB/Simulink, Figura 2. 10. Os ganhos do controlador foram escolhidos
tendo em conta a relacdo de compromisso entre a velocidade de resposta e o esfor¢co
computacional do controlo.

Figura 2. 10 - Quadcopter Qball-X4 [9].

Em 2017 Kuantama et al. [10] comparam duas técnicas de controlo de orientagéao e
posicédo do quadcopter, PID e Fuzzy-PID. Em simulag&o, controlando os angulos roll
e pitch e efetuando uma trajetoria circular, os melhores resultados foram obtidos com
o controlador baseado no Fuzzy-PID. No controlo com PID, apenas foi necessario
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utilizar as componentes proporcional e derivativa para ter um voo estavel, e com isto,
na trajetoria circular o desvio maximo foi de 0,12 m. No controlador Fuzzy-PID, o
desvio maximo foi de 0,05 m. Na presenca de perturbagdes como o vento, também
verificaram que o Fuzzy-PID teve melhor resposta do que o PID normal.

2.2.3 Drones comerciais

Foi no ano de 2006 que pela primeira vez uma agéncia governamental nos Estados
Unidos, a Federal Aviation Administration (FAA), emitiu uma licenga para drones
comerciais. Nesse mesmo ano, os drones comegaram a ser utilizados por instituicoes
governamentais para a vigilancia de fronteiras, assisténcia em catastrofes e no
combate a incéndios. Nas empresas, os primeiros drones foram utilizados para
inspecionar oleodutos e pulverizar pesticidas em exploragdes agricolas [11].

O primeiro drone comercial a suscitar o interesse dos consumidores comuns foi o
Parrot AR.Drone, Figura 2. 11. O motivo que tornou este drone popular foi o facto de
poder ser controlado por um smartphone 10S ou Android. Este equipamento utilizava
Wi-Fi para receber o sinal de comando do smartphone, e tinha capacidade para 12
minutos de voo a uma velocidade de 5 m/s. Para controlar a orientagdo do quadcopter,
este equipamento utiliza em conjunto: um acelerometro de 3 eixos, um giroscépio de
2 eixos e um outro giroscopio de um eixo (yaw). Para o controlo de posigédo (apenas
na vertical) o drone esta equipado com um altimetro (sensor baseado em ultra-sons)
com um alcance maximo de 6 m. Os motores utilizados sdo motores brushless de
15 W. As principais funcionalidades deste drone eram a capacidade de fotografar e
filmar tanto na vertical como na horizontal (possui duas cadmaras, uma na parte da
frente e outra na parte debaixo) e a capacidade de automaticamente aterrar em
seguranga quando a ligacao entre o drone e o smartphone era interrompida [12].

Figura 2. 11 - Parrot AR.Drone [13].

Em 2013 a Amazon anunciou o projeto Amazon Prime Air, ainda em desenvolvimento,
que tem como objetivo utilizar quadcopters para efetuar a entrega de mercadorias (até
aproximadamente 2,3 kg de peso) aos clientes em menos de 30 minutos [14]. A Figura
2. 12 apresenta um quadcopter que esta a ser desenvolvido pela Amazon.

10



Figura 2. 12 - Um dos quadcopters desenvolvidos no Amazon Prime air [14].

Atualmente a marca de drones comercias com maior fatia de mercado € a DJI. O
modelo mais comercializado até a data de hoje é o DJI Phantom 4, Figura 2. 13 [15].
As principais caracteristicas deste drone sao: tempo de voo de aproximadamente 28
minutos; velocidade maxima de subida de 6 m/s; velocidade maxima de descida de
4 m/s; velocidade maxima horizontal de 20 m/s; tolerancia a vento com velocidades
até 10 m/s; controlo de posicdo através de GPS; controlo de posicao através do
sistema de captura de imagens [16].
- 8
g == >
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it !
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Figura 2. 13 - DJI Phantom 4 [17].

Outra area em que esta a surgir o interesse na utilizagdo dos drones é no transporte
de pessoas. Apesar de ainda ndo haver um drone a ser comercializado capaz de
transportar uma pessoa, algumas empresas ja estdo a investir nesta area de drones.
A empresa Beijing Yi-Hang Creation Science & Technologie Co esta a desenvolver
um drone, Figura 2. 14, capaz de transportar um passageiro até 100 kg.

Figura 2. 14 - Ehang 184 [18].

O Ehang 184 apesar de ter uma estrutura semelhante a de um quadcopter, este em
cada um dos bragos possui dois motores, ou seja, no total sdo oito motores. Esta
configuragdo permite ter uma aeronave com a agilidade de um quadcopter e a
redundancia de um octocopter [19]. O fabricante indica que tera um tempo de voo de
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23 minutos, e uma distancia maxima de viagem de aproximadamente 16 Km. O
passageiro nao tera que controlar a aeronave, pois esta equipada com um sistema de
voo auténomo. A legislagao relativa a veiculos aéreos néo tripulados de muitos paises
obriga que todos os voos tém de ser feitos com linha de vista entre a aeronave e o
comando, colocando assim um entrave para a utilizagdo deste tipo de veiculos no
transporte de pessoas [19].

2.3 Arquitetura tipica de um quadcopter

Para compreender melhor a constituicdo de um quadcopter esta representado na
Figura 2. 15 o diagrama com os constituintes principais de um quadcopter.

Comando
Tre fr Hre fr ¢refr lpref Bateria LiPO
v
Emissor 4 A
radio 0, ¢» 1/’
L Recetor radio Micro-controlador IMU
Ay, Ay, Ty

Ql 'QZ .Q3 .Q4_

(esc |[Esc | [Esc | [Esc

A

AC AC
Trifasico Trifasico Tnfasnco Tnfasuco

=t==1=

Figura 2. 15 - Diagrama da arquitetura de um quadcopter.

O microcontrolador é a unidade principal do quadcopter, porque recebe os sinais de
comando do utilizador (Ty.cr, Oycf, Prer, Prep) € 0S Valores dos sensores de movimento

(0, ¢,9,ay, ay, a,) para calcular as velocidades de rotagdo dos motores (4, 2, Q3, Q).

O comando comunica com o microcontrolador através de um sinal radio e é neste que
o utilizador comanda a orientagao e posicao do quadcopter. Os sinais produzidos pelo
comando controlam a posigao vertical do drone, T, f, consoante o valor desta variavel,

todos os motores aceleram ou abrandam de forma a que o quadcopter possa
ascender, descer ou ficar na mesma posi¢cédo. O utilizador com o comando também
define a orientagao (roll, pitch e yaw) do quadcopter através das variaveis 0.5, ¢.r €

Yrer. Através do comando da orientagdo do quadcopter o utilizador consegue
controlar a posicao do quadcopter no espaco.
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O IMU (Inertial Measurement Unit), Figura 2. 16, € o componente que contem os varios
sensores responsaveis por medir a orientacao e a posi¢ao do quadcopter. Através de
um giroscopio e de um acelerémetro, o IMU mede os angulos roll (¢), pitch (6) e yaw
(y) e a aceleragéo nos trés eixos (a,, a, € a,). IMU mais sofisticados podem ter outros
sensores como altimetros, barémetros e magnetémetros para poder seguir com maior
detalhe a posigao e orientagao da aeronave.

nanl Ve
ok Nm:

Figura 2. 16 - IMU com acelerémetro e giroscopio, MPUG6050 [20].

Tipicamente neste tipo de aeronaves os motores utilizados sdo do tipo BLDC
(brushless) porque nao necessitam de manutencdo (ndo utilizam escovas), séo leves
e conseguem alcangar velocidades de rotagdo elevadas. Como sdo motores trifasicos
sincronos (semelhantes aos motores de imanes permanentes), € necessario um
inversor trifasico para transformar a corrente continua em alternada, para fazer mover
os motores. No quadcopter os ESC (Eletronic Speed Controllers), Figura 2. 17, s&o
responsaveis por regular a velocidade de rotacdo dos motores, convertendo a corrente
continua da bateria LiPO (Lithium Polimer) em corrente alternada trifasica.

Figura 2. 17 - ESC de 35 A.

2.4 Sensores

Para poder realizar o controlo de voo € necessario monitorizar varias grandezas que
descrevem a orientagcao e posigcao da aeronave. Normalmente recorre-se a sensores
baseados em sistemas micro eletromecanicos (MEMS) por serem baratos, eficientes
e rapidos [3].

2.4.1 Acelerometro de trés eixos

Um acelerédmetro de trés eixos tem como objetivo medir a aceleragéo nos eixos x, y
e z. A Figura 2. 18 ilustra o funcionamento de um acelerometro que mede a aceleragéo
em dois eixos.
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Figura 2. 18 - Acelerometro de molas [3].

7

Observando a Figura 2. 18, o acelerobmetro € composto por uma massa suspensa
através de molas. A aceleragao que atua sobre essa massa € dada pela deformagao
nas molas. Tanto as molas em x como em z sofrem deformagao devido a aceleragao
da gravidade, mas apenas em z a deformacao é diferente para cada uma das molas
enquanto que em x as molas tém a mesma deformag¢do. Em repouso, a forga gravitica
€ a unica forga a atuar sobre a massa, assim a aceleragéo (no eixo do z) medida pelo
o acelerbmetro pode ser dada da seguinte forma [3]:

F=m.A;, F=k.z

_k(—2) (2. 5)

z 2.m

em que m € a massa sujeita a aceleragao A4, k € o coeficiente da mola, z é a extenséo
da mola, a, € a aceleracdo medida no eixo do z, e z,e z, sdo a extensao das molas
no eixo z.

E possivel determinar dois angulos de Euler através da aceleragdo medida por um
acelerometro de trés eixos. As expressoes (2. 6) e (2. 7) convertem a aceleragdo num
referencial cartesiano para os angulos 6 e ¢ [3]:

< a, ) 180 (2. 6)
0 = atan ;
Jaitaz) ™

180
¢ = atanZ(ay, aZ)T, (2.7)

em que ay, a, € a, séo as aceleragbes medidas pelo acelerometro em cada eixo.
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No anexo B esta descrita com mais detalhe a estimagao da orientagao através de um
acelerometro de trés eixos.

N&o é possivel estimar o angulo y através de um acelerémetro de trés eixos porque
um movimento em Y nao provoca nenhuma alteragdo na aceleragao dos trés eixos
cartesianos [3].

Apenas se consegue estimar a orientagdo de um corpo com um acelerémetro quando
a aceleragao gravitica (g) € a unica forga a atuar sobre esse corpo. Quando uma
aceleracao externa atua sobre o acelerometro, a orientacdo deste torna-se
desconhecida. Para exemplificar esta situacdo, supde-se que sobre o acelerémetro
esta a atuar uma aceleragao duas vezes maior a da gravidade e no sentido oposto a
esta, a, = —-1g,a, = 0g,a, = 0g. Substituindo estes valores de aceleragcédo na
expressao (2. 7), obtém-se ¢ = 180°, ou seja 0 quadcopter estaria invertido quando
na realidade apenas tinha uma aceleracao positiva no eixo do z [3].

Outro aspeto relevante dos acelerémetros é que estes sao sensiveis a vibragées com
altas frequéncias. Isto n&o seria um problema no caso de outras aplicagées, mas como
0S quadcopters possuem motores que atingem altas velocidades de rotagdo, os
acelerometros podem ser afetados pelas vibragbes causadas pelos motores. A
aplicacdo de filtros passa-baixos poderia diminuir o ruido nas medigbes do
acelerometro, mas também provocaria um atraso que poderia causar instabilidade no
voo [3].

2.4.2 Giroscopio de trés eixos

Utilizando apenas um acelerometro de trés eixos para medir a orientacdo de um
quadcopter, e como n&o € possivel medir o angulo 1 com esse sensor, o0 binario total
da aeronave ficara desequilibrado devido a falta de controlo na rotagdo yaw. O
desequilibrio no binario total do sistema faz com que o quadcopter comece a rodar
sobre si, de forma descontrolada. Devido a esta limitacgdo do acelerémetro, é
necessario recorrer a um giroscopio de trés eixos que ja possibilita a monitorizagao
de todos os angulos de Euler.

Ao contrario dos acelerbmetros, os giroscopios medem rotagdes. Os primeiros
giroscopios consistiam de massas giratorias no interior de uma estrutura gimbal,
Figura 2. 19.
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Figura 2. 19 - Giroscopio classico [21].

O funcionamento do giroscopio baseia-se no principio de conservagdo do momento
angular. O disco no interior do giroscopio roda livremente e mantem a rotagdo do seu
eixo independentemente da orientagdo da estrutura exterior. Devido a conservagao
do momento angular, o eixo de rotagao do disco mantem-se com a mesma orientagéo
e caso exista alguma for¢ca externa para reorientar o eixo de rotagdo, uma forca
resistiva ira opor-se [21]. Para medir eletricamente mudancas na rotacéo,
potenciometros sao ligados a estrutura exterior do giroscoépio [3].

Os giroscopios MEMS utilizados nos drones nao tém um disco giratorio devido a
dificuldade em obter momentos angulares elevados em espagos microscopicos.
Devido a esta limitagéo, estes giroscopios baseiam-se noutro fendbmeno fisico, o efeito
coriolis. Em vez de medirem os angulos de orientagdo como nos giroscopios classicos,
estes giroscopios medem a velocidade angular, logo para se obterem os angulos de
Euler com este tipo de sensor € necessario integrar as medigdes [3]:

0= ftédt; ¢ :ft(;,dt; p = ftl[)dt. (2.8)
0 0 0

Como resultado da integragéo das leituras do giroscépio, o erro estacionario relativo
a orientagdo acumula-se ao longo do tempo. Esta acumulagédo do erro provoca um
desvio nos valores dos angulos. Devido a isto, os giroscopios tém de ser recalibrados
frequentemente ou entéo filtrados por um filtro passa-alto [3].

2.4.3 Fusao de sensores

Nos quadcopters € comum combinar a informagao de varios sensores para estimar a
orientagao do quadcopter. Os IMU mais simples utilizam a informag&o proveniente de
um giroscépio e de um acelerometro para calcular os &ngulos de Euler. Existem varios
algoritmos de fusdo de dados, mas consoante a complexidade, a capacidade
computacional disponivel e a velocidade dos controladores, nem todos os algoritmos
sdo adequados para o voo de quadcopters. O filtro complementar, Figura 2. 20,
permite obter a orientagdo agregando os dados do giroscopio e do acelerometro.
Devido ao acumular do erro por parte do giroscopio, no filtro complementar os valores
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dos angulos do giroscépio tém mais interesse a curto prazo, enquanto que o impacto
dos valores dos angulos do acelerometro é maior a longo prazo. Os dados de cada
sensor tém um peso diferente nos valores dos angulos finais. Os valores destes pesos
séo regulados consoante o desempenho que se pretende ter no filtro [22].

Agy,—> Lpf > Acc Check —» Trig ——0x¢apa—> 0.01

()&;,¢&;,l//&;_’ AT 4’@70(;,(15(;,!//(;_’ 0.99 (}kv¢k"//k

Ox-1, -1, Wil

Figura 2. 20 - Filtro complementar que atua sobre os dados do acelerémetro e do giroscopio [3].

Na Figura 2. 20, 4, , é a aceleragdo dada pelo acelerémetro e 6;, ¢; e Y, s&o as
velocidades de rotagao medidas pelo giroscopio. Como se explicou em 2.4.1, devido
ao ruido no acelerometro, provocado pelas vibracbes de alta frequéncia, no filtro
complementar € aplicado um filtro passa baixo aos dados do acelerdmetro. Depois de
filtrados, os dados sdo analisados e convertidos em angulos através das expressoes
(2. 6) e (2. 7). Os dados do giroscopio s&o integrados antes de serem combinados
com os do acelerometro [22].

No filtro complementar da Figura 2. 20, o angulo y é obtido apenas com os dados do
giroscopio porque com os dados do acelerometro ndo é possivel calcular este angulo.
Com isto, devido ao acumular do erro por parte do giroscopio, o valor medido deste
angulo ao longo do tempo ira desviar-se do valor real. Uma forma de diminuir este
efeito seria adicionar um magnetémetro ao filtro complementar [3].

2.5 Motores

Os dois tipos de motores que tipicamente sao utilizados nos quadcopters sao os
motores DC e os motores BLDC, Figura 2. 21.

(@)

Figura 2. 21 - Motor: (a) DC; (b) BLDC.

A primeira diferenca entre estes dois motores € indicada no nome BLDC, Brushless
DC, sem escovas. Apesar de ser dominado de brushless DC, o motor BLDC n&o € um
motor de corrente continua como o motor DC.
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A configuragdo do motor DC esta ilustrada na Figura 2. 22. O motor DC é constituido
por uma armadura bobinada que se comporta como um eletroiman. O sentido da
corrente na armadura é invertido duas vezes por ciclo através de um comutador
mecanico. Assim os polos do eletroiman vao-se atraindo e repelindo em relagéo ao
iman permanente na parte exterior do motor [23].

Two-pole brush dc motor
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magnet
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~<——— Armature

Figura 2. 22 - Diagrama de funcionamento do motor DC [24].

Como se pode visualizar pela Figura 2. 23, o motor BLDC € um motor trifasico em que
o rotor € composto por imanes permanentes. O comportamento e controlo do motor
BLDC é semelhante ao do motor AC sincrono [24].

Figura 2. 23 - Diagrama da estrutura do motor BLDC [25].

Entre estes dois tipos de motores o mais utilizado em drones € o BLDC devido as
vantagens que este tem sobre o motor DC. As principais vantagens sao: maior binario
por peso e eficiéncia, maior fiabilidade, menor ruido e maior tempo de vida [25].

Existem dois tipos de motores BLDC, um trapezoidal e outro sinusoidal. No tipo
trapezoidal, a for¢ca eletromotriz induzida nos enrolamentos do estator tem forma
trapezoidal e as fases tém de ser alimentadas por correntes com forma de onda quase
quadratica. No tipo sinusoidal a for¢a eletromotriz induzida € uma sinusoide, e as
correntes nas fases também devem ser sinusoidais. A forma de onda da forga
eletromotriz induzida esta relacionada com a forma dos imanes do rotor e com a
distribuicdo dos enrolamentos no estator. O motor sinusoidal necessita de um sensor
de posigcao de alta resolucdo, porque a posicao do rotor tem de ser conhecida em
todos os instantes para funcionar corretamente. Como no motor trapezoidal € possivel
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realizar o controlo sem o sensor de posi¢ao, este motor € mais utilizado no drones,
porque o custo associado e a complexidade € menor relativamente aos motores
sinusoidais [26].

O funcionamento do motor BLDC trifasico € a duas fases, isto €, dependendo da
posicéo do rotor, as duas fases que produzem o maior binario estéo ligadas enquanto
que a terceira esta desligada. Na Figura 2. 24 estdo ilustradas as formas de ondas
ideais para as forcas eletromotrizes e as correntes de cada fase. Também ¢é possivel
observar que a cada 60 ° é alterado o valor do sensor de posicdo. A comutacado das
correntes em cada fase é feita através de uma ponte trifasica, Figura 2. 25. Os
interruptores da ponte sdo representados por transistores bipolares de jungdo, mas

tipicamente sao utilizados MOSFET [26].
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Figura 2. 24 - Sinais do sensor de posigao, forgas eletromotrizes e as correntes nas fases [26].
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Figura 2. 25 - Inversor trifasico simplificado [26].
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A Tabela 2. 1 apresenta a sequéncia de comutacédo dos interruptores, os sinais do

sensor de posi¢ao e o sentido das correntes em cada fase.
Tabela 2. 1 - Sequéncia de comutagao [26]

Intervalo de Numero da Sensor de Interruptores Corrente nas
comutacgao sequéncia posicao Fechados fases
H1 H2 | H3 A B C
0° - 60° 0 1 0 0 Q1 Q4 + - off
60° - 120° 1 1 1 0 1 Q6 + off -
120° - 180° 2 0 1 0 Q3 Q6 off + -
180° - 240° 3 0 1 1 Q3 Q2 - + off
240° - 300° 4 0 0 1 Q5 Q2 - off +
300° - 360° 5 1 0 1 Q5 Q4 off - +

O sensor de posicao do rotor € constituido por trés sensores de efeito de Hall que
detetam a presenca de pequenos imanes colocados no veio do motor [26]. Na Figura
2. 26 esta representada a secgao transversal de um motor BLDC com um sensor de

posigao do rotor.
Enrolamentos do estator

Imane do rotor N

Imane do
rotor S

Sensores de efeito Hall

Veio

/

Imanes dos sensores

Figura 2. 26 - Secgéao transversal de um motor BLDC [26].

O sensor de posicao do rotor permite realizar o arranque e fornecer a sequéncia
correta de comutacado do inversor trifasico. Estes sensores aumentam o custo e o
tamanho do motor e também s&o necessarios arranjos mecanicos para poderem ser
montados. Os sensores de posigao, particularmente os de efeito de Hall, sdo sensiveis
a temperatura, limitando o funcionamento do motor a temperaturas abaixo dos 75 °C.
Também existem aplicacdes em que devido as caracteristicas dos motores utilizados,
nao € possivel montar os sensores de posi¢ao do rotor. Devido a estas contrariedades
associadas ao sensor de posicionamento, o controlo sem sensor dos motores BLDC
tem sido o preferido em varias aplicagdes [27].

Existem duas técnicas de controlo sem sensores de posi¢cao do rotor, uma que recorre
a forca eletromotriz induzida para determinar o momento 6timo de comutagao, e outra
que através das tensdes e correntes nas fases consegue estimar o dngulo do rotor. A
segunda técnica como tem uma computagdo mais complexa, requer a utilizacdo de
DSP para realizar o controlo, aumentando assim o custo do sistema. Por esse motivo
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normalmente opta-se pela técnica da detecdo da forgca eletromotriz para efetuar o
controlo do motor BLDC [27].

Como no motor trifasico a cada intervalo de 60° duas fases conduzem e outra esta
desligada, na fase desligada é induzida uma forga eletromotriz. Ao final de cada
intervalo de 60°, a corrente é comutada, e para se obter uma maior quantidade de
binario por ampere, a corrente tem de estar em fase com a forga eletromotriz induzida
[27]. O instante de comutagao é dado pela posigao do rotor, e como a forma da forga
eletromotriz induzida revela a posi¢ao do rotor, também €& possivel determinar o
instante de comutagao através desta forga. Através da dete¢cdo da passagem por zero
da forca eletromotriz induzida € possivel determinar o instante ideal de comutagao. A
fase que esta em aberto € a fase utilizada para detetar o cruzamento por zero da forga
eletromotriz. Na Figura 2. 27 estdo representados dois esquemas de dete¢do do
cruzamento por zero da forga eletromotriz.

BUS

H
H
H
H
H
H )
H -
H .
H
H
H
L ’ POWER GND

a) b)

Figura 2. 27 — Detegao do cruzamento por zero com: a) ponto neutro do motor; b) ponto de neutro
virtual [27].
Na maioria dos casos o ponto neutro do motor nao esta disponivel, sendo na pratica
o meétodo do ponto de neutro virtual o mais utilizado. O neutro virtual é criado atravées
de resisténcias cujos valores tém de ser escolhidos de forma a ndo exercerem carga
sobre o motor.

A baixas velocidades de rotagao, a forgca eletromotriz induzida é baixa, o que diminui
a precisdo da comutagdo. Quanto maior for a incerteza no instante de comutacao,
menor sera a eficiéncia energética do sistema. Por isso, normalmente no arranque do
motor é utilizado um método em malha aberta até que seja atingida uma certa
velocidade que permita ter forgas eletromotrizes induzidas nas fases semelhantes as
da Figura 2. 24. Alcangada essa velocidade, o controlo passa a ser feito através da

detegao da passagem por zero da forga eletromotriz induzida.
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Em [28] esta descrito em mais pormenor este método da detegdo da passagem por
zero, bem como outros métodos de controlo do motor BLDC como o da determinagao
do angulo do rotor através das correntes e das tensdes nas fases.

2.6 Telecomando

Tipicamente um quadcopter € controlado através de um comando com um radio
transmissor. Atualmente a maioria dos radios transmissores utilizados nesta area
operam na banda dos 2,4 GHz. Para maiores alcances, existem radio transmissores
a operarem com frequéncias mais baixas, 433 MHz e 900 MHz. Também existem
drones comerciais que sdo controlados por smartphone através de Wi-Fi na banda
dos 5 GHz.

O sistema de 2,4 GHz é o padrao de controlo radio depois de novos protocolos terem
sido criados, que introduziram a tecnologia de salto em frequéncia. Este sistema
procura automaticamente por um canal disponivel de forma a nao interferir com outros
pilotos, permitindo que haja varias aeronaves a voar simultaneamente [29].

Uma frequéncia maior (como 2,4 GHz) tem a vantagem de ter uma antena mais
pequena em relagao as frequéncias mais baixas, mas também um alcance menor.

A Figura 2. 28 apresenta um exemplo de um comando de um quadcopter com o radio
transmissor e o respetivo recetor.

Figura 2. 28 - Compon?a?ﬂes do telecomando: a) comando com transmissgr)rédio; b) recetor radio.
Normalmente os comandos de quadcopters tém dois manipulos que permitem
comandar o acelerador e os movimentos de roll, pitch e yaw. O recetor radio tem varios
canais e cada um fica associado a uma acdo do comando. No caso do quadcopter em
gue se tem um comando com dois manipulos a comandar quatro variaveis, o recetor
necessita no minimo de quatro canais. Na Figura 2. 29 é apresentada uma
configuragdo comum dos comandos utilizados para controlar drones.
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Yaw

Figura 2. 29 - Configuragdo dos manipulos e respetivas variaveis controlaveis.
2.7 Controlo

Num quadcopter o objetivo principal do controlo € conseguir controlar a orientagéo e
a altura da aeronave:

6=0, =0, P=0;
0= 0rer; = Preps Yo Preps T = Trey (2. 9)
Na expressao (2. 9), 0,c¢, $rer € Prep S0 0s Valores de comando da orientagao e T,

o acelerador comandado pelo utilizador para fazer subir ou descer o quadcopter. 8, ¢
e 1) sdo as velocidades de rotagdo do quadcopter.

Com os comandos 0,.r, Prer, Yrer € Trep € possivel manobrar o quadcopter em
qualquer dire¢do num espagco tridimensional. Nestes quatro graus de liberdade dados
ao utilizador para operar a aeronave, a altitude em varios drones comercias €
controlada pelo proprio utilizador. Para controlar, o utilizador tem de observar a altura
do quadcopter e tem de ajustar manualmente o acelerador (T..r) para que a altura em

relagdo ao solo seja aproximadamente constante. O utilizador também consegue
controlar a posi¢ao no espacgo, sendo que para tal tem de observar a posicédo em x e
y e ajustar 8 e ¢ de acordo com a posigao que pretende alcangar.

Sem a observacao do utilizador, para controlar a posi¢cao do drone no espaco, apenas
com os quatro graus de liberdade da expresséo (2. 9) n&o é possivel ter um voo
autonomo estavel. Para tal é necessario um segundo objetivo no controlo que permita
controlar a posic¢ao x, y e z do quadcopter:

x=0, y=0;, z=0;
x_>xref; y_)yref; Z_>Zref- (210)

€M qUE X,.r, Yrer € Zrey SAO0 as coordenadas de referéncia. Apenas com um giroscopio
e um acelerémetro nao € possivel efetuar este controlo e ter assim um sistema de voo
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autonomo. Para tal sdo necessarios sensores adicionais como GPS (Global
Positioning System), LIDAR (Light Detection And Ranging) e sonar [3].

2.8 Legislacao

Em Portugal a entidade responsavel pela regulamentagdo dos voos de drones é a
Autoridade Nacional da Aviagao Civil, ANAC. A 14 de dezembro de 2016 saiu em
Diario da Republica, o regulamento n.° 1093/2016 que aprova as condi¢cbes de
operagao aplicaveis a utilizagdo do espaco aéreo pelos sistemas de aeronaves civis
pilotadas remotamente (drones) [30].

O regulamento da ANAC impde regras gerais de operagao tais como: aeronaves
pilotadas remotamente apenas podem efetuar voos em condi¢cdes de linha de vista
até 120 m acima da superficie, a excegao de aeronaves brinquedo (aeronaves com
peso inferior a 0,250 kg), que ndo devem exceder os 30 m de altura; o piloto remoto
deve dar sempre prioridade de passagem as aeronaves tripuladas e afastar-se das
mesmas sempre que, qualquer que seja o motivo, as aeronaves tripuladas estejam
excecionalmente a voar a uma altura proxima da aeronave pilotada remotamente; as
aeronaves pilotadas remotamente estdo proibidas de sobrevoar multidées de pessoas
(mais do que 12 pessoas), salvo se expressamente autorizado pela ANAC; as
aeronaves pilotadas remotamente tém de ter luzes de identificacdo ligadas
independentemente se tratar de um voo diurno ou noturno. O regulamento também
traca regras especificas para voos nas proximidades de infraestruturas aeroportuarias
civis, como também nas proximidades nas areas de jurisdicdo militar [31].

Nas proximidades de areas restritas como aeroportos sdo definidas zonas que
condicionam de diferentes formas o voo dos drones. Na Figura 2. 30 estéo
representadas as areas de protecdo operacional do aeroporto da Madeira,
estabelecidas pela ANAC.
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Aeroporto da Madeira
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Figura 2. 30 - Definigdo das areas de protegao operacional do aeroporto da Madeira [31].

Na area proibida s&o proibidos os voos das aeronaves pilotadas remotamente, exceto
quando os voos sao efetuados sob a responsabilidade do operador do aeroporto ou
quando os voos sao efetuados com base num protocolo acordado entre o prestador
de servigos de trafego aéreo e o operador responsavel pelos voos. Na area 1 sao
permitidos voos de drones até 30 m acima da superficie, ou até a altura maxima do
obstaculo (natural ou artificial) num raio de 75 m com centro na aeronave quando a
altura desse obstaculo ultrapassa os 30 m. Na area 2 sdo permitidos voos de drones
até uma altura maxima de 60 m, ou no caso da existéncia de um obstaculo com uma
altura superior de 60 m, a semelhanca da area 1, é permitido o voo até a altura desse
obstaculo num raio de 75 m centrado na aeronave. A operagcdo acima das alturas
definidas para as areas 1 e 2 carece de uma autorizagao por parte da ANAC [31].
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3 Modelos e controlo do drone

Neste capitulo € descrito o modelo matematico do quadcopter como também técnicas
de controlo da orientagcdo e da posi¢cdo. O modelo do drone descrito neste capitulo
foca-se essencialmente nos drones com estrutura em forma de +.

A dinamica do quadcopter neste capitulo tem por base as equagdes de Newton-Euler
que descrevem a dindmica rotacional e translacional de um corpo rigido. Para poder
descrever a dindmica do quadcopter assumiu-se que este tem uma estrutura simétrica
e rigida, que o centro de gravidade do quadcopter coincide com a origem do
referencial do corpo e que as hélices s&o rigidas.

3.1 Cinematica do quadcopter

Antes de comecar a descrever o modelo matematico do drone, é necessario definir os
referenciais das coordenadas. Na Figura 3. 1 estdo representados os dois
referenciais, o referencial fixo da Terra, com os eixos a apontar para Norte, Este e
para baixo, o referencial do corpo com origem no centro de massa do quadcopter,
com o eixo x na diregdo do motor 1, o eixo y na diregdo do motor 2 e o0 eixo z a apontar
para baixo.

Figura 3. 1 - Referenciais do quadcopter: referencial do corpo e referencial fixo [32].

A distancia entre o referencial fixo e o referencial do corpo descreve a posi¢cdo do
centro de massa do drone no espaco e é dada por:

r=[xyz]. (3. 1)

A matriz de rotag&o R da expressao (2. 4) permite passar as grandezas do referencial
do corpo para o referencial fixo. Essa matriz € importante porque a forga gravitica é
representada no referencial fixo enquanto que as forgas geradas pelas hélices sao
representadas no referencial do corpo. A matriz inversa que permite passar do
referencial fixo para o referencial do corpo € dada por [32]:
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1 0 —sen (0) (3. 2)
R, =0 cos(¢) sen(¢)cos (6)].
0 —sen(¢) cos(¢p)cos (0)

A velocidade angular do quadcopter medida pelo IMU é relativa ao referencial fixo,
logo para se ter as velocidades angulares no referencial do corpo recorre-se a matriz
de rotacao inversa:

w =Rm (3.3)
em que w = [pqr]’ sdo as velocidades angulares sobre os eixos x, y e z do

referencial do corpo, e 71 = [¢ 8 1/}]T as taxas de variagédo dos angulos de Euler que
sdo medidas no referencial fixo.

O movimento do quadcopter pode ser subdividido em dois subsistemas, subsistema
rotacional (orientagdo em ¢, 8 e Y) e subsistema translacional (altura e posicéo, em z
eemxey).

3.1.1 Equacgdes do movimento rotacional

As equagdes que descrevem a rotagcado do quadcopter tém origem no referencial do
corpo com a formula geral de Newton-Euler [32]:

Jo + o X Jo + Mg = M (3. 4)

em que J € a matriz de inércia do quadcopter, w a velocidade angular do corpo, M; o
momento giroscopico devido a inércia dos motores e My 0s momentos a atuarem
sobre o quadcopter no referencial do corpo.

Os primeiros dois termos da expressao (3. 4), Jo e w X Jw representam a mudanca
do momento angular no referencial do corpo [33]. O momento giroscépico M, devido
a inércia dos motores, € definido da seguinte maneira [32]:

M; =wx[00/.0Q,.]" (3.5)
em que J, é a inércia dos motores e (), a velocidade relativa dos motores:
QT‘ = _Ql + Qz - Q3 + 94. (3 6)

O momento giroscopico de um motor é um efeito fisico em que o binario giroscopico
tenta alinhar o eixo de rotagdo do motor com o eixo vertical do referencial fixo [32].

A matriz de inércia do quadcopter no referencial do corpo € uma matriz diagonal
devido ao facto da estrutura do drone ser simétrica. A matriz de inércia é expressa
por:
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I, 0 0 (3.7)

onde Iy, I, e I,, sdo os momentos de inércia em cada um dos eixos do referencial
do corpo.

O ultimo termo da expresséo (3. 4), Mg, apresenta os momentos a atuarem sobre o
quadcopter, sendo necessario definir dois fendmenos aerodinamicos produzidos pela
rotacdo dos motores: a forgca de elevacdo e 0 momento aerodinamico. As expressdes
seguintes descrevem a forga de elevagdo e o momento produzido por um motor de
um quadcopter [32]:

1 3.8
F;, = EpACTrZQl?; (3.8)

M; = %pACDrZQiZ. (3.9)

Nas expressdes (3. 8) e (3. 9), p é a densidade do ar, A € a area das hélices, ré o
raio das hélices, C; e C, sao os coeficientes aerodindmicos das hélices e Q; é a
velocidade angular de um motor. As forcas e momentos aerodindmicos estao
dependentes da geometria das hélices e da densidade do ar. Como a altura maxima
que o drone pode alcancgar € limitada, normalmente a densidade do ar € considerada
constante. Com isto, as expressoes (3. 8) e (3. 9) sdo simplificadas da seguinte forma:

M; = K;,Q2. (3.11)

As constantes aerodinamicas Ky e K, podem ser determinadas experimentalmente,
ou através das dimensdes geométricas das hélices.

Na Figura 3. 2 estdo representadas todas as forgcas e momentos aerodinamicos num
quadcopter gerados pelos motores. Cada motor produz uma forga de elevacgéo F; e
um momento M; com dire¢cao oposta ao sentido de rotacdo do motor correspondente.
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Figura 3. 2 - Forgas e momentos aerodindmicos no quadcopter [32].

No eixo do x do quadcopter, os momentos sdo provocados pelas for¢cas de elevagao
dos motores 2 e 4. Considerando [ a distancia entre o centro de massa e um motor,
utilizando a regra da mao direita, 0 momento total no eixo do x é dado por:

M, = —F,l + F,l = IK;(—Q3 + Q). (3.12)
Utilizando o mesmo procedimento para o eixo do y, o total dos momentos nesse eixo
€ produzido pelos motores 1 e 3:
M, = F,l — F31 = IK;(QF — Q3). (3.13)
No caso do eixo do z, o momento ndo é causado pelas forcas de elevacao dos

motores, mas sim pelos momentos devido a rotagdo dos motores, expresséo (3. 11).
Assim 0 momento no eixo do z é expresso por [32]:

Combinando as expressdes (3. 12), (3. 13) e (3. 14) obtém-se o momento total a atuar
sobre o quadcopter:
IK:(—Q5 + Q3)

Ky (QF — Q7 + Q3 - QF)

As expressoes (3. 12), (3. 13) e (3. 15) s&o validas quando a estrutura do quadcopter
tem forma de +. Em forma de x, Figura 3. 3, em que o eixo do x esta entre o motor 1
e 2 e 0 eixo do y entre o motor 2 e 3, todos os motores tém influéncia sobre os
momentos M, e M,,.
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Figura 3. 3 - Posigéo dos eixos do referencial do corpo na estrutura em forma de x [32].

Na estrutura em forma de x os momentos M, e M,, ficam [32]:

M, = Filsen(45°) — F,lsen(45°) — F3lsen(45°) + F,lsen(45°) (3.16)
= Isen(45°)K;(QF — Q3 — Q3 + QF);
M, = Filsen(45°) + F,lsen(45°) — F3lsen(45°) — Fylsen(45°) (3.17)

= Isen(45°)K; (95 + Q3 — Q3 — Q).

O sen(45°) das duas expressdes anteriores deve-se ao angulo de 45° entre os eixos
do referencial e os bragos do quadcopter. Com isto o total dos momentos na estrutura
em x é dado por:

Isen(45°)K,(Qf — Q5 — Q3 + Q3)
Ku(Qf — Q3 + 0F — QF)

3.1.2 Equagdes do movimento translacional

As equacgdes que descrevem o movimento de translagdo do quadcopter baseiam-se
na segunda lei de Newton e tém origem no referencial fixo da Terra [32]:
0

0
mg

(3. 19)

m’i:: +RFB.

Da expressao (3. 19), r = [x y z]T é a distancia entre a origem do referencial fixo e o
centro de massa do quadcopter, m é a massa do quadcopter, g é a aceleragéo
gravitica (9,81 m/s?) e Fy s&o as forgas ndo gravitacionais a atuarem sobre o
quadcopter.
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Na situacdo em que o quadcopter se encontra numa orientagao horizontal com os
angulos ¢ e 0 a zero, as forgas de elevagcdo dos motores sdo as unicas forgas n&o
gravitacionais a agirem sobre a aeronave. Neste contexto, a partir da expressao (3.
10) as forgas nao gravitacionais sao expressas da seguinte forma:
0 (3. 20)
Fg = 0 :
—Ke(QF + Q5+ 05+ 05)

Na expressao anterior as primeiras duas linhas sdo zero porque o quadcopter esta
numa posigao horizontal, logo nessas dire¢des as forgas de elevagdo dos motores
nao tém efeito. Na terceira linha, a for¢ca de elevagéo é igual ao somatorio de cada
uma das forgas produzidas por cada motor. Esta forga tem sinal negativo porque,
como se definiu na Figura 3. 1, o0 eixo z esta a apontar para baixo no sentido oposto
a esta forga.

Na expressao (3. 19) Fp € multiplicado pela matriz de rotag&o R para passar as forgas
de elevacgao do referencial do corpo para o referencial fixo. Desta forma a expressao
(3. 19) pode ser aplicada qualquer que seja a orientagdo do quadcopter [32].

3.1.3 Efeitos aerodindmicos

Até agora na descricdo da dinamica do quadcopter, os efeitos aerodinédmicos a
atuarem sobre o corpo do quadcopter foram desprezados. No entanto, para se ter um
modelo mais proximo da realidade € necessario ter em conta estes efeitos,
nomeadamente as forgas e os momentos produzidos pela friccao do ar [32].

A friccdo do ar no quadcopter devido ao seu movimento produz uma forga de
oposicdo. A medida que a velocidade aumenta, esta forga de oposicdo ao movimento
também aumenta. As forgas devido a friccdo do ar podem ser aproximadas pela
seguinte expressao [32]:

F, = K, (3. 21)

onde 1 é a derivada do vetor de posicao e K; € uma matriz constante denominada de
matriz dos coeficientes de translacdo aerodinamica [32]. Com esta forga resistiva
adicional, a expresséo (3. 19) do movimento de translagéo fica:

0

0
mg

(3. 22)

mi = +RFy — F,.

A semelhanca da forca resistiva devido & fricgdo do ar, esse efeito aerodinamico
também causa um momento sobre o quadcopter, que pode ser expresso por [32]:

M, = K. (3. 23)
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Na expressdo anterior K, € uma matriz constante, designada de matriz dos
coeficientes de rotagao aerodinamica, e n € a derivada dos angulos de Euler [32]. Com
este efeito aerodinamico adicional, a expresséao (3. 4) do movimento rotacional fica:

Jo+wXJw+wx[00].0.]" =Mz — M,. (3. 24)

3.2 Modelo em variaveis de estado

Para simplificar o controlo de orientacdo e posicdo, transforma-se o modelo
matematico do quadcopter em variaveis de estado.

O vetor das variaveis de estado do quadcopter é definido da seguinte forma:
X = [x; x5 X3 X4 X5 X6 X7 Xg Xg X109 X171 X12]". (3.25)

O vetor das variaveis de estado define a orientac&o, posi¢ao e velocidades angulares
e lineares do quadcopter:

X=[pdp00yppzixiyy|. (3. 26)
3.2.1 Vetor das entradas de controlo

O vetor das entradas de controlo consiste em quatro variaveis, responsaveis por
controlar o movimento de subida e descida, o movimento de roll, o movimento de pitch
e o movimento de yaw. O vetor de entrada é definido como:

U =1[U,U, U3 U, (3. 27)
em que:
U; = K (QF + Q3 4+ Q3 + QD); (3. 28)
U, = K, (—Q3 + Q3); (3. 29)
Us = K,(Q2 — Q3); (3. 30)
U, = Ky(Q2 — Q3 + Q3 — Q2). (3.31)

Na forma matricial, as variaveis de entrada ficam:

u,| 0o -k 0 K ||}
= 3.32
Us| |k, 0 -K 0 ||z (3.32)

=

O vetor de entrada U das expressoes (3. 28) a (3. 32) é adequado para o controlo de
quadcopters com uma estrutura em +, Figura 3. 2, em que o eixo do x esta alinhado
com o motor 1 e o eixo do y esta alinhado com o motor 2. No caso de uma estrutura
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em X, como na Figura 3. 3, o eixo do x passa a estar entre o motor 1 e 2, e 0 eixo do
y entre o motor 2 e o motor 3.

Na forma em x as entradas de controlo ficam diferentes porque nesse caso todos os
motores tém influéncia nos momentos M, e M, do quadcopter. Assim para a
estrutura em x, os elementos U, e U; do vetor de entrada U ficam:

U, = K;(Q2 — 02 — 02 + 02); (3. 33)
Us, = K;(Q2 + 03 — 02 — Q2). (3. 34)

Na forma matricial o vetor de entrada de controlo para a estrutura em x € dado da
seguinte forma:

Ul 1K Ko Ko K 1[Q2

Up | _| K —Kr —Kr K ||03 3. 35)
Uso| |Kr K —Kr —Kp||Q3f '
Ul LKy —Ky Ky -Kgloz

Do vetor de controlo U, U, representa as forgcas produzidas por todos os motores
responsaveis por controlar a altitude, ou seja, as variaveis de estado z e z. A
componente U,, dependendo do tipo de estrutura, engloba as forgas dos motores que
produzem o momento M,, ou seja, U, é responsavel pelo controlo das variaveis ¢ e
¢. Us, como U,, depende do tipo de estrutura e engloba as forcas dos motores que
provocam o momento M,,. Assim U; controla as variaveis 6 e 6. A componente U,
contem os binarios de todos os motores que originam o momento M,, e desta forma
U, controla as variaveis ¥ e 1.

A forma como ¢é definido o vetor U permite desacoplar o sistema rotacional porque
assim U, controla a altitude, U, controla o angulo de roll, U; controla o angulo de pitch
e U, controla o angulo de yaw [32].

3.2.2 Equagao do movimento rotacional

Utilizando a equacéo (3. 15) com as componentes do vetor de entrada U,, U; e U,, O
total dos momentos a atuarem sobre o quadcopter fica:
lu,

U,
U4-

(3. 36)
Mg =

Através da equagado do movimento rotacional, (3. 4), com a expresséo (3. 36) e
expandido cada termo com a sua definigdo previamente explicada ao longo deste
capitulo, obtém-se o seguinte [32]:
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Ixx 0 0 ¢ ¢ Ixx 0 0 ¢ ¢ 0
0 Iy Oflg|+|e[x|0 Ly Oflg|+][o|x]| 0 |[=
0 0 L[y v 0 0 ILg|lyl [y U

Lx® 0L,y — lj)lyyé 6],Q,
Iyye T YL — QL |+ —gb]rﬂr =
1,9 L, 0 — 0L 0

w, (3.37)
U

4

Reescrevendo a expresséo anterior em fungdo das aceleragdes angulares, fica-se
com:

A A AU S S (3. 38)
NI S AR L I
o ) S S 3.39
9:I—U3—I—¢Qr+1—¢l/)—1—1/)¢); ( )
yy yy yy yy
.1 Le - Ly .. (3. 40)
LR S T

De forma a simplificar, séo feitas as seguintes mudangas de variaveis:

a, = Ly Izz’ as = Ly — Iyy;
Lix I,
a, = I]x_rx' b, = éi
a, = Izzlyylxx' b, = é ,
a, = I{/—ry; bs; = é

Com as mudangas de variaveis feitas, as expressodes (3. 38) a (3. 40) podem ser
reescritas de forma simplificada em fungao das variaveis de estado [32]:

)(,:2 = blUZ - a2x4ﬂr + a1x4x6; (3 41)
954 = b2U3 - a4x2.Qr + a3x2x6; (3 42)
)f6 = b3U4 + a5x2x4. (3 43)

3.2.3 Equacgao do movimento translacional

Substituindo vetor das entradas de controlo U, (3. 28) a (3. 31), na expressao das
forgas n&o gravitacionais a atuarem sobre o quadcopter (3. 20), obtém-se:
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(3. 44)

Expandido os termos da expressado (3. 19) e substituindo o termo das forgas nao
gravitacionais pelo da expressao (3. 44), a equacédo do movimento translacional fica:

X 0 cycl cys¢pso spsyY + cpcysO11 0
m|y| =] 0 |+ |[cOsyY cOcy + spsyPpsO cpspsO —cypsf|| 0 |[;
VA mg —s6 cOsp cpcl -U;
X 0 (spsp + cpcps8)(~U)
m|y| = 0 |+ |(chpsysh — cypsep)(—Uy)|. (3.45)
zl  lmg (cdch)(=U1)

Reescrevendo a expressao anterior de forma a isolar as aceleragdes lineares:

X = %Ul (sen(¢) sen(y) + cos(¢) cos(y) sen(6)); (3.46)
§ =~ (cos(¢) sen(p) sen(6) — cos() sen($); (3.47)
(3. 48)

Uy
i=g-— - (cos(¢p) cos(0)).

Utilizando o vetor X das variaveis de estado, as aceleragdes lineares ficam:

—U (3. 49)

X = 71 (sen(x,) sen(xs) + cos(xy) cos(xs) sen(x3));

(3. 50)

y = % (cos(x;) sen(xs) sen(x3) — cos(xs) sen(x,));

Zi=g— %(cos(xl) cos(x3)). (3.51)

3.2.4 Representagao em variaveis de estado

Com o vetor X das variaveis de estado (expressodes (3. 25) e (3. 26)) e as expressdes
das aceleracgdes angulares e lineares (expressoées (3. 41) a (3. 43) e (3. 49) a (3. 51)
respetivamente), o modelo matematico do quadcopter pode ser escrito em fungao das
variaveis de estado [32]:

X1 = ¢ = Xy;
Xy = ¢ = x4X6a) — x4 Q0 + b Uy;
.X:3 = 9 = .X4;

.X:4_ = é = XyXg03 + xzﬂra4 + b2U3;
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Xs =9 = x¢;
Xe = 1/J = X3X405 + b3Uy;
.X:7 = Z = xg,'
- Uy
Xg =2 =g —_~(cos(x,) cos(x3));
Xg = X = X10;
Xig =X = 71 (sen(x;) sen(xs) + cos(x;) sen(x3) cos(xs));

X11 =Y = X125

X12 =J = % (sen(x;) cos(xs) — cos(x;) sen(x3) sen(xs)).

X2
_x:l x4x6a1 - x4QT-a2 + b1U2
X X4
xi XyXeQ3 + X5,Q0.a4 + byUs
; Xg
X4
Xq XyX4a5 + b3U,
; Xg
X6
X,U)=].1|= U
f&.0) X7 g — El(cos (x1)cos (x3)) (3. 52)
x.8 X10
X9 —
X10 71 (sen(x,) sen(xs) + cos (x;)sen (x3)cos (x5))
X11 X12
X124
El (sen(x;) cos(xg) — cos (x;)sen (x3)sen (xs))

3.3 Técnicas de controlo

Nesta seccio serdo descritas as técnicas para o controlo da altura e orientagdo do
quadcopter. As técnicas utilizadas foram: PID, Fuzzy-PID e backstepping.

Na Figura 3. 4 est&o representados os controladores em conjunto com o sistema do
quadcopter. O controlador de posi¢ao pode ser o préprio utilizador, que ao analisar o
espaco e a posigcao da aeronave, define a orientagcado do drone através dos comandos
Oref, Orer € Yrer Para atingir a posicéo desejada.
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_,é
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Yref
Zref

A, A Ul

Controlador de Drer / Dinamica do quadcopter

posi¢ao
Controlador de 7> o x
trol » . .
?ri;n;;go © 1 >| Subsistema 0 | Subsistema | y
> rotacional Y | translacional |z
— -

Figura 3. 4 - Diagrama do sistema completo com os controladores.

Ao contrario da orientagdo, que é controlada através de U,, U; e U,, o controlo da
posicdo do quadcopter é feito através dos angulos ¢ e 0. Através das equagdes do
movimento translacional (3. 46) e (3. 47) € possivel determinar os angulos de
referéncia ¢,.r € 0,.:

X=- % (sen(q[)ref) sen(y) + cos(¢)ref) sen(@ref) cos(t/))); (3.53)

y=- % (cos(d)ref) sen(@ref) sen(y) — sen(q[)ref) cos(lp)). (3. 54)

Como o quadcopter opera com pouca inclinagao, isto €, valores de ¢ e 6 baixos, é
possivel simplificar as expressodes (3. 53) e (3. 54) assumindo que para pequenos
angulos:

cos(Prer) = 1,c08(0ref) = 1; (3. 55)

Sin(Pref) = Pres sen(Brer) = O (3. 56)
Com as simplificagdes anteriores, as equagodes (3. 53) e (3. 54) ficam:

£ =~ (regsen() + B, cos(y)); 5.57)

U, .
§ = = — (Brey sen(¥) = tres cos(¥)). (3. 58)

Na forma matricial, as expressdes anteriores ficam:

[on () Zeos ] [0rer) <t ). 5. 59

_Ul

Invertendo a equacédo (3. 59) obtém-se os angulos de referéncia em fungdo das
posi¢cdes de referéncia:
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)

[brr] < [ 2enty —costuyom oo

m[—sen(y) cos(y) ][*rer
A [— cos(p) — sen(llJ)] [Yr"ef]

_ ﬁl —XJer sen(y) + yrercos (P)
Uy | ~%Xrer cos() — —yrersen () |

)

(3. 60)

Para que a expressao anterior seja valida, devido as aproximagoes feitas, os angulos
®rer € Oror t€m de estar limitados entre -20 ° e 20 °.

3.3.1 Controlador PID

O controlador PID (Proporcional, Integral e Derivativo) € uma técnica de controlo em
malha fechada que ajusta a saida através da observagdo do erro entre a grandeza
desejada e a grandeza medida. O controlador PID é caracterizado pelos coeficientes
K,, K; e K4, sendo a saida do controlador u(t) em fungao do erro e(t) dada por [34]:

de(t) (3.61)
dt -’

u(t) = Kye(t) + K; f e(t)dt + K,

Aplicando a transformada de Laplace a expresséo (3. 61), a fungéo transferéncia do
controlador PID é a seguinte [34]:

K; .
G.(s) =K, + <t Kas. (3.62)
A Tabela 3. 1 descreve os efeitos de cada ganho do controlador PID na resposta do

sistema a uma entrada em degrau.
Tabela 3. 1 - Efeito dos ganhos do controlador PID na resposta a um degrau [34].

Ganho PID Percentagem de Tempo de Erro em estado
overshoot estabilizagao estacionario

aumento de K, aumenta pouco impacto diminui

aumento de K; aumenta aumenta nulo

aumento de K diminui diminui sem impacto

O compensador PID para controlar a altitude do quadcopter gera a entrada U;. A
expressao para o controlador PID da altitude é a seguinte:

Uy = Kp,(2res — 2) + K, f (Zrep — 2)dt + kg (Z/ef — 2). (3. 63)

As expressoes (3. 64) a (3. 66) sdo as expressdes dos compensadores responsaveis
por controlarem a orientagdo do quadcopter. Através dos angulos de referéncia
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(PrefrOresr Yrep) € dos angulos medidos (¢,6,y), sdo produzidas as respetivas
entradas de controlo (U,, Uz, U,).

U, = Kp¢(¢ref - ¢) + Ki¢ f(d)ref —¢)dt + kd¢(¢1:ef — ¢)’ (3 64)
U3 = er(gref - 9) + Kig f(gref — Q)dt + kde(er:ef — Q)’ (3 65)
(3. 66)

U4 = pr(lpref - l/)) + Kiw f(lpref - l/))dt + kdw(lp;ef - 1/1)

Para o controlo de posi¢ao, ao contrario do de orientacéo e de altura, o compensador
produz uma aceleracio de referéncia em vez de uma entrada de controlo:

. . . 3. 67
Xref = pr(xref - X) + Kix f(xref - X)dt + kdx(xref - X); ( )

. . . 3.6
yref = pr(yref _y) + Kiy f(yref _y)dt + kdy(yref _y) ( 8)

Com as aceleracdes de referéncias calculadas, através da expresséo (3. 60) obtém-
se os angulos de referéncia ¢,..; e 0,.r de forma a controlar a orientagao para que o

quadcopter consiga alcangar a posigado comandada.

O ajuste dos coeficientes dos controladores PID pode ser feito manualmente. Em [35]
€ descrito um processo iterativo de ajuste manual do PID. Inicialmente é atribuido um
valor baixo, 0,5 ou menos, a K, e 0 a K; e K,;. Analisando a resposta do sistema a um
degrau, aumenta-se o valor de K, até ao ponto em que oscilagbes comecem a surgir.
Nesse ponto, reduz-se para metade o valor de K. Depois comega-se a aumentar o
valor de K; para tornar a resposta mais rapida, mas se ocorrerem oscilagées diminui-
se um pouco o valor de K;. Se for necessario, aumenta-se o valor de K, para tornar
mais rapida a resposta a perturbacdes. A medida que se aumenta K; e K,;, pode ser
necessario diminuir um pouco K,,.

Outro método de ajuste de PID é o método Ziegler-Nichols em que consiste
inicialmente colocar a 0 os ganhos K; e K; e aumentar o ganho proporcional K,, até
que o sistema alcance a fronteira da instabilidade. Nesse ponto, K,, € denominado por

K, e o periodo das oscilagdes € denominado de T;. Com os valores de K; e Ty,
através da Tabela 3. 2, sdo calculados os ganhos do controlador PID [34].
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Tabela 3. 2 - Método de Ziegler - Nichols para o afinamento do controlador PID

Tipo de controlador K, K; K,
Proporcional (P)
Ge(s) = K, 0,5K - -
Proporcional — integral (PI)
K; 0,45K, 0,54K, —
G.(s) =K, +— 7R
() = Ky + = -
Proporcional — Integral — Derivativo (PID)
K; 0,6Ky 1,2K, 0,6K,Ty
Ge(s) =K, + " + Kys T, 3

O Simulink do MATLAB também dispde de um conjunto de ferramentas que permitem
ajustar os coeficientes do PID de acordo com a resposta pretendida. Com o “Simulink
Design Optimization’ definem-se as caracteristicas da resposta do sistema a uma
entrada em degrau, e através de um processo iterativo sdo calculados os valores de
PID de forma a se obter a resposta definida [36].

3.3.2 Controlador Fuzzy-PID

Os controladores PID convencionais sdo muito utilizados, mas na presenc¢a de nao
linearidades, de atrasos temporais, de perturbacdes e de mudangas dos parametros
dos sistemas, o desempenho do sistema de controlo fica aquém do desejado [37]. A
técnica de controlo Fuzzy-PID combina a teoria do controlo PID com a teoria de
controlo Fuzzy. O Fuzzy-PID pretende estabelecer duas fun¢des continuas entre os
parametros do PID e os valores do erro absoluto e da taxa de variagao do erro. Esta
técnica é caracterizada por ter um mecanismo de auto-ajuste, que automaticamente
afina os parametros de controlo para obter uma saida de controlo 6tima. A saida de
controlo 6tima, expressdo (3. 69), € obtida ajustando os valores dos coeficientes
Kp_Fuzzy» Ki—Fuzzy © Kp—ruzzy t€Nd0 €m consideragao o valor absoluto do erro e a sua
taxa de variagcao [10].

t de(t) (3. 69)

UFuzzy—PID = KP—Fuzzye(t) + KI—Fuzzy f e(T)dT + KD—Fuzzy 7

0

No controlador Fuzzy sdo definidas um conjunto de regras no formato if-then, que
quando aplicadas as entradas (valor absoluto e taxa de variagdo do erro), ajustam os
coeficientes da expressao (3. 69) [10].

Na Figura 3. 5 esta representado o diagrama de blocos do controlador Fuzzy-PID para
o controlo da orientagcdo do quadcopter. O erro gerado pela orientagao de referéncia
e a orientagdo medida pelo IMU é analisado pelo controlador Fuzzy, e a taxa de
variagdo do erro também € analisada. Através dessa analise, os valores dos
coeficientes Kp_ryzz7y, Ki—puzzy € Kp-ruzzy S80 ajustados tendo em consideragéo um
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conjunto de regras if-then do controlador Fuzzy. Definidos os coeficientes, o
compensador PID produz a saida de controlo Ury,,y—pip-
Controlador Fuzzy-PID

Controlador Fuzzy

Referéncia /" ™\ ermo | Yruzzy-pip
:k-lr-/ :: Kp_puzzye(t) '
¥ i

A '3
Kl—Fuzzy f e(r)dr
0

Dinamica do
quadcopter

de(t)

Kp_Fuzzy i

Orientacao atual

IMU <
Figura 3. 5 — Diagrama de blocos do controlador Fuzzy-PID para o controlo da orientagéo do
quadcopter.

A entrada do controlador Fuzzy-PID é dada pelo sinal de erro e pela sua derivada.
Consoante o valor destas duas variaveis de entrada, sao atribuidos diferentes niveis
linguisticos. O sinal de erro esta limitado de -10 a 10 e os niveis linguisticos sdo: (NB)
negativo grande; (NS) negativo pequeno; (ZE) zero; (PS) positivo pequeno e (PB)
positivo grande. A derivada do erro tem os mesmo niveis linguisticos que o erro, mas
esta limitada entre -5 e 5. Assim qualquer decisdo de controlo é tomada consoante o
nivel linguistico do erro e da sua derivada [38]. Na Figura 3. 6 e Figura 3. 7 estao
representadas as fungdes triangulares de associagao do sinal de erro e da derivada
do sinal de erro. Cada triangulo das fungbes corresponde a um conjunto fuzzy
associado a um termo linguistico, e estao limitados entre 0 e 1, indicado assim o grau
de associag&o da variavel de entrada ao nivel linguistico em questéo.

Membership function plots it paints: 181
T T T T T T T T T
NB Ns Ze PS PB
1
0.5 .
0 L I = I I | | | | |
-10 -8 -6 -4 -2 0 2 4 6 8 10

input variable "e"

Figura 3. 6 - Funcdo de associac¢do da variavel de entrada, erro.

42



Membership function plots int noints: 181
I I

NB NS ZE PS PB
1
0.5+ —
0 ¢ I I = I I I I I
5 4 3 2 1 0 1 2 3 4 5

input variable "de/dt"

Figura 3. 7 - Fungdo de associagdo da variavel de entrada, derivada do erro.

As saidas do controlador Fuzzy sdo os ganhos proporcional, integral e derivativo do
compensador PID. Estes ganhos também sao definidos por fungdes de associagéo
triangulares, Figura 3. 8 a Figura 3. 10. Os niveis linguisticos para o ganho
proporcional sdo: (ZE) zero; (PS) positivo pequeno; (PM) positivo médio e (PL) positivo
largo. Para os ganhos integral e derivativo os niveis linguisticos sédo: (ZE) zero; (PS)
positivo pequeno e (PB) positivo grande. Os limites dos ganhos sdo de 0 a 10 para o
proporcional, 0 a 1,5 para o integral e 0 a 5 para o derivativo [38].

Membership function plots gl 181
T T

| I I

ZE PS PM PL

0:51-

| | | | I
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
output variable "KP"

Figura 3. 8 - Fungdo de associagdo da variavel de saida, ganho proporcional.
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Membership function plots it points: 161

T T

ZE PS PB

0.5

03 ‘ 2

0 0.5 1 1.5
output variable "KI"

Figura 3. 9 - Fungdo de associagdo da variavel de saida, ganho integral.

Membership function plots ot noints: 181
| | | |
ZE PS PB
18
2.5 y
0% | | | T 1 | | |
0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4 45 5

output variable "KD"

Figura 3. 10 - Funcgdo de associagdo da variavel de saida, ganho derivativo.

As variaveis de saida do controlador sdo determinadas através das regras if-then da
Tabela 3. 3 [38].

Tabela 3. 3 - Regras de inferéncia do controlador Fuzzy

Regra if then

1 (e == PB) && (de / dt == NB) (Kp = ZE) && (K; = ZE) && (K, = PB)
2 (e == PB) && (de / dt == NS) (Kp = PS) && (K; = ZE) && (K, = PB)
3 (e == PB) && (de / dt == ZE) (Kp = PM) && (K; = PS) && (K, = PB)
4 (e == PB) && (de / dt == PS) (Kp = PL) && (K; = PS) && (K; = PS)
5 (e == PB) && (de / dt == PB) (Kp = PS) && (K; = PB) && (K, = PS)
6 (e == NB) && (de / dt == PB) (Kp = PL) && (K; = PB) && (K,; = ZE)
7 (e == NB) && (de / dt ==PS) (Kp = PM) && (K; = PB) && (K, = ZE)
8 (e == NB) && (de / dt == ZE) (Kp = PM) && (K; = PS) && (K, = ZE)
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Tabela 3. 3 (Continuagéo)

Regra if then

9 (e == NB) && (de / dt == NS) (Kp = PS) && (K; = ZE) && (K, = PS)
10 (e == NB) && (de / dt == NB) (Kp = ZE) && (K; = ZE) && (K; = PS)
11 (e == ZE) && (de / dt == NB) (Kp = PS) && (K; = ZE) && (K, = PB)
12 (e == ZE) && (de / dt == PB) (Kp = PM) && (K; = PB) && (K, = PB)
13 (e == ZE) && (de / dt == NS) (Kp = PM) && (K; = PS) && (K, = PS)
14 (e == ZE) && (de / dt == PS) (Kp = PM) && (K; = PS) && (K, = PS)
15 (e ==NS) && (de / dt == ZE) (Kp = PS) && (K; = PS) && (K, = PS)
16 (e == NS) && (de / dt == NB) (Kp = PS) && (K; = ZE) && (K, = PB)
17 (e == NS) && (de / dt == NS) (Kp = PS) && (K; = PS) && (K, = PS)
18 (e == NS) && (de / dt == PB) (Kp = PM) && (K; = PB) && (K, = PB)
19 (e == NS) && (de / dt ==PS) (Kp = PM) && (K; = PS) && (K; = PS)
20 (e == PS) && (de / dt == ZE) (Kp = PM) && (K; = PS) && (K, = PS)
21 (e == PS) && (de / dt == PB) (Kp = PS) && (K; = PB) && (K, = PB)
22 (e == PS) && (de / dt == PS) (Kp = PS) && (K; = PS) && (K, = PS)
23 (e == PS) && (de / dt == NB) (Kp = PS) && (K; = ZE) && (K, = PB)
24 (e == PS) && (de / dt == NS) (Kp = PS) && (K; = PS) && (K, = PS)

Os valores dos ganhos sdo obtidos através de um processo denominado de
defuzzificagdo, que transforma os dados produzidos pelas regras de inferéncia em
valores concretos [39].

Na Figura 3. 11 esta representado o diagrama de blocos do sistema do controlador
Fuzzy-PID.
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Figura 3. 11 - Diagrama de blocos do controlador Fuzzy-PID.

3.3.3 Controlador Backstepping

A técnica de controlo backstepping permite controlar a orientacédo e a altitude do
quadcopter. Esta técnica € baseada na teoria da estabilidade de Lyapunov.

A teoria de Lyapunov é utilizada para obter conclusdes sobre trajetorias de um sistema
do tipo x = f(x) sem descobrir as trajetérias, isto é, sem resolver a equacéo
diferencial. Um tipico teorema de Lyapunov tem a seguinte estrutura [40]:

- Se existe uma fungdo V : R™ — R que satisfaz algumas condicbes em V e V;
- Entéo, as trajetorias do sistema satisfazem alguma propriedade.

Um exemplo de um teorema de Lyapunov € o teorema que demonstra que as
trajetdrias do sistema sao limitadas. Este teorema supde que existe uma fungao V que
satisfaz as seguintes condi¢des:

- Todos os subconjuntos de V sao limitados;
-V(z) < 0 para todo z.

Assim todas as trajetdrias estdo limitadas, isto é, para cada trajetoria x existe R de tal
forma que ||x(t)|| < R para todo t > 0. Neste caso V & denominada de fungdo de
Lyapunov, o que comprova que as trajetorias estdo limitadas [40].
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3.3.3.1 Controlo de roll

Para controlar o angulo de roll (¢) através da técnica de backstep, primeiro é
necessario ter em consideracéo o erro entre o valor do angulo de referéncia e o valor
atual do angulo:

el == xlref - xl. (3 70)

Considerando a seguinte fung¢ao positiva definida de Lyapunov [41]:

1
v=ta (3.71)

Tendo em conta o modelo em variaveis de estado de (3. 52) x; = x,, a derivada da
funcao de Lyapunov V; fica:

Vl = elél == 61 (Xlref - xz). (3 72)

Para que o sistema seja assintoticamente estavel, a derivada da fung&o de Lyapunov
tem de ser negativa semi-definida. Para que tal acontega, escolhe-se uma fungao de
limitagdo W, (e) = c,e? para limitar V, [41]:

Vl = el (Xlref - xz) S _Clef, Cl > O, (3 73)
em que c; é uma constante positiva. Para satisfazer a desigualdade da expresséo
anterior, define-se a entrada de controlo virtual como sendo [41]:

xzref = X’lref + Clel. (3 74)

Definindo um novo erro, como sendo a diferenga entre o valor atual do estado x, e o
valor de referéncia:

62 = xz - xzref = xz - Xlref - Clel, (3 75)
a derivada da fungao de Lyapunov pode ser reescrita em fungéo dos erros e; € e,:

Vi =eé

=€ (551Tef - xz)

= 91(551Tef — (e, + xlref + cie1))
(3.76)

= —eje, — c1e2.

A presenca do termo e,e, ndo garante que a derivada da fung&o de Lyapunov seja
negativa e semi-definida. Para tal, na préxima iteragdo do algoritmo de backstepping,
adiciona-se a fungéo V; um termo quadratico na variavel de erro e, [41]:
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V, =V, +%e22. (3.77)
A derivada de V, fica:
V, =V, +eyé,
(3.78)

= —8162 - Clef + 62 (X'Z - Xlref - Clél)'
Do modelo das variaveis de estado (3. 52), x, € dado em fung&o da entrada de controlo
U,:
X‘Z = x4x6a1 - x4ﬂra2 + b1U2. (3 79)
Escolhendo a fungéo positiva definida de limite W,(e) = —c,e? — c,e2, onde ¢, é uma
constante positiva, e substituindo x, de (3. 79) em (3. 78) obtém-se a seguinte
desigualdade [32]:
VZ = —6162 - C1612 + ez (x4_x6a1 - x4_Qra2 + b1U2 - xlref - Clél) (3 80)
< —c e} — cyel.
Resolvendo a desigualdade anterior, a saida de controlo U, pode ser expressa da
seguinte forma:

1
=1

(3. 81)

Uz (_Czez + 61 - x4x6a1 + x4Qra2 + xl_ref + Clxlref - Clxz).

3.3.3.2 Controlo de pitch

O controlador para o angulo de pitch é obtido da mesma forma que o controlador de
roll. Neste caso o controlador tem origem nos seguintes estados:

X3 = X4 (3.82)
X4 = XpXea3 + X,Qa4 + by Us. (3. 83)

Sendo o erro de pitch dado por:
€3 = X3,,0 — X3. (3. 84)

A funcéo de Lyapunov positiva definida é dada por:

1
y=te (3. 85)

sendo a sua derivada:

(3. 86)

V3 == 6383 == 83 (x3ref - x4).

Com a funcéo de limite W;(e) = —czeZ, em que c; € uma constante positiva, o valor
de referéncia de x, é:
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x4ref = Xgref + C3€3. (3 87)

E o erro entre o valor de x, e a referéncia é dado por:
34 = x4 - x:‘;ref - C3e3. (3 88)

Reescrevendo a derivada da fungdo de Lyapunov tem-se:

V3 = e3é;

= 93(553T6 —(es + X3,er T cz€3))
f f

(3. 89)

= —eze, — €5

Somando a fungao V; um termo quadratico com o erro e,, obtém-se outra fungao de
Lyapunov:

1
Definindo uma nova funcio de limite:
W,(e) = —cze2 — cy ez, (3.91)

em que c, € uma constante positiva, consegue-se obter a seguinte desigualdade:
* _ 2 . I 2 R
V, = —eze, —c3e5 + ey (x4 — X3pep — C3€3) < —Cze3 — Cue; (3. 92)

Da expresséao anterior, substitui-se x, a partir da expressao (3. 83) e resolve-se em
ordem a U;, obtém-se a expressao para a variavel de controlo do angulo de pitch:

1 (3. 93)

U3:b_
2

(—C4€4 + 83 - x2x6a3 - ngra4 + x3ref + C3x3ref - C3x4).

3.3.3.3 Controlo de yaw

Para o controlador de yaw, a expresséo para a variavel de controlo do angulo é obtida
da mesma forma que para os controladores de roll e pitch. Neste caso a expresséo
para a entrada de controlo U, fica:

1 , . (3.94)
U, = b—(—cﬁe6 + e — x,x405 + Xspef + C5X5per — 05x6),
3
com:
es = xsref — Xg,; (3 95)
€e = Xg — 5c5ref — Csés. (3. 96)

Sendo c; e ¢4 constantes positivas [32].
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3.3.3.4 Controlo de altitude

O procedimento para a obtencéo do controlador de altitude € o mesmo que o efetuado
para os controladores de roll, pitch e yaw. Neste caso a expressao para a variavel de
controlo U; é a seguinte:

Ui = cos(xl)nzos(x3) (—97 t g = Xyppp = CrX7,p T CrXg t+ cgeg), (3.97)

com:
€7 = X7rep ~ X7; (3. 98)
eg = Xg — X7, — C7€7. (3. 99)

Sendo ¢, e cg constantes positivas [32].

Com isto termina-se o terceiro capitulo, onde se abordou a dindmica do quadcopter e
as técnicas de controlo que permitem controlar a orientacdo e a altura da aeronave.
No capitulo seguinte descreve-se a implementagdo em Simulink da dinamica do drone
e comparam-se os resultados obtidos entre as varias técnicas de controlo.
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4 Simulacao do controlo do drone

Neste capitulo sera explicado como foi implementada em ambiente Simulink, a
simulagao da dinamica e do controlo do quadcopter descritos no capitulo anterior.

Este capitulo esta subdivido em quatro secgbes, sendo que na primeira sao
apresentados e descritos os dois modelos desenvolvidos, relativos a dinamica do
drone. Na segunda secgédo é descrita a implementagdo em Simulink dos diferentes
controladores estudados. Na terceira secgao sao realizadas varias simulagdes aos
modelos, com diferentes técnicas de controlo. Na quarta e ultima secg¢do sao
comparados os resultados obtidos para as diferentes técnicas de controlo.

4.1 Implementagao das equagoes do drone

Em Simulink implementou-se, em dois modelos distintos, a dindmica do sistema do
quadcopter descrita no capitulo 3. No primeiro modelo utilizou-se a fungao “Level-2
MATLAB S-Function” para implementar em linguagem MATLAB a dinamica do drone,
enquanto que no segundo modelo implementou-se o sistema através de um diagrama
de blocos.

4.1.1 Modelo em linguagem MATLAB

O modelo em linguagem MATLAB do quadcopter € composto por 22 entradas e 12
saidas. Na Tabela 4. 1 e na Tabela 4. 2 estdo descritas as entradas e saidas do
modelo em linguagem MATLAB, do quadcopter implementado no Simulink.

Tabela 4. 1 - Descrigdo das entradas do modelo em linguagem MATLAB do quadcopter.

Entrada Descrigao
Q Velocidade angular do motor 1
Q, Velocidade angular do motor 2
Qs Velocidade angular do motor 3
Q, Velocidade angular do motor 4
Ky Constante de elevacdo das hélices
Ky Constante de binario das hélices
d Distancia entre um motor e o centro do quadcopter (constante)
g Aceleragéo gravitica (constante)
Ly Inércia do quadcopter em x (constante)
Ly, Inércia do quadcopter em y (constante)
I, Inércia do quadcopter em z (constante)
I, Inércia do motor (constante)
m Massa do quadcopter (constante)
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Tabela 4. 1 (Continuagéo)

Entrada Descricdo

Velocidade de rotagédo do drone sobre o eixo x (referencial do corpo)

Velocidade de rotagédo do drone sobre o eixo y (referencial do corpo)

Velocidade de rotagédo do drone sobre o eixo z (referencial do corpo)

Angulo de Euler ¢ (referencial fixo)

Angulo de Euler 6 (referencial fixo)

Angulo de Euler y (referencial fixo)

Velocidade linear do drone em relagéo ao eixo x (referencial do corpo)

Velocidade linear do drone em relagéo ao eixo y (referencial do corpo)

Sl <| | & o] 2|la|s

Velocidade linear do drone em relagéo ao eixo z (referencial do corpo)

Tabela 4. 2 - Descrigdo das saidas do modelo em linguagem MATLAB do quadcopter.

Saida Descricao

Velocidade de rotagédo do drone sobre o eixo x (referencial do corpo)

Velocidade de rotagédo do drone sobre o eixo y (referencial do corpo)

Velocidade de rotagédo do drone sobre o eixo z (referencial do corpo)

Angulo ¢ (referencial fixo)

Angulo 6 (referencial fixo)

Angulo 1 (referencial fixo)

Velocidade linear do drone em relagéo ao eixo x (referencial do corpo)

Velocidade linear do drone em relagéo ao eixo y (referencial do corpo)

Sl <| | & o] 2o

Velocidade linear do drone em relagéo ao eixo z (referencial do corpo)

x Posicéo do drone no eixo x (referencial fixo)

y Posigéo do drone no eixo y (referencial fixo)

Posicéo do drone no eixo z (referencial fixo)

Na Figura 4. 1 esta representado o fluxograma que descreve o procedimento efetuado
pelo modelo em codigo do quadcopter.

52




Calculo das
velocidades
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Criagao da
matriz de
inércia
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binarios Transformagao da
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Calculo da matriz com
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aerodinamicos,

; din: Calculo da
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p rotagcao

Calculo da
aceleragao angular
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Calculo da taxa
de variagcao dos

Calculo das forgas

de impulsao das

hélices corpo angulos de Euler

Figura 4. 1 - Fluxograma do modelo do quadcopter em linguagem MATLAB.
No anexo C esta o cédigo desenvolvido para a simulagao da dinamica do drone.
4.1.2 Modelo em diagrama de blocos

Para se implementar, em diagrama de blocos, o modelo do quadcopter, utilizaram-se
os blocos “Fcn” do Simulink para implementar as equagdes da dinamica. Na Figura 4.
2 esta representado o diagrama de blocos que simula a dindmica do quadcopter.
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Figura 4. 2 - Diagrama de blocos para simulagdo da dindmica do quadcopter.
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Na Tabela 4. 3 estdo indicadas a que equacéo da dinamica corresponde cada bloco

de fungdes do diagrama de blocos da simulagao.
Tabela 4. 3 - Fun¢des do diagrama e respetivas equagoes.

Funcgao Equacao

1) (3.41)

SHRALESY
(6]
ey

Neste modelo ndo se colocou um limite inferior na posig¢ao vertical do quadcopter, ou
seja, no inicio da simulagédo a aeronave comega suspensa e a sua altura diminui até
que a forga produzida pela rotagdo das hélices seja igual ou superior ao peso do
drone.

4.2 Implementacgao dos controladores

Nos controladores de altura e orientacdo implementaram-se as técnicas de controlo
descritas no capitulo 3, PID, Fuzzy-PID e Backstepping. Os diagramas de blocos em
Simulink destes controladores estao presentes no anexo C, seccéo 3.

A forma do sinal de controlo gerado pelo controlador difere para cada um dos modelos.
Enquanto que no modelo em diagrama de blocos o controlador define os sinais U;,
U,, U; e U,, no modelo em linguagem MATLAB, o controlador define a velocidade
angular de cada um dos motores.

4.2.1 Controlador do modelo em linguagem MATLAB

Na Figura 4. 3 esta representado o controlador utilizado nas simulagdes com o modelo
em linguagem MATLAB.
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1) p{Zref
Zre f Z_corr . . >
2) ¥ >
z ZControlo > m1
Add
P Theta_ref
()
Yref Theta_corr . . >
( : ) Theta
>
0 ThetaControlo > m2
Add2
L3
>
b Pt . >
ﬁ e f Phi_corr . » m3
§ ) pPhi Add1
¢ PhiControlo
7 P Psi_ref >
lpre f Psi_corr| e >
>Ps > m
l/) PsiControlo Add3

Figura 4. 3 - Controlador para o modelo em linguagem MATLAB.

Neste controlador as corre¢cdes produzidas pelo controlo da orientacédo e de altitude
sdo somadas de forma a definir a velocidade dos motores m1, m2, m3 e m4. Neste
caso, os motores 1 e 3 sdo responsaveis por controlar o angulo 8 e os motores 2 e 4
responsaveis por controlar ¢. No controlo da altura e do angulo ¥ sdo necessarios
todos os motores.

Para que os sinais de saida do controlador da Figura 4. 3 (m1, m2, m3 e m4) possam
definir a velocidade de rotacdo dos motores, primeiro estes tém de ser processados.
O diagrama de blocos da Figura 4. 4 mostra como os sinais gerados pelo controlador
s&o transformados em velocidades angulares.

. 1 N
e b ™ 0.178s+1 d

m1 Saturation1 Gain Transfer Fcn W1

Figura 4. 4 - Diagrama de blocos para a obtenc¢ado da velocidade angular dos motores.

Na Figura 4. 4, o sinal gerado pelo controlador (m1) primeiro passa por um limitador
(bloco “Saturation1”) que limita esse sinal entre 0 e 100, depois é multiplicado por um
ganho de 80. Com isto a velocidade dos motores fica compreendida entre 0 e 8000
rotagdes por minuto. O ultimo bloco (“Transfer Fcn”) é um filtro de primeira ordem para
impor um tempo de resposta do motor, neste caso o motor tem um tempo de subida
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de aproximadamente 4 ms. O tempo de resposta do motor esta relacionado com o
sinal de comando do regulador de velocidade que opera a uma frequéncia de 250 Hz.

4.2.2 Controlador do modelo em diagrama de blocos

O controlador de orientag&o e de altura desenvolvido para o modelo em diagrama de
blocos esta representado na Figura 4. 5.

> Z_ref U1 p U1 Omega 1 p{ Omegat U >
Nz
) Phi_ref v2 >
U2 P U2 Omega 2 »{ Omega2
) Phi
U3
) Theta_ref >
> Theta VK] p{ U3 Omega 3 »{ Omega3 i
U4
) Psi_ref
N Psi U4 » U4 Omega 4 » Omega4 OmegaR [»
Calculo das velocidades dos Calculo dos sinais de controlo

Controlador motores reais

Figura 4. 5 - Controlador de orientagéo e altitude do modelo em diagrama de blocos.

O controlador gera os sinais de controlo U,, U,, U; e U,, sendo estes depois
transformados em velocidades angulares, Figura 4. 6.

1
Omega 1
> Abs

Sqrt Saturation Transfer Fcn2

1/(4*kf)

»
Gain2 1
lul 2
> Omega 2

Abs1 Sqrt1  Saturationt Transfer Fen1

0
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: 3
| &

1/(2*kf)

y
&

Gain3 i

1/(2*kf)

1
3
Gaind E D "] oi7ess 3
» Abs3 Sqrt2 Saturation2 Transfer Fen3 9
. ;
i i o
U4

Gain5
1
o el D

- Omega 4
Abs2 Sqrt3 Saturation3 Transfer Fcnd

ga
v
.
.
A\ 4 A4

Add3

Figura 4. 6 - Diagrama de blocos para o calculo das velocidades angulares dos motores.
O diagrama de blocos da Figura 4. 6 € o inverso da expressao (3. 32), permitindo
assim determinar as velocidades Q,, Q,, Q; e Q, através dos sinais de controlo U,

U,, U; e U,. As velocidades dos motores estdo também limitadas entre 0 e 8000
rotacdes e o tempo de resposta também é de aproximadamente 0,4 s.
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Com os valores da velocidade dos motores calculados, esses sao processados noutro
diagrama de blocos, Figura 4. 7, para se determinarem a velocidade relativa dos
motores ({2,.) e os valores reais dos sinais de controlo U';, U',, U'; e U',,.

1) . » U2 .
Omega1
Math
Function
Omega2 s
A R
Omega3
Math
@ Function1 .
Omega4 .
. » U2 .
Math
Function2
. | 2 U2 .
Math
Function3

YVYVYY

Add1

Add2

vy

Add3

YVYVY

Add4

vV VvV Y

Add

> NGD)
ain U1
kf
in1 U2
kf
. U3
in2
% ()
Gain3 U'4
OmegaR

Figura 4. 7 - Diagrama de blocos para o calculo dos sinais de controlo reais U';, U',, U'5, U', e da

velocidade relativa Q.

O diagrama da Figura 4. 7 implementa as expressoes (3. 6) e (3. 32) para se obterem
os valores de Q,, U';, U',, U'5; e U',. A diferenga entre o vetor de controlo [U] a saida
do controlador e a saida do diagrama de blocos da Figura 4. 7 é que este ultimo ja

esta limitado e inclui o tempo de resposta dos motores.

4.3 Simulacao do controlo de altura e orientagao

As caracteristicas do quadcopter utilizado na simulagao estao indicadas na Tabela 4.

4.

Tabela 4. 4 - Caracteristicas do quadcopter da simulagao.
Parametros Valor
Massa 0,927 kg
Distancia entre um motor e o centro 0,255 m
Inércia em x 1,7067x103 kg m?
Inércia emy 1,7067x103 kg m?
Inérciaem Z 0,032528 kg m?

Inércia dos motores

3,788x10% kg m?

Constante de impulsdo das hélices

1,4865x107 N/(rad/s)?

Constante de binario das hélices

2,925x10° Nm/(rad/s)?
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Como o valor da inércia da aeronave no eixo do y € o mesmo que para o eixo do x,
apenas serao apresentados os resultados das simulagdes para o controlo do angulo
¢ porque s&o iguais aos valores obtidos para o controlo do angulo 6.

4.3.1 Controlo com a técnica PID

Na técnica PID através da analise da resposta do sistema a entrada em degrau,
selecionaram-se os valores dos compensadores PID que tornavam a resposta mais
préxima do desejado. Os valores obtidos para os controladores PID utilizados na
simulacao estdo na Tabela 4. 5 e foram obtidos através da toolbox “Simulink Design
Optimization”. Colocaram-se entradas em degrau unitario e os coeficientes PID foram
obtidos de acordo com a resposta pretendida: overshoot inferior a 10 %, tempo de

estabelecimento inferior a 7 s e tempo de subida inferior a 5 s.
Tabela 4. 5 - Valores dos compensadores utilizados na simulagao.

Controlo
Compensador & 0 " .
: 0,0381 0,0381 3,8189 121,6545
Proporcional (K,)
2,237x1020 2,237x1020 1,3275%x101® 37,8513
Integral (K;)
Derivativo (K,) 0,0804 0,0804 10,5879 131,2552

Simulou-se o controlo de altitude durante 15 segundos, com uma altura de referéncia
de 1 m durante toda a simulacdo, Figura 4. 8.
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Figura 4. 8 - Controlo de altura com PID: a) altura e altura de referéncia; b) entrada de controlo U;.

Pela simulacdo do controlo de altura verificou-se que enquanto o quadcopter nao
consegue descolar, a entrada de controlo U, cresce rapidamente, até que o
quadcopter consiga levantar voo. Depois, o valor de U; diminui, mas a aeronave
continua a subir. As oscilagdes de U; provocam tremor no valor de z, mas este
continua a subir até atingir o valor de referéncia. Quando é alcancado o valor de
referéncia para a altura, U, fica com um valor constante de aproximadamente 9,2,
situagdo em que a forga de impulsdo das hélices € igual ao peso do quadcopter.

Para simular o controlo do angulo ¢, colocou-se na referéncia uma entrada em degrau
aos 2 s com um valor final de 10 °.

. i __
W' Phiref
12 - L

Angulo (graus)

Tempo (s)

(a)
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Tempo (s)
(b)

Figura 4. 9 - Controlo PID do angulo ¢: a) angulo ¢ e referéncia; b) sinal de controlo U,.

Com a simulagéo do controlo do angulo ¢ verificou-se que o dngulo converge para o
valor de referéncia. Também se verificou que a variagdo do angulo ¢ provoca ligeiras
perturbagdes (na ordem dos 10-°°) no angulo 6, Figura 4. 10.

<10° theta z3]

lo (graus)

Angu

0.5

Tempo (s)

Figura 4. 10 - Angulo 6 durante o controlo de ¢.

A variagao do angulo 8 na Figura 4. 10 é explicada através da equacédo (3. 39) em
que diz que 6 sofre a influéncia de ¢. Esta variagéo do angulo de pitch é logo suprimida
pelo seu controlador. Na Figura 4. 11 visualiza-se a atuag&o do sinal de controlo U,
para eliminar as variagdes do angulo 8. As mesmas variagdes também ocorrem para
o angulo Y sendo eliminadas por U,.
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Tempo (s)
Figura 4. 11 - Sinal U; durante a simulag&o do controlo de ¢.
Para se simular o controlo do &ngulo i efetuou-se o mesmo procedimento que para o

angulo ¢, ou seja, colocou-se na referéncia uma entrada em degrau aos 2 s com um
valor final de 10 °, Figura 4. 12.

L& Psiref
psi

lo (graus)

Angu

Tempo (s)

(a)
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-0.005 — —

-0.01 —

U4

-0.015 — —

-0.02 -

-0.025 — —

-0.03 =

-0.035 — —

Tempo (s)

(b)
Figura 4. 12 - Controlo PID do angulo i: a) angulo ¢ e referéncia; b) sinal de controlo U,.
Com a simulagao do controlo do &ngulo vy, verificou-se que o angulo converge para o
valor de referéncia.

4.3.2 Controlo com a técnica Fuzzy-PID

Utilizou-se a técnica Fuzzy-PID para controlar apenas a orientagdo do quadcopter. Na
simulagao do controlo com esta técnica, colocou-se uma entrada em degrau aos 2 s
com valor final de 10 ° na referéncia do angulo ¢ e simulou-se durante 15 s, Figura 4.
13.

lo (graus)

Angu

Tempo (s)

(a)
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u2

Tempo (s)

(b)
Figura 4. 13 - Controlo do angulo ¢ através da técnica Fuzzy-PID: a) angulo ¢ e a sua referéncia; b)
sinal de controlo U,.

No controlo de ¢, os valores iniciais do compensador utilizado foram os mesmos que
na técnica PID.

Para a simulagédo do controlo do angulo y, efetuou-se um procedimento semelhante
ao anterior. Os valores iniciais do compensador PID foram 3 no proporcional, 0,5 no
integral e 3,5 no derivativo. Na Figura 4. 14 est&o representados o angulo ¥ e o sinal
U, ao longo da simulag&o.

15 =

Angulo (graus)

Tempo (s)

(a)
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0.015 — —

0.01 — —

0.005

U4

-0.005 — —

-0.01 ¢

-0.015 — -

Tempo (s)

(b)
Figura 4. 14 - Controlo do angulo iy com a técnica Fuzzy-PID: a) angulo i e a referéncia; b) sinal de
controlo U,.
Apesar da légica Fuzzy ser a mesma para ambos os controladores, a dindmica e os
valores do compensador PID sdo diferentes para cada angulo, logo a resposta é

diferente para cada controlador.
4.3.3 Controlo com a técnica de Backstepping

Utilizou-se a técnica de Backstepping na simulagao para controlar a altura do
quadcopter e os angulos ¢ e . As constantes do controlador, identificadas no capitulo
3, foram obtidas através da ferramenta de otimizagdo do Simulink (“Simulink Design

Optimization™) e estdo apresentadas na Tabela 4. 6.
Tabela 4. 6 - Constantes do controlador de backstepping

9,122

G

1,3593

C

9,122

1,3592

0,552

0,34

0,552

0,34

No controlo de altura colocou-se como referéncia 1 m de altitude e simulou-se durante
15 s, Figura 4. 15.
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Figura 4. 15 - Controlo de altura através da técnica de backstepping: a) altura e valor de referéncia; b)
sinal de controlo Uj;.

Para o controlo com a técnica de backstepping utilizou-se o modelo em diagrama de

blocos da dindmica do quadcopter, e devido a isso observa-se que na simulacédo da

Figura 4. 15.a) a altura do drone nos momentos iniciais é negativa.

Pela Figura 4. 15.a) verifica-se que a altura converge para o valor de referéncia e que
a semelhanca da técnica PID o valor do sinal de controlo U; estabiliza
aproximadamente em 9,2, fazendo com que o quadcopter fique a pairar no ar a altura
de referéncia.

Para o controlo do angulo ¢, colocou-se na referéncia uma entrada em degrau no
instante de tempo de 2 s e valor final de 10 °, Figura 4. 16.
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Figura 4. 16 - Controlo do angulo ¢ através da técnica de backstepping: a) angulo ¢ e a sua
referéncia; b) sinal de controlo U,.

Com a simulacdo do controlo de ¢ verificou-se que o angulo convergiu para o valor
de referéncia.

Na Figura 4. 17 observa-se a resposta do angulo » a uma entrada em degrau aos
2 s, através da técnica de backstepping.
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Figura 4. 17 - Controlo do angulo ) através da técnica de backstepping: a) angulo ¢ e a sua
referéncia; b) sinal de controlo U,.

Com a simulagao do controlo do &ngulo y, verificou-se que o angulo convergiu para o
valor de referéncia, 10 °.

4.4 Comparacgao de resultados entre as técnicas

Com todas as técnicas de controlo testadas na simulagdo conseguiu-se controlar a
orientacdo e altura do quadcopter. Obtiveram-se respostas diferentes para cada
técnica de controlo, mas em todas o sistema convergiu para o valor de referéncia.

No controlo de altura, com o controlador backstepping obteve-se uma resposta mais
rapida, mas com um overshoot maior do que a resposta obtida pelo controlador PID.
O desempenho destes dois controladores esta diretamente ligado aos valores
utilizados nos compensadores K,, K; e K; € nas constantes c; e cg, € como estes

foram obtidos através de um processo iterativo, o desempenho dos controladores
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ainda pode ser melhorado através de um ajuste mais aprofundado destes valores. Na
Tabela 4. 7 apresenta-se as caracteristicas das respostas dos dois controladores de

altura.
Tabela 4. 7 - Caracteristicas das respostas dos controladores de altura

PID Backstepping
Overshoot 2,8 % 12,2 %
Tempo de subida 2,695 s 0,656 s
Tempo de estabelecimento 3,602 s 3,019 s

No controlo dos &ngulos ¢ e 8, com a técnica PID obteve-se uma resposta mais rapida
do que com o Fuzzy-PID, mas mais lenta do que o backstepping. Em termos de
overshoot, a percentagem foi maior para o PID do que no backstepping, € nulo na
técnica Fuzzy-PID. Na Tabela 4. 8 apresenta-se a percentagem de overshoot, o tempo
de subida e o tempo de estabelecimento das diferentes respostas dos controladores

dos é&ngulos ¢ € 6.
Tabela 4. 8 - Caracteristicas das respostas dos controladores dos angulos ¢ e 6

PID Fuzzy-PID Backstepping
Overshoot 17,1 % 0 % 8,8 %
Tempo de subida 0,545 s 1,497 s 0,530 s
Tempo de estabelecimento 3,229 s 2,137 s 1,809 s

No controlo do angulo Y obteve-se com o PID uma percentagem de overshoot nula,
mas das trés técnicas foi a resposta mais lenta. Com o Fuzzy-PID obteve-se a maior
percentagem de overshoot mas com tempo de subida mais rapido. Com o
backstepping obteve-se a resposta com o melhor tempo de estabelecimento. Na
Tabela 4. 9 sdo apresentadas as caracteristicas das respostas de cada técnica para

o controlo do angulo .
Tabela 4. 9 - Caracteristicas das respostas dos controladores do angulo ¢

PID Fuzzy-PID Backstepping
Overshoot 0% 34,2 % 9,7 %
Tempo de subida 2,858 s 0,648 s 0,914 s
Tempo de estabelecimento 4,697 s 4,898 s 2,605 s

A semelhanca do controlo de altura, no controlo da orientagdo, o desempenho dos
controladores pode ser melhorado através do aprofundamento do processo de
iterativo no calculo dos compensadores PID e das constantes das equagdes do
backstepping.

Observando-se todas as respostas obtidas na simulagédo, consegue-se concluir que:
a técnica PID é a técnica de controlo mais simples de implementar, porque para cada
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variavel de controlo diferente esta técnica apenas muda os valores dos
compensadores; a técnica Fuzzy-PID no controlo dos angulos ¢ e 8 € a que tem a
resposta mais lenta, mas a unica com percentagem de overshoot nula; a técnica de
backstepping tem a melhor relagdo entre tempo de resposta e percentagem de
overshoot de todas as técnicas simuladas. Se se ajustarem de forma diferente os
parametros dos compensadores, a resposta também pode mudar.
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5 Verificacao experimental do quadcopter

Neste capitulo descreve-se o0 procedimento realizado para implementacao
experimental de um quadcopter.

Na primeira sec¢ao descreve-se o processador utilizado e o motivo pelo qual se optou
por esse microcontrolador. Na segunda seccdo descreve-se como foi feita a
montagem do sistema de controlo remoto e como este funciona. Na terceira secgao
explica-se o funcionamento do sensor utilizado para monitorizar a orientacdo da
aeronave. Na quarta seccdo descreve-se o funcionamento dos controladores de
velocidade em conjunto com os motores BLDC. Na quinta seccédo apresenta-se a
estrutura utilizada na construgao do quadcopter. Por ultimo, na sexta seccéo, explica-
se o algoritmo implementado para controlar o voo do drone.

5.1 Processador

O microcontrolador utilizado para a implementacéo do controlador de voo do drone foi
o Arduino Uno. Este microcontrolador tem o processador ATmega328P de 8 bits com
uma velocidade de relogio de 16 MHz. Possui 14 portas digitais de entrada/saida (6
das quais podem ser usadas como saida PWM) e 6 entradas analégicas [42].

A programacéo do Arduino Uno foi feita em linguagem C no Arduino Software (IDE).
O motivo pelo qual se optou pelo Arduino em vez de outros microcontroladores, deveu-
se ao facto do Arduino ser uma plataforma com muitos utilizadores e por consequéncia
disso ter uma grande variedade de bibliotecas de fungdes que facilitam a
programacao. Neste projeto em especifico recorreu-se a trés bibliotecas do Arduino:
“Servo.h” para enviar os sinais de PWM para os controladores de velocidade dos
motores; “Wire.h” para estabelecer a comunicag¢ao entre o microcontrolador e o sensor
de orientacdo do quadcopter; “Enablelnterrupt.h” para implementar interrupgcdes no
microcontrolador e assim poder ler os sinais do recetor radio.

5.2 Telecomando

Para o controlo remoto do quadcopter utilizou-se o transmissor Turnigy 9x de nove
canais (Figura 2. 28.a)) e o recetor Turnigy 9x de 8 canais (Figura 2. 28.b)). Este
sistema de controlo remoto funciona a frequéncia de 2,4 GHz em que a poténcia
maxima de transmissao é de 20 dBm e a sensibilidade do recetor € de -105 dBm. A
comunicagdo entre o transmissor e o recetor € feita através do sistema de
espalhamento espetral AFHDS 2A (Automatic Frequency Hoping Digital System) [43].

A atribuicdo das fun¢des de cada manipulo do comando foi feita de acordo com a
Figura 2. 29. Também se atribuiu a um interruptor do comando, a funcéo de ligar e
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desligar os motores do quadcopter. Na Tabela 5. 1 estao identificadas as fungdes de

cada canal do sistema de controlo remoto implementado.
Tabela 5. 1 - Fungdes de cada canal do sistema radio do quadcopter

Canal Funcgao
CH1 Roll
CH2 Pitch
CH3 Acelerador
CH4 Yaw
CH8 Ligar e Desligar motores

Em cada canal tem-se um sinal periédico quadratico com um periodo de
aproximadamente 20 ms, em que a largura do impulso, compreendida entre os 1 e
2 ms, varia consoante a posi¢cao do respetivo manipulo ou interruptor. Na Figura 5. 1
esta representado o sinal do canal associado ao botdo de ligar e desligar os motores.

Tek T Trig’d M Pos: 11.20ms Measure 1 Tek L Trig’d M Pos: 11.20ms Measure 1
+ v
paa M Source ——— Source
‘ CH?)
Type Type
‘ Pos 'Width
4 “

Value Value
T e o T WPV g B e 5y vrtd 1 1 Rttty o s e s o e — =

1.060ms ‘ 1.900ms

CH2 1.00¥ M 2.50ms CH2 7 800m) CH2 1.00% M 2.50ms H2 7 800m'Y
18-Jan-13 10:18 50,81 18-Jan-13 10:18 50.8146Hz

(a) (b)
Figura 5. 1 - Sinal do canal 8 do controlo remoto: a) interruptor na posigéo de desligar os motores;
interruptor na posicao de ligar os motores.

Na Figura 5. 1 visualiza-se a diferenga do sinal do canal 8 para as duas posigdes do
interruptor. Quando este esta na posi¢cao de desligar os motores, o impulso quadratico
tem uma largura de 1,060 ms e quando esta na posi¢éo de ligar os motores, o impulso
quadratico tem uma largura de 1,900 ms.

Cada canal do recetor radio esta ligado a um pino do Arduino, e a cada um dos canais
associou-se uma interrupgdo para se poder determinar a largura do impulso. As
interrupgdes sédo acionadas tanto na rising edge como na falling edge da onda
quadratica. O fluxograma da rotina da interrup¢gdo implementada em Arduino esta
representado na Figura 5. 2.
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Inicio

Pino da Sim .
= |
interrupgaio==1? —{I’empo_antenor Tempo_atua}

largura_impulso=Tempo_atual-
Tempo_anterior

Fim

Figura 5. 2 - Rotina da interrup¢ao dos canais radio.

Quando o telecomando € desligado, os canais do recetor deixam de ter sinal e por
isso implementou-se uma funcionalidade no quadcopter para desligar os motores
quando se perde a ligagdo com o telecomando, Figura 5. 3.

inicio

Interrupgao do canal 8 foi Sgsrﬁg;gg
acionada a mais de 30 ms ? Desligar motores

Nao

4
Comando ligado
Motores ligados

Y

Fim

Figura 5. 3 - Rotina do programa principal consoante o estado do telecomando.

Para se implementar a funcionalidade da Figura 5. 3, criou-se uma fung&o que a cada
iteracdo do ciclo principal do programa verifica quanto tempo passou desde que a
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interrupcado do canal 8 foi ativada pela ultima vez. Quando a interrupgao tiver sido
ativada pela ultima vez a mais de 30 ms, assume-se que se perdeu a ligagao radio.

5.3 Sensores

Para estimar a orientacdo do quadcopter utilizou-se o sensor MPU-6050 da
InvenSense, Figura 2. 16. Num unico chip este sensor tem um acelerébmetro e um
giroscopio de trés eixos e um termometro. A interface entre o Arduino e este sensor é
realizada através de comunicagéo I°C. A ligag&o entre o microcontrolador e o sensor
foi estabelecida de acordo com a Figura 5. 4.

MPU - 6050

Figura 5. 4 - Ligagdo do MPU-6050 ao Arduino Uno.

No inicio do programa principal foi necessario configurar o sensor. Na Figura 5. 5
apresenta-se a configuragao inicial do MPU-6050.

Configurar o
acelerémetro:
colocar a escala a
+/- 8g

Configurar o
giroscépio: colocar

Ativar um filtro
passa baixo (43
Hz)

a escala de 500 °/s

Figura 5. 5 - Configuragao inicial do MPU-6050.

A configuragdo do MPU-6050 é efetuada através da comunicagdo I°C entre o
microcontrolador e o sensor. Para se ativar o sensor, iniciou-se a comunicagéo 1°C
para o endere¢co do sensor, 0x68 em hexadecimal. Depois no registo
‘PWR_MGMT_1", com o enderego 0x6B, colocou-se todos os 8 bits a 0 terminando
de seguida a transmiss&do. Para se colocar a escala de 500 °/s no giroscopio,
comegou-se de novo a transmissdo com o enderegco do sensor, e no registo
‘GYRO_CONFIG”, no endereco 0x1B, escreveu-se a palavra 00001000 terminando
depois a comunicagdo. Para se configurar a escala de +/- 8 g no acelerometro do
MPU-6050 iniciou-se novamente a comunicagdo 1°C para o enderego do sensor e no
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registo “ACCEL_CONFIG”, com endereco 0x1A, escreveu-se a palavra 00010000 e
depois terminou-se a ligagao. Por fim para se ativar o filtro passa-baixo de 43 Hz no
sensor estabeleceu-se outra transmissdo com o sensor e no registo “CONFIG”, no
enderego Ox1A escreveu-se a palavra 00000011 [44].

Para se obter informagao do giroscopio, do acelerometro e do termometro, inicia-se a
comunicagéo I°C com o sensor e envia-se na transmissdo o byte 0x3B. Depois o
sensor envia para o microcontrolador 14 bytes de informagé&o. A informagéo enviada
pelo sensor corresponde as 7 variaveis medidas (aceleracdo em x, y e z, temperatura
e derivada dos angulos de Euler), ou seja, 2 bytes para cada variavel [44].

Depois de configurado o sensor, calibrou-se o giroscopio. Para se calibrar o
giroscopio, mediram-se 2000 amostras e calculou-se a média dessas amostras para
cada eixo. Depois nas variaveis onde se armazenam os valores atuais do giroscopio
subtrairam-se a esses valores, as médias calculadas anteriormente.

5.4 Reguladores de velocidade

A velocidade dos motores é controlada pelos reguladores de velocidade. O sentido de
rotacdo dos motores ndo € imposto eletronicamente pelos reguladores, mas sim
fisicamente através das ligagdes entre os reguladores e os motores. A troca de uma
fase na ligagéo entre o controlador de velocidade e o motor permite inverter o sentido
de rotagdo. Na Figura 5. 6 apresenta-se o esquematico das ligagbes efetuadas entre
os reguladores e 0os motores.

ESC 1 ESC 2 ESC 3
A B C A B C A B _C

B B B
A A A

Motor 1 Motor 2 Motor 3 Motor 4

Figura 5. 6 - LigagBes dos reguladores de velocidade aos motores.

Com a troca de fases nos motores 2 e 4, inverteu-se o sentido de rotacao destes dois
motores, ficando o motor 1 e 3 a rodar no sentido dos ponteiros do relégio e os motores
2 e 4 arodarem no sentido oposto.

Para se utilizarem os controladores de velocidade com o Arduino, e sendo todo o
sistema alimentado por uma bateria, ligou-se a alimentagdo dos controladores a
bateria e alimentou-se o Arduino através dos reguladores de tens&o dos controladores
de velocidade. Por ultimo ligaram-se os pinos de PWM dos controladores 1, 2, 3 e 4
aos pinos de saida 4, 5, 6 e 7 do Arduino. O esquematico destas ligagdes esta
apresentado na Figura 5. 7.
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Lipo +

2s 5000 mAh -

+ - + - +
ESC 1 ESC 2 ESC3

PWM 5V GND PWM 5V GND PWM 5V GND PWM 5V GND

+ -

ESC4

Figura 5. 7 - LigagBes estabelecidas entre os controladores de velocidade, microcontrolador e bateria.

Os controladores de velocidade utilizados neste projeto, antes de controlarem os
motores tém de ser calibrados. O processo de calibragdo € iniciado no instante em

que a alimentagao ¢ ligada, Figura 5. 8.

Durante 2 s:
envio de sinal PWM
com largura de 2 ms

e periodo de 4 ms

envio de sinal PWM
com largura de 1 ms
e periodo de 4 ms

Figura 5. 8 - Fluxograma da calibragdo dos reguladores de velocidade.

Durante o processo de calibragdo sao estabelecidos os sinais
correspondem as velocidades maxima e minima que os reguladores

PWM que
conseguem

produzir. A velocidade maxima da-se quando o sinal PWM enviado tem uma largura
de 2 ms, e a velocidade minima (0 rpm) quando a largura € de 1 ms. A velocidade dos
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motores é regulada variando a largura do sinal PWM entre 1 e 2 ms. Desde que o
periodo do sinal PWM seja superior a 2 ms os reguladores de velocidade funcionam
independentemente do valor escolhido, mas como no programa do controlo de voo a
frequéncia de amostragem é de 250 Hz, definiu-se entdo como 4 ms o periodo do
sinal de PWM. O periodo do sinal PWM permite ajustar o tempo de reagédo dos
motores, quanto menor for esse periodo mais rapido os motores reagem (dentro dos
limites que as caracteristicas eletro-mecénicas dos motores impdem).A Figura 5. 9
apresenta a forma do sinal PWM para fazer parar o motor.

Tek T Trig"d M Pos: 12.16ms Measure 1
s

Source

—
Lo Pos Width
) [ € vl

CH2 200 M1.00ms CH2 ~
18-Jan-19 10:23

Figura 5. 9 - Sinal PWM enviado para parar o motor.

Quando o motor € obstruido, ocorre um curto-circuito e o regulador de velocidade
deteta 0 aumento de corrente. Para eliminar o curto-circuito, o regulador de velocidade
reinicializa.

5.5 Estrutura do quadcopter

Inicialmente, optou-se por utilizar a estrutura do modelo Arducopter da Figura 2.1 em
conjunto com hélices de 12x4,5 polegadas. Observou-se que estas hélices n&o

(b)

Figura 5. 10 - Equilibrio da hélice: a) hélice desequilibrada; b) hélice equilibrada.
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Quando as hélices néo estdo equilibradas, ao rodarem produzem muitas oscilagoes
que introduzem ruido no giroscopio. Ao equilibrar as hélices as oscilagdes
desaparecem.

Apesar de se terem equilibrado as hélices ndo se conseguiu colocar o drone a voar
com a estrutura do Arducopter. Como tal substitui-se a estrutura da aeronave por outra
mais rigida, Figura 5. 11.

Figura 5. 11 - Estrutura S500 [45].

Como a nova estrutura € mais pequena que a anterior, teve que se usar hélices com
um diametro menor. Optou-se por utilizar hélices de 10x4,5 polegadas ja equilibradas.
Com esta nova estrutura conseguiu-se colocar o quadcopter a voar. A maior rigidez
da nova estrutura trouxe maior estabilidade ao voo.

5.6 Verificagcao do controlo de voo

Com todos os subsistemas a funcionarem, procedeu-se a montagem da aeronave. Na
Figura 5. 12 tem-se o diagrama do sentido de rotacdo de cada um dos motores e o
sentido dos eixos x e y do quadcopter.

C
o} o
(’;

Figura 5. 12 - Diagrama dos sentidos de rotagdo dos motores e do referencial do quadcopter.

78



A posicado dos eixos foi imposta pelo giroscopio e acelerometro. Uma rotagdo no
sentido dos ponteiros do reldgio sobre o eixo do x ou do y produzia uma variagéo
positiva do angulo correspondente.

O esquematico das ligagbes efetuadas entre a bateria, reguladores de velocidade,
sensor de orientagdo, recetor radio e microcontrolador esta representado na Figura 5.
13.

Lipo +
2s 5000 mAh -
+ - + - + - +
ESC 1 ESC 2 ESC 3 ESC4
PWM 5V GND PWM 5V GND PWM 5V GND PWM 5V GND
o
H 2 -]
I o § 7:,
T — H
MPU - 6050 g
VCC [t

GND fp—rd
scL
SDA
XDA
XCL
ADO
INT

[ 2 2 e 3 2 w =

X I X I X F 4 X I
+ O © 06 6 v o o o©
_ Recetor Radio

\____ Turnigy 9X8C

Figura 5. 13 - Esquematico de toda a eletrdénica utilizada no quadcopter a excegdo dos motores.

O esquematico da Figura 5. 13 segue a arquitetura do quadcopter apresentada na
Fiqura 2. 15.
5.6.1 Controlador de voo

Inicialmente, tentou-se aplicar na pratica um mecanismo de controlo semelhante ao
da simulacao, mas devido a erros de medi¢ao optou-se pela técnica apresentada em
[46]. Em vez de se utilizar os valores dos angulos para se controlar a orientagao,
utilizou-se a derivada dos angulos.

O controlo de orientagdo foi efetuado a frequéncia de 250 Hz. Na Figura 5. 14
apresenta-se o fluxograma do controlador de voo implementado na pratica.
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Obtencao e
processamento
dos valores
obtidos pelo
MPU - 6050

U1t=larguraCH3;
esc1=U1-U3-U4;
esc2=U1+U2+U4;
esc3=U1+U3-U4;
esc4=U1-U2+U4;

ajusteRoll=angRoll*15
ajustePitch=angPitch*15

RefRoll=0

darguraCH1>1508 us

Calculo PID
U2=PID_Roll;
U3=PID_Pitch;
U4=PID_Yaw;

erroRoll=Roll-RefRoll;
erroPitch=Pitch-RefPitch;
erroYaw=Yaw-RefYaw;

Sim
v

[RefYaw:(IarguraC H4-1508)/3 RefYaw=(larguraCH4-1 492)/3]
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Figura 5. 14 - Fluxograma do controlador de orientagdo implementado experimentalmente.

a0

Os dados obtidos pelo sensor sao processados de forma a terem-se os valores do
giroscopio em °/s e de se conseguirem estimar os angulos a partir dos valores do
acelerometro. No controlador implementado para os angulos ¢ e 6 necessita-se do
valor destes e da sua derivada, enquanto que para o dngulo Y apenas se utiliza a sua
derivada. No fluxograma da Figura 5. 14, as variaveis “angRoll” e “angPitch” dizem
respeito ao valor atual de ¢ e 6, e sdo obtidas através de um filtro complementar que
engloba os valores do giroscopio com os do aceleréometro. Como para o angulo i n&o
€ possivel utilizar o acelerbmetro para determinar o seu valor, ndo se estimou no
controlador o seu valor.

As variaveis “ajusteRoll” e “ajustePitch” sdo obtidas através dos valores atuais dos
angulos ¢ e 6. Estas variaveis servem para fazer um ajuste ao valor de referéncia
imposto pelos sinais do telecomando.
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A largura dos canais radio determinam o sinal de referéncia para o controlo. A largura
dos impulsos dos canais varia entre 1000 us e 2000 ps. Para os canais 1,2 e 4 que
correspondem respetivamente aos movimentos de roll, pitch e yaw, quando a largura
esta entre 1492 e 1508 pus, na posicédo central dos manipulos, isto significa que o
quadcopter ndo se deve movimentar, ou seja, a referéncia € 0. Quando a largura dos
impulsos é superior a 1508 us, ou inferior a 1492 us, significa que se pretende alterar
a orientacdo da aeronave. Consoante o canal que se alterar, ira ocorrer movimento
de roll, pitch ou yaw. Na parte do fluxograma em que consoante a largura dos
impulsos, se subtrai por 1508 ou por 1492 e depois se divide por 3, esta-se a mapear
o sinal de comando para que varie entre -164 °/s a 164 °/s.

A corregao aos valores de referéncia “RefRoll” e “RefPitch” que se faz através da
subtragao do “ajusteRoll” e “ajustePitch” deve-se ao facto de se estar a comandar a
aeronave através da derivada dos angulos. Quando se move o manipulo relativo ao
roll ou pitch, o quadcopter ira comegar a inclinar-se. Quando o angulo de inclinagéo
atinge um valor que faz anular o sinal do comando, ou seja:

larguraCH1 — 1508 = ajusteRoll ou larguraCH1 — 1492 = ajusteRoll; (5. 1)

larguraCH2 — 1508 = ajustePitch ou larguraCH2 — 1492 = ajustePitch, (5.2)

0 quadcopter deixa de se inclinar e fica com um angulo de inclinagdo constante.

Depois de definidos os valores de referéncia, calculam-se os erros e com o0s
compensadores PID de cada angulo obtém-se os sinais de controlo U,, U; e U,. O
sinal U, corresponde ao canal radio do acelerador. Na pratica quem realiza o controlo
de altura é o préprio utilizador no comando com o manipulo do acelerador. Os valores
dos compensadores PID utilizados na pratica estdo na Tabela 5. 2 e foram baseados
em [406].

Tabela 5. 2 - Valores dos compensadores PID utilizados na pratica

Controlo
Compensador Roll Pitch Yaw
Proporcional (K,) 13 " *
Integral (K;) 0.04 004 oo
Derivativo (K;) 18 0 °

Ap06s a determinagao de todos os sinais de controlo, calculavam-se as velocidades de
cada motor. Como se optou por uma estrutura em forma de + para o quadcopter, em
que o eixo do x esta alinhado com os motores 1 e 3, e o eixo y alinhado com o motor
2 e 4, o sinal de controlo U, aparecia nas variaveis “esc2” e “esc4” e o sinal U; aparecia
nas variaveis “esc1” e “esc3”. Por fim, colocaram-se limites a velocidade dos motores.
O limite superior de 2000 deve-se ao facto de os reguladores de velocidade receberem
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no maximo um sinal PWM com uma largura de 2 ms. O limite inferior de 1100 foi
estabelecido para evitar que os motores cheguassem a parar durante o voo.

5.6.2 Programa completo

Na Figura 5. 15 apresenta-se o fluxograma que explica o funcionamento do programa
completo implementado no quadcopter.

configuragdo
das
interrupgoes

calibragao dos
reguladores de
velocidade

configuragao
do MPU -
6050

controlo de
orientaga@o do
quadcopter

calibragao do
giroscopio

U

obtencao e

processamento

dos dados do
MPU-6050

Comando Ligado?
&&
larguraCH8>1700

nao

motores
desligados

Figura 5. 15 - Fluxograma do programa completo para o controlo do quadcopter.

O programa inicia-se assim que a alimentagdo do quadcopter € ligada e s6 termina
quando a alimentagédo € desligada. Para que o controlador de voo comece a funcionar
€ necessario que o comando esteja ligado e que o botdo de ligar e desligar os motores
também esteja ligado. Para verificar o estado desse botdo no programa, verifica-se a
largura dos impulsos do canal 8 do recetor radio. Se a largura for superior a 1700 us
o bot&o esta ligado, caso contrario esta desligado e os motores n&o rodam.

Com o programa final carregado para o microcontrolador do quadcopter, testou-se o
voo da aeronave. Com os testes realizados conseguiu-se descolar, realizar os
movimentos de roll, pitch e yaw e aterrar. Na Figura 5. 16 apresenta-se uma imagem
capturada durante um teste de voo realizado com o quadcopter criado neste projeto.
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Figura 5. 16 - Teste experimental do voo do quadcopter.

Com o controlador de voo desenvolvido conseguiu-se ter voos estaveis. Apenas nas
situagdes em que o giroscopio nao foi calibrado corretamente, quando o quadcopter
era iniciado sobre uma superficie com inclinagédo, o drone nao se conseguia manter
imovel no ar durante o voo, porque com o giroscépio descalibrado ndo era possivel
controlar corretamente a sua orientagéo.

Na verificagdo experimental, devido a erros de medicdo do giroscopio e do
acelerometro, e a capacidade de processamento disponivel, apenas se aplicou a
técnica de controlo PID. Tal como na simulagdo, a nivel experimental conseguiu-se
controlar a orientacdo do quadcopter. Ao contrario da simulacdo, na verificacao
experimental, como nenhum sensor permitia monitorizar a altura do quadcopter, o
controlo de altura foi feito pelo piloto do drone, através do ajuste manual do acelerador.
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6 Conclusoes

Neste capitulo apresentam-se as conclusdes retiradas deste projeto e apresentam-se
sugestdes para trabalhos futuros.

6.1 Conclusoées gerais

Neste trabalho comecgou-se por apresentar o conceito de quadcopter e verificou-se
em que areas este tipo de aeronaves sdo mais utilizadas. As areas da fotografia,
militar, vigilancia, de busca e salvamento e de transportes recorrem ao uso de
quadcopters devido a capacidade de descolagem e aterragem na vertical, como
também a capacidade de se conseguirem manter imoveis no ar.

Apresentaram-se os dois tipos de formas mais comuns que os quadcopter podem
tomar, em + e em x. A forma em + tem a vantagem do controlo de voo ser menos
complexo, mas ao mesmo tempo tem a desvantagem, em certas areas como a da
fotografia, porque o brago, o motor e a hélice do quadcopter sao capturados no plano
da camara. A forma em x resolve essa desvantagem, mas torna o controlo mais
complexo.

Apresentou-se e explicaram-se os movimentos de rotacdo que o quadcopter
consegue efetuar e de que forma este se movimenta no espago. Sao trés os
movimentos de rotagao: roll, pitch e yaw. No movimento roll, o quadcopter roda em
torno do seu eixo x e é este movimento que faz com que o drone se mova para a
direita ou esquerda. No movimento pitch, o quadcopter roda em torno do eixo y e &
este movimento que permite o quadcopter se deslocar para a frente ou para tras. O
movimento yaw, € o movimento em que o quadcopter gira em torno do eixo do z, ou
seja, roda em torno de si proprio.

Explicaram-se os angulos de Euler, que sao responsaveis por descrever a orientagao
de um corpo rigido num espago tridimensional e apresentou-se a matriz de rotagéo
responsavel por transferir grandezas entre o referencial fixo da terra e o referencial da
aeronave. Esta matriz permite trabalhar com grandezas que estao representadas em
referenciais distintos, como a forga gravitica, representada no referencial fixo, e a forga
de propulsao dos motores, representada no referencial do quadcopter.

Apresentou-se um resumo de varios trabalhos de investigagdo desenvolvidos que
abordam diferentes técnicas de controlo de orientacdo e de posi¢cao do quadcopter.
Também se apresentaram varios quadcopters comerciais com diferentes finalidades,
desde o uso recreativo até ao transporte de mercadorias e passageiros.

Apresentou-se a arquitetura tipica de um quadcopter e explicou-se a finalidade de
cada um dos subsistemas constituintes. Estudou-se o funcionamento dos sensores
utilizados para a estimacdo da orientagdo, principalmente do acelerometro e do
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giroscopio e verificou-se as respetivas caracteristicas. O giroscopio € um sensor que
mede a variagao dos angulos, logo a orientagdo € obtida através da integragédo das
medi¢des deste. O erro da estimativa da orientagéo através do giroscopio tem origem
na acumulagdo de erro na integracdo das medi¢cdes. O acelerometro mede
aceleragcbes, mas € possivel estimar a orientacdo dos angulos ¢ e 68, quando o
acelerometro apenas esta sujeito a aceleragdo gravitica. O uso de um filtro
complementar com os angulos do giroscépio e do acelerometro permite ter uma
melhor estimativa dos angulos de Euler.

Os dois tipos de motores utilizados em quadcopters, BLDC e DC, foram estudados e
indicaram-se as diferengas entre ambos. As principais diferengas sdo: o motor BLDC
€ um motor trifasico de corrente alternada, enquanto que o motor DC é um motor de
corrente continua, e o motor BLDC necessita de menos manutengdo que o motor DC.
Também se apresentaram técnicas de controlo de velocidade dos motores BLDC,
sendo as mais utilizadas, as técnicas que néo recorrem ao sensor de posi¢cao do rotor.

Estudaram-se as equagdes que descrevem a dindamica do quadcopter e as técnicas
de controlo de orientacao e posi¢do. Verificou-se a diferengca na matriz dos momentos
do quadcopter para uma estrutura em forma de + e em forma de x, mostrando assim
a razao pela qual o controlo de orientagao depende da forma da estrutura. Enquanto
que na forma em +, o movimento de roll € controlado pelos motores 2 e 4 e o
movimento de pitch pelos motores 1 e 3, na estrutura em x esses movimentos sao
controlados pelos quatro motores em simultaneo.

Os modelos da dinamica do quadcopter e as técnicas de controlo apresentadas no
foram simulados, e conseguiu-se com todas as técnicas controlar a orientagdo e a
altura do drone.

No controlo de altura verificou-se que com o controlador PID se obtinha uma resposta
com algum tremor na subida e com overshoot. Com a técnica de backstepping, o
tremor desaparecia e teve-se uma resposta mais rapida, mas com uma percentagem
de overshoot maior. No controlo de orientagdo, nos angulos ¢ e 6, verificou-se que as
unicas respostas com 0 % de overshoot foram as obtidas com a técnica Fuzzy-PID
porque nessa técnica a medida que o erro vai diminuindo, sdo atribuidos niveis
linguisticos ao erro e a sua derivada para que o compensador PID tome valores que
tornem a resposta mais suave. Das trés técnicas testadas no controlo de orientacéo,
0 backstepping € o método com o melhor desempenho de uma forma geral, tendo em
conta a percentagem de overshoot e ao tempo de resposta.

Na parte experimental verificou-se o que ao se substituir a estrutura do drone por outra
mais rigida, conseguiu-se trazer mais estabilidade ao voo. Também se verificou que
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quando as hélices ndo estdo equilibradas, ao rodarem produzem oscilagbes que
adicionam ruido as medi¢des do giroscopio.

Experimentalmente verificou-se também que para aumentar a velocidade de reacao
dos motores, teve-se que aumentar a frequéncia do sinal de PWM enviado para os
reguladores. No controlo de voo, a frequéncia deste sinal tem de ser igual ou inferior
a frequéncia de amostragem do controlador.

Devido a erros de medigdo e a reduzida capacidade do processador, a nivel
experimental optou-se por controlar através da técnica PID e das derivadas dos
angulos, a orientagdo do quadcopter. Tal como na simulagéo, conseguiu-se efetuar o
controlo da orientagao.

6.2 Trabalhos futuros

Como trabalho futuro propde-se utilizar um microcontrolador com mais capacidade de
calculo para implementar as técnicas Fuzzy-PID e backstepping.

Além disso, propde-se explorar outras técnicas de controlo como LQR e H infinito para
o controlo de orientacao e altura.

Estudar variantes do quadcopter, como um hexacopter (6 motores) ou um octocopter
(8 motores) para aumentar a capacidade de carga do drone e para implementar
mecanismos de seguranga em caso de falha de um motor.

Introduzir um sensor que permita monitorizar o nivel da bateria, para que o quadcopter
possa aterrar em seguranga antes que a energia da bateria deixe de ser suficiente
para manter o drone a voar.

Utilizar outro sistema radio que permita ao quadcopter enviar informacgdes importantes
para o utilizador como imagens em tempo real, altura e tempo de voo restante.

Por ultimo, introduzir GPS e sensores de obstaculos no quadcopter para poder
implementar, na pratica, o controlo de posigéo e realizar voos autbnomos.
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Anexo A — Momento de inércia do quadcopter

O momento de inércia € o equivalente para o movimento de rotacdo a massa no
movimento de translagdo. Enquanto que no movimento linear se tem um corpo com
uma determinada velocidade, aceleragdo e massa, no movimento rotacional o corpo
tem uma determinada velocidade angular, aceleragdo angular e momento de inércia.

O momento de inércia é definido em relacdo a um eixo de rotacdo. O momento de
inércia (I) de um ponto de massa € igual a massa (m) a multiplicar pelo quadrado da
distancia entre esse ponto e o eixo de rotagdo (r) [47]:

[ =mr (A. 1)

A expressao anterior € valida apenas para pontos de massa. Quando se trata de
distribuicdes continuas de massa, o0 momento de inércia passa a ser dado pelo
integral dos momentos de inércia de todos os elementos infinitesimais da distribuigdo
continua de massa [47]:

I =fd1 = fomrzdm. (A. 2)

Para calcular o momento de inércia do quadcopter, € calculado o momento de inércia
de cada um dos componentes do drone. Cada um dos componentes € simplificado a
uma forma geométrica basica com uma densidade constante. Através do teorema de
Steiner, Figura A. 1, é determinada a contribuigdo do momento de inércia dos
diferentes componentes em cada um dos eixos do quadcopter.

| I¢ 'm

Figura A. 1 - Momento de inércia de dois eixos paralelos [48].

O Teorema de Steiner explica que o momento de inércia de um objeto em relagéo a
um eixo que atravessa o seu centro de massa, € o valor minimo de momento de inércia
gue um eixo na dire¢ao do centro de massa pode ter. O momento de inércia sobre um
eixo paralelo ao eixo que atravessa o centro de massa é dado por [48]:

Ieixo—paralelo = ICM + mrz' (A 3)

em que I, € o momento de inércia de um objeto sobre o seu proprio eixo, m € a
massa do objeto e r a distancia entre os dois eixos paralelos.
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A.1 Motores

Para calcular o momento de inércia dos motores, estes sdo considerados cilindros
soélidos. Na Figura A. 2 estao representadas as medidas necessarias para calcular o
momento de inércia dos motores.

m — massa de um motor
d,,, — distancia do motor ao CM
[ Z - altura do motor sobre os bragos

Motor 4 ) z(; r— raio do motor

Motor 1

i
1
i
i
i
Figura A. 2 — Representacao de todas as medidas para o calculo do momento de inércia dos motores

[49].

Além de considerar os motores como cilindros, também & necessario considerar duas
rotagdes sobre dois eixos diferentes, Figura A. 3.

(a) (b)

Figura A. 3 - Diferentes rotagbes dos motores em relagao: (a) aos eixos x e y; (b) ao eixo z [49].

Para o cilindro (a) da Figura A. 3, o momento de inércia € dado por [49]:

1
Iey = Zmr2 + §mh2. (A-4)

No caso do cilindro (b) da Figura A. 3, o momento de inércia € dado por [49]:

1
Iey = Emrz. (A.5)

Como o quadcopter tem uma estrutura simétrica e todos os motores sao iguais, o
momento de inércia tanto para o eixo x como y é igual [49]:

1 1 1 1 (A. 6)
Ly =1L,uy=2 Zmrz + §mh2] +2 [Zmrz +§mh2 + md3,|.

Para explicar a expresséao (A. 6) tem-se em consideragdo o momento de inércia sobre
o eixo do x, I, ;. O primeiro termo da expresséo € relativo ao momento de inércia dos

94



motores 1 e 3. Como estes dois motores coincidem com o eixo do x, o termo mr? do
Teorema de Steiner ndo aparece. O segundo termo da expressao (A. 6) diz respeito
ao momento de inércia dos motores 2 e 4. Como estes dois motores estdo sobre o
eixo do y, no momento de inércia destes motores ja aparece o termo md?,, devido ao
Teorema de Steiner.

Como o momento de inércia em z é igual para todos os motores, o momento de inércia
total I, ), € dado pelo somatoério dos momentos de cada motor [49]:

1 A7
Ly=4 [Emrz + md,zn]. (A7)
A express&do do momento I, ,, € obtida através da expressdo do momento do cilindro
que roda em torno de si proprio. Apesar dos motores estarem a rodar sobre si proprios,
estes sdo paralelos ao eixo z do quadcopter, logo pelo Teorema de Steiner, surge na
expressdo (A. 7) o termo md2,.

A.2 ESC

Para calcular o momento de inércia dos controladores de velocidade, estes sao
considerados como placas finas planas, Figura A. 4.

Figura A. 4 - Forma geométrica simplificada do ESC a rodar em torno dos eixos x,y e z [49].

Para uma placa fina, os momentos de inércia para cada um dos eixos sdo dados por
[49]:

1 A.8
ICM,x = Embz; ( )
1 (A.9)
lemy = 7 ma’;
(A. 10)

I = im(a2 + b?);
CM,Z 12 )

em que a é a largura do ESC, b o0 seu comprimento e m a sua massa.

Devido a simetria do quadcopter, os momentos de inércia sobre x e y s&o iguais. A
partir das expressodes (A. 8) e (A. 9), os momentos de inércia sobre os eixos x e y
devidos aos ESC sao dados por [49]:
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1 1
S:Z[Ema2]+2[—mb2+md§ ) (A-11)

les =1 12

Y,

sendo d; a distancia dos ESC ao centro do quadcopter. Considerando o momento I, 5,
o primeiro termo da expressdo anterior € relativo a inércia dos controladores de
velocidade dos motores 1 e 3. Como estes motores estdo sobre o eixo x, a inércia dos
controladores 1 e 3 € obtida através da expressédo (A. 9). O segundo termo da
expressdo (A. 11) é relativo a inércia dos controladores 2 e 4. Como estes
controladores s&o perpendiculares ao eixo x e rodam sobre um eixo paralelo ao eixo
x, no termo relativo a inercias destes dois controladores, pelo teorema de Steiner,
surge md?2.

O momento de inércia em z, I, 5 € obtido através da expresséo (A. 10) [49]:

1
Is =4 Em(a2 + b?) + md?|. (A-12)

Na expressao anterior, a multiplicagao por 4 deve-se ao facto da inércia ser a mesma
para todos os ESC e o termo md? deve-se ao eixo z dos controladores ser paralelo
ao eixo z quadcopter.

A.3 Nucleo central

Para calcular o momento de inércia do nucleo central do quadcopter, este é
aproximado a um cilindro solido, Figura A. 5.

m— massa do nucleo
r— raio do nucleo
Z H — altura do nacleo

Motor 4

=1l

— Motor 3

\,
N
N\

Motor 2 \'

y

Motor 1

Figura A. 5 - Representagao da forma geomeétrica simplificada do nucleo central do quadcopter [49].

Para poder determinar a inércia em cada eixo, € necessario ter em conta os dois tipos
de rotagbes da Figura A. 6.
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(a) (b)

Figura A. 6 - Dois tipos de rotagbes possiveis para o nucleo central [49].

A rotagao (a) da Figura A. 6 diz respeitos aos eixos x e y enquanto que a (b) € em
relagdo ao eixo z. O momento de inércia da rotagdo em (a) € dado por [49]:

1 1 (A.13)
— _ 2 2
Iem —4mr +12mh ,
em que m € a massa do cilindro, r o raio e h a altura. Para a rotagao (b), 0 momento

de inércia € [49]:

1 (A. 14)

Iey = 5mr?.
cM zmr

Com isto os momentos de inércia causados pelo nucleo central em x e em y s&o
obtidos através da expressao (A. 13) [49]:

1 A.1
Ln=1,5 = Zmr2 + EmHz, (A-15)

onde r é o raio, H a altura e m a massa.

Como o eixo z do nucleo é o mesmo que o do quadcopter, o momento de inércia em
z é obtido através da expressao (A. 14) [49]:

1
b = r, (A. 16)

A.4 Bracos

Para determinar o momento de inércia dos bracos do drone, estes sdo considerados
como hastes cilindricas. Para calcular os momentos de inércia em cada eixo, para
cada brago é necessario conhecer a massa (m), o comprimento (L), o raio (r) e a
distancia entre o centro de massa e o brago (d,). Estas medidas est&o ilustradas na
Figura A. 7.
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m - massa do braco
r— raio do brago

z L - comprimento do brago
Motor 4
| r\-
L ldal—‘/— ----- -
\ Motor 3
x X = AN

1

1
Motor 1 :
I
1

Figura A. 7 - llustracdo das medidas necessarias para calcular o momento de inércia dos bragos do
quadcopter [49].

O momento de inércia dos bragos baseia-se nas mesmas rotacbées e momentos que
foram utilizados para calcular a inércia dos motores (Figura A. 3 e expressdes (A. 4)
e (A. 5)).

O momento de inércia em x e em y, devido a simetria, sdo iguais e s&o expressos da
seguinte forma [49]:

(A. 17)

1 2 1 2 1 2 2
La=16,,=2 [Emr ] + 2 [Zmr +§mL + mdy; |.

O primeiro termo da expressao diz respeito aos bracos que estdo sobre o eixo de
rotagéo (bragos 1 e 3 no caso de I, 4, 2 € 4 no caso de [, 4) e € obtido através da
expressédo (A. 5). O segundo termo diz respeito aos bragos perpendiculares ao eixo
de rotagéo (bragos 2 e 4 no caso de I, 4, 1 € 3 no caso de I, ,) e € obtido através da
expresséo (A. 4), em conjunto com o teorema de Steiner.

O momento de inércia em z é semelhante ao segundo termo da expresséo (A. 17),
porque o eixo z de cada bracgo € paralelo ao do quadcopter e atravessa o seu diametro
(rotagao (a) da Figura A. 3) [49]:

1 1
I,,=4 Zmr2 +§mL2 + md3|. (A.18)

A.5 Matriz de inércia

Com os momentos todos calculados para cada componente, cada elemento da matriz
de inércia do quadcopter € dado pelo somatoério de todos os momentos em cada um
dos eixos [49]:

Ixx = x,M + Ix,S + Ix,N + Ix,A; (A 19)

Ly =Ly +1lys+t1lyn+1, (A. 20)
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IZZ = zZ,M + IZ,S + IZ,N + IZ,A' (A 21)
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Anexo B — Detecao da inclinagao através do acelerémetro
de trés eixos

Os acelerémetros sdo muito utilizados em dispositivos moveis para detetar a sua
inclinacdo. Nos quadcopters, os acelerometros presentes nos IMU além de medirem
a aceleragao linear da aeronave também permitem estimar a orientacédo. Através de
um filtro complementar, a orientacdo do quadcopter é obtida através do giroscopio e
do acelerometro.

O acelerometro € sensivel a aceleragdo linear e também ao campo gravitico. Este
sensor mede a diferenca entre a aceleracao linear do seu referencial e o vetor do
campo gravitacional da Terra. Na auséncia de aceleragéo linear, o acelerémetro
consegue sentir a rotacdo do vetor do campo gravitico, permitindo assim estimar os
angulos roll e pitch do acelerometro.

A saida de um acelerémetro € dada pelo vetor G, e depende da aceleragao linear do
acelerometro (a,) e da aceleragéo gravitica da Terra (g) [50]:

Gpx (B.1)
Gy, = |Gpy| = R(g — a,),

Gps

em que R é a matriz de rotagao que descreve a orientagado do acelerometro em relagao
ao referencial da Terra.

A estimativa da orientag&o parte da expresséo (B. 1), mas para tal, a aceleracédo linear
tem de ser nula. Qualquer aceleragdo que o acelerometro tenha para além da
aceleracdo gravitica, introduz erro na estimativa da orientagdo. Considerando que a
aceleracéo linear é 0 e que a aceleragao gravitica é 1 g, a saida do acelerémetro fica:

Gpx 0 (B. 2)
Gp = |Gpy| = Rg =R|0].
G 1

pz

A matriz de rotagao R € obtida através de um conjunto de trés rotagdes elementares
(expressao (2. 1) a (2. 3)). A matriz de rotacdo depende da ordem de como as rotagdes
de roll, pitch e yaw s&o aplicadas. No total existem seis matrizes de rotagao diferentes.
As expressdes seguintes mostram a saida do acelerometro para cada matriz de
rotagao diferente [50]:

0 0
Ryyz |0] = Ry ()R, (6)R, (V) H
1 1
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c@)s(@)s(@) —c(P)s@) c(@c@) +s(@)s(P)s@) c(@)s(@)| |0
c(@)c)s(O) +s(P)s@) c(@)s(@)sW) —c(P)s(P) c(B)c()]| 11

[ c(8)c(®) c(0)s() —s(6) ‘ [0]
—s(0)

= [C(Q)S(qb)‘ ; (B. 3)
c(8)c(9)

0
0
1

[C(¢)C(9)—S(9)S(¢)S(¢) sW)c(0) + s(0)s(P)c(¥) —S(H)C(dﬂ [0]

R yxXZz

0
= Ry ()R ($IR,(¥) H
1

—c(P)s@) c(@)c@) s(¢) 0
c(0)s(@)s() +s(@)c®) —c(W)c(@)s(P) +s@)s(0) c(O)c(¢) [L1

—s(8)c(9)
= s(¢) ; (B. 4)
c(8)c(9)
0 0
szy 0f = Rx(d))Rz(l/))Ry(g) [0]
1 1
c(8)c(®) s(¥) —c(¥)s(6) 0
= |—c(@)c(@)s@) +s(@)s(@)  c(PIc@)  c(0)s(P) + c(P)s(B)s() H
c(@)s@)s(@) +c(P)s(@) —c@W)s(@) c(@)c(@p) —s(@)s(@)s( |11
—c()s(6)
= |c(8)s(P) + c(P)sW)s(0) |; (B.5)
c(9)c(8) —s(0)s(P)s(¥)

0
0
1

c@)c(®)  c(@)c(@)s@) +s(0)s(d)  c(O)s(@)s() —s(@)c(P)| [0
=| —s@) c(P)e@) c(¥)s(8) [0]
c()s(®) —c(@)s(P) +c(P)s)s(@) c(O)c(¢p) +s(O)s()s@)] 11

R VZXx

0
= Ry (H)Rz (lp)Rx (¢) [O]
1

c(8)s(p)s(W) — c(P)s(H)
= c(})s(¢) ; (B. 6)
c(@)c(9) + s(@)s(P)s(P)
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0
0
1

[ c@)c(B) +s(@)s(@)s@)  c(P)s@) c(@)s(P)s@) - S(H)C(IIJ)} [0]

szy

0
= R, (V)R (P)R, (0) H
1

—c(@)s@) +c()s(@)s(8) c(@)ec@)  c@)c(@)s(d +s(@)s@) | |0
c(9)s(8) —s(9) c(0)c(¢) 1

c(@)s(p)s@) — c()s(0)
= [c(@)c(@)s(p) +s(O)s()|; (B.7)

c(0)c(®)

0
0
1

[ c@)c®)  c(P)s@) +cW)s(@)s®) s(P)s) - C(¢)C(¢)S(9)‘ [0]

Rzyx

0
= R,(Y)R, (O)R:(9) H
1

—c(@)s@) c¥c(p) —s(O)s(@)s@) c@)s(@) +c(d)s)s(6)]]0
s(6) —c(0)s(¢) c(0)c(¢) 1

[S(qb)S(l/)) - C(¢)C(¢)S(9)‘

c()s(@) + c(d)s(¥)s(6) (B. 8)

c(0)c(¢)

Consegue-se visualizar pelas expressoes (B. 3) a (B. 8) que o vetor de gravidade
medido € diferente para cada uma das matrizes de rotagdo. Isto significa que n&o é
possivel estimar a orientagdo sem antes definir a ordem com que sao aplicadas as
rotacoes.

Quatro destas expressbes podem ser imediatamente eliminadas por serem
inadequadas para determinar a orientacdo do quadcopter. A saida do acelerometro
tem trés componentes, mas como a amplitude do vetor tem de ser 1 g, na auséncia
de aceleragao linear, entdo sé existem dois graus de liberdade. O vetor do
acelerometro fica situado numa esfera com raio 1 g. Nao € possivel resolver as
expressoes que dependem dos trés angulos roll (¢), pitch () e yaw (y¥) [50].

As equacodes (B. 3) e (B. 4) como apenas dependem dos angulos roll (¢) e pitch (6),
podem ser resolvidas. Normalmente é considerado que o eixo z do acelerometro esta
alinhado com o campo gravitico. Assim, o acelerometro ndo consegue sentir uma
rotagdo sobre esse eixo, dai ndo ser possivel estimar o angulo de yaw a partir das
medi¢es deste tipo de sensor. Por isso, € utilizada a matriz R,,,, ou R,,,, na estimagao
dos angulos de roll e pitch, porque sao essas as matrizes que produzem um vetor de
saida que apenas depende destes dois angulos.
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A equacao (B. 3) pode ser reescrita fazendo relacionar os angulos 6 e ¢ em fungéo
do valor normalizado do acelerometro [50]:

—sen (6) Gpx —sen(6)
O __ cos (@)sen ()| = ! Gpy | = [cos(0) sen(e) . B
G cos (0)cos (@) VGix + Gy + G Gy, cos(60) cos(¢) (B-9)

Resolvendo a expressao anterior em fungéao dos angulos de roll e pitch e colocando o
subscrito xyz para mostrar que os angulos foram obtidos com a matriz de rotagéo Ry,
[50]:

Gpy (B. 10)

tan(g‘bxyz) = C ;
vz

—Gpx —Gpx (B. 11)

Gpy () + Gpyc05(d)  JGZ, ¥ G2,

A sequéncia de rotagéo R,,, € amplamente utilizada na industria aerospacial e &

tan(nyz) =

conhecida pela “sequéncia de rotacdo aeroespacial” [50].

A semelhanca do procedimento feito para a expressao (B. 3), 0 mesmo pode ser feito
utilizando a expresséo (B. 4):

G —sen (0)cos (¢) 1 Gpx —sen(68) cos(¢)
P_— sen (¢) = Gpy | = sen(¢) ,
Gyl cos (6)cos (¢) VGhx + Gy + G, GZZ cos(0) cos(¢) (B.12)

e resolvendo em fungéo dos angulos com um subscrito yxz da matriz de rotagéo R,,,.,
obtém-se o seguinte:

Gpy (B. 13)
t XZ = —;
an(d)y ) /—ng ey
-G
tan(8,.,,) = ~ px. (B. 14)

pz

Comparando as expressoes (B. 10) e (B. 11) com (B. 13) e (B. 14) verifica-se que os
valores dos angulos estimados sao diferentes para a mesma medicdo do
acelerometro. Esta € uma consequéncia das matrizes de rotagcdo dependerem da
ordem de como sao aplicadas as rotagdes elementares. Desta forma € necessario
referir a ordem das rota¢gdes quando se estima a orientagdo de um corpo utilizando o
aceleréometro [50].
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Anexo C — Modelos de simulagao do quadcopter

Neste anexo estdo presentes imagens dos modelos e controladores implementados
em Simulink, e também o codigo desenvolvido.

C.1 Modelo em linguagem MATLAB

Na Figura C. 1 esta representado o modelo, em Simulink, em que implementa a
dindmica do quadcopter, bem como o controlo de altura e de orientacdo.
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Figura C. 1 - Modelo da dindmica e controlo do quadcopter implementado em Simulink.
C.1.1 Cédigo da dinamica do quadcopter

function modelo Drone(block)
setup(block);

function setup(block)

¢nimero de entradas
block.NumInputPorts=22;

¢nimero de saidas
block.NumOutputPorts=12;

%caracterizacao das entradas e saidas

for i = 1:22;
block.InputPort(i).Dimensions = 1;
block.InputPort(i).DirectFeedthrough false;
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block.InputPort(i).SamplingMode = 'Sample';
end

for i = 1:12;

block.OutputPort (i) .Dimensions = 1;
block.OutputPort (i) .SamplingMode = 'Sample';
end

block.SampleTimes=[0 0];%tempo continuo de simulagao
block.SimStateCompliance = 'DefaultSimState’;

block.NumContStates = 12;

block.RegBlockMethod( 'InitializeConditions', @InitializeConditions);
block.RegBlockMethod( 'Outputs’', @Outputs);

block.RegBlockMethod( 'Derivatives', @Derivatives);%atualiza as derivadas
dos estados continuos

function InitializeConditions (block)

init = [P,Q,R,Phi,The,Psi,U,V,W,X,Y,Z];

for i=1:12

block.OutputPort(i).Data

block.ContStates.Data(1i)

end

function Outputs(block)

for i = 1:12;
block.OutputPort(i).Data = block.ContStates.Data(i);

end

function Derivatives(block)

P = block.ContStates.Data(l);

Q = block.ContStates.Data(2);

R = block.ContStates.Data(3);

Phi = block.ContStates.Data(4);

block.ContStates.Data(5);

Psi = block.ContStates.Data(6);

= block.ContStates.Data(7);

= block.ContStates.Data(8);

block.ContStates.Data(9);

= block.ContStates.Data(10);

= block.ContStates.Data(1ll);

= block.ContStates.Data(12);

W1l = block.InputPort(1l).Data;

W2 = block.InputPort(2).Data;

W3 block.InputPort(3).Data;

w4 block.InputPort(4).Data;

cq = block.InputPort(5).Data;

ct = block.InputPort(6).Data;

d = block.InputPort(7).Data;

g = block.InputPort(8).Data;

init(i);
init(i);

H

=2

(0]
I

NKNXZI <A
I

Ix = block.InputPort(9).Data;
Iy = block.InputPort(10).Data;
Iz = block.InputPort(1ll).Data;
Jm = block.InputPort(12).Data;

m = block.InputPort(13).Data;
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P = block.InputPort(14).Data;
QO = block.InputPort(15).Data;
R = block.InputPort(16).Data;

phi = block.InputPort(17).Data;
theta = block.InputPort(18).Data;
psi = block.InputPort(19).Data;
U = block.InputPort(20).Data;
\Y block.InputPort(21).Data;
W block.InputPort(22).Data;
Jb=[Ix,0,0;0,Iy,0;0,0,Iz];
¢binadrios giroscopicos
¢Jm-inercia do motor
W1,W2,W3 e W4 velocidades em RPM dos motores
Tau phi=Jm*Q* (pi/30)* (W1-W2+W3-W4);
Tau theta=Jm*P* (pi/30)* (-W1+W2-W3+W4);
$Matriz dos momentos aerodin,micos, giroscUpicos de de propuls,o
$ConfiguradA,o "+"
2d dist,ncia do centro de massa ao motor
%ct "coeficiente" de propuls,o
%cq coeficiente de torque do sistema motor/hElice
M=[d*ct*(W2"2)-d*ct*(W4"2)+Tau_phi;
-d*ct*(W1"2)+d*ct*(W3"2)+Tau_theta;
-cg*(W1"2)+cg* (W2"2)-cg*(W3"2)+cqg* (W4"2)];
$ForAas devido t propuls,o
Fb=[0;0;ct*((W1"2)+(W2"2)+(W3"2)+(W4"2))]1;
¢Matriz das velocidades angulares P,Q e R
omega bi=[P;Q;R];
$Omega_bi-matriz do produto vetorial da velocidade rotacional
Omega bi=[0,-R,0;
R,0,-P;
. -0,P,0];

%AceleraA,o angular P',Q'e R'

Diff Omega=(inv(Jb))*(M-Omega bi*Jb*[P;Q;R]);

$Euler Kinematic equation-determina a taxa de variaA,o dos ,ngulos de

%Euler no referencial inercial Phi',Theta' e Psi'

H Phi=[1,tan(theta)*sin(phi),tan(theta)*cos(phi);
0,cos(phi),-sin(phi);
0,sin(phi)/cos(theta),cos(phi)/cos(theta)];

Diff Phi=H Phi*omega bi;%=[P';Q';R']

$Matriz de rotal,o

C_bi=[cos(theta)*cos(psi),cos(theta)*sin(psi),-sin(theta);

cos(phi)*sin(psi)+sin(phi)*sin(theta)*cos(psi),cos(theta)*cos(psi)+sin(phi)

*sin(theta)*sin(psi),sin(phi)*cos(theta);
sin(phi)*sin(psi)+cos(phi)*sin(theta)*cos(psi), -

sin(phi)*cos(psi)+cos(phi)*sin(theta)*sin(psi),cos(phi)*cos(theta)];

Sacelerad,o no referencial da terra

ge=[0;0;-g];

%aceleral,o no referencial do quadcopter

gb=C_bi*ge;

SaceleralAies lineares no quadcopter U,V e W

vb=[U;V;W];

Diff v=(1/m)*Fb+gb-Omega bi*vb;

Sequalies de estado da posiA,o X',Y' e Z

diff P=C bi'*vb;

dx=diff P(1l);
dy=diff P(2);
dz=diff P(3);
dpP=Diff Omega(l);
do=Diff Omega(2);
drR=Diff Omega(3);
dPhi=Diff Phi(1l);
dTheta=Diff Phi(2);
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dPsi=Diff Phi(3);
du=Diff v(1);
dv=Diff v(2);
dw=Diff v(3);
%limite do ch,o
if ((2<=0) && (dz<=0))
dz = 0;
block.ContStates.Data(12) = 0;
end
f = [dP dQ dR dPhi dTheta dPsi dU dV dw dX dY dz].';
%This is the state derivative vector
block.Derivatives.Data = f;

C.2 Modelo em diagrama de blocos

Na Figura C. 2 esta representado o modelo em diagrama de blocos da dindmica do
quadcopter com os blocos de controlo.

» Omogat

| Omega3

»lOmegas  OmegaR

Subsystem1

3

Dinamica quadcopter

Figura C. 2 - Modelo em diagrama de blocos completo da dindmica e do controlo do quadcopter.
C.3 Controladores
C.3.1 Controlador PID

Na Figura C. 3 esta representado o controlador PID da altura do quadcopter. Os
controladores da orientagdo sao semelhantes a este, apenas mudam as variaveis de
controlo e os valores dos compensadores. Os valores dos compensadores
proporcional, integral e derivativo foram obtidos através das ferramentas de
otimizagao do Simulink.
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PID Controller

PID(s)

U1t

Figura C. 3 - Controlador PID da altura do quadcopter implementado no Simulink.

C.3.2 Controlador Fuzzy-PID

A Figura C. 4 apresenta o controlador Fuzzy-PID implementado em Simulink para o
controlo da orientagdo do quadcopter.
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Derivative1

Fuzzy Logic
Controller

Product

YVYyVv

PID fuzzy

Product1

Product2

Figura C. 4 - Controlador Fuzzy-PID.

O controlador de logica fuzzy foi implementado através da ferramenta “Fuzzy Logic
Designer” do MATLAB, Figura C. 5. Com este editor, definiram-se as entradas e
saidas do controlador fuzzy e inseriram-se as regras de inferéncia da Tabela 3. 3.

Defuzzification

centroid

[ ] ( ] Fuzzy Logic Designer: FuzzyDrone
File Edit View
b ) /
N\ /><><\
X _ AN \ KP
) B M
(mamdani)
: ~ K
deldt 0
FIS Name: FuzzyDrone FIS Type: mamdani |
And method min B Current Variable
Or method max Name
input
Implication min Typo B
Range [-1010]
Aggregation max
<

| System "FuzzyDrone": 2 inputs, 3 outputs, and 24 rules

Figura C. 5 - Editor de logica fuzzy do MATLAB.
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C.3.3 Controlador Backstepping

Para implementar o controlador com a técnica de Backstepping no Simulink,
utilizaram-se as expressdes (3. 81), (3. 93), (3. 94) e (3. 97). Da Figura C. 6 a Figura
C. 9 estao representados os controladores backstepping implementados em Simulink

para o controlo da orientacao e altura do quadcopter.
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Figura C. 6 - Controlador backstepping do angulo ¢ em simulink.
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Figura C. 7 - Controlador backstepping do angulo 6.
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Figura C. 8 - Controlador backstepping do angulo 1.
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Figura C. 9 - Controlador backstepping da altura.
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