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RESUMO

No ambito deste trabalho, busca-se o desenvolvimento de um sistema embarcado
destinado a quadricépteros, visando a controlar sua dinamica com base em trajetérias
predefinidas para operacoes autonomas de entrega. O sistema ¢ projetado empregando
malhas de controle digital para controlar os estados que influenciam os motores da
aeronave nao tripulada (UAV, unmanned aerial vehicle), utilizando as medigdes provenientes
de uma unidade de medicao inercial (IMU, inertial measurement unit), um sistema de
posicionamento global (GPS, global positioning system), um barémetro, um magnetémetro
e sensores de distancia. Para o controle, sao avaliadas duas abordagens distintas, uma
baseada em um controlador PID e outra baseada em uma estratégia de linearizacao via
realimentacao de estados. Também é desenvolvido um algoritmo de calculo de trajetorias
de referéncia para os voos autéonomos com uma andlise de seu desempenho. Ambas
as técnicas sao implementadas em um ambiente de simulacao desenvolvido pelo autor,
programado na linguagem C++. Os resultados mostram que ambas as técnicas fornecem
um comportamento considerado adequado para a aplicagao, tanto para a lei de controle
quanto para o algoritmo de geracao de trajetorias.

Palavras-chave: Projeto, UAV, Entrega Autéonoma, Automacao e Controle, Dindmica de
voo, Quadricopteros, Linearizacdo por realimentacao de estados.



ABSTRACT

This work aims to develop an embedded system for quadcopters, designed to
control their dynamics based on predefined trajectories for autonomous delivery operations.
The system is developed using digital control loops to control the states influencing
the unmanned aerial vehicle (UAV) motors, utilizing measurements from an inertial
measurement unit (IMU), a global positioning system (GPS), a barometer, a magnetometer,
and distance sensors. Two distinct control approaches are evaluated: one based on a PID
controller and the other on a state feedback linearization strategy. Additionally, a reference
trajectory calculation algorithm for autonomous flights is developed, with a performance
analysis. Both techniques are implemented in a simulation environment developed by
the author, programmed in C++. The results demonstrate that both techniques provide
satisfactory behavior for the application, for both the control law and the trajectory
generation algorithm.

Keywords: Project, UAV, Autonomous Delivery, Automation and Control, Flight Dy-
namics, Quadcopters, Feedback linearization.
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1 INTRODUCAO

O avanco tecnolégico tem transformado significativamente a maneira como sao
realizadas as atividades cotidianas, incluindo as operacoes de entrega de mercadorias.
Nesse contexto, os veiculos aéreos nao tripulados (UAV’s - unmanned aerial vehicles),
popularmente conhecidos como drones, tém emergido como uma promissora alternativa
para a entrega auténoma de produtos em areas urbanas e rurais (JONES, 2017). Entre
as diversas configuragoes de UAV’s; os quadricopteros se destacam por sua versatilidade
e capacidade de operar em espagos confinados, tornando-os ideais para aplicagoes em
entregas auténomas (GATTESCHI et al., 2015).

Esse cenario tem gerado uma crescente necessidade de aprimorar os sistemas de logis-
tica e transporte, impulsionando a busca por solu¢oes inovadoras. Nesse contexto, a adogao
de quadricépteros emerge como uma resposta engenhosa, capaz de transpor obstaculos de
infraestrutura e enfrentar congestionamentos urbanos, enquanto simultaneamente reduz de
forma substancial os prazos de entrega. Dados atuais exemplificam a demanda expansiva
no setor de entregas, como no caso da empresa Amazon que registrou um acréscimo de
45% (AMAZON, 2022b) no nimero de novos vendedores em 2020, em comparaciao a 2019.
Da mesma forma, a empresa iFood apresentou um aumento de 200% (IFO0OD, 2023) nas
entregas mensais, totalizando 40 milhoes, em 2021, em relacao ao ano anterior. Esses
dados demonstram que o expressivo crescimento nas entregas e colaboragoes decorre da
disseminacao de tecnologias avancadas, que permitem uma comunicagao instantanea entre
o vendedor e o cliente, além da influéncia da pandemia de COVID-19, que restringiu as
opgoes dos usuarios, incentivando-os a obter produtos sem sair de casa.

Alguns empreendimentos, como a Zipline, ja sao exemplos praticos dessa nova
aplicacao de UAV’s, com aeronaves VTOL ( Vertical Take-Off and Landing, ou, decolagem
e aterrisagem verticais) que ja efetuaram mais de 5 milhoes de entregas (ZIPLINE, 2023).
Além disso, a Amazon e o iFood ja possuem planos de implementacao de aeronaves nao
tripuladas, como o octacéptero MK4 (AMAZON, 2022a) e um hexacéptero em colaboragao
com a empresa Speedbird (IFOOD, 2022), respectivamente.

Tendo em vista o crescimento expressivo do uso de UAVs em servigos de entrega, este
trabalho tem como objetivo projetar e desenvolver um controlador eficiente e seguro para
quadricopteros utilizados em entregas autonomas. A proposta é explorar as principais técni-
cas de controle e navegacao, aliadas as mais recentes tecnologias em sensores e sistemas de
posicionamento, para garantir a eficicia, precisdo e confiabilidade nas operagoes de entrega.
A implementacao bem-sucedida do controlador exige um estudo aprofundado da dindmica
de voo dessas aeronaves, bem como a integracao inteligente de algoritmos de controle e
sistemas de navegacao. A seguranca ¢ uma preocupacao primordial, considerando-se a
interacao dos quadricopteros com o espaco aéreo e com ambientes urbanos densamente po-
voados. Portanto, este trabalho também se compromete a abordar as estratégias necessarias
para evitar colisdes e garantir que as entregas ocorram sem incidentes.
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1.1 OBJETIVO GERAL

O objetivo geral deste trabalho consiste em desenvolver um controlador para um
quadricoptero que utilize um gerador de trajetorias para efetuar entregas auténomas. Para
isso deve-se considerar suas diferentes configuragoes e implementacoes e determinar a mais
promissora. Procura-se, ao fim deste trabalho de conclusao de curso em Engenharia de
Controle e Automacao, desenvolver um controlador para quadricopteros de entregas, e
testa-lo em uma simulacao.

1.2 OBJETIVOS ESPECIFICOS

Com a finalidade geral definida, deve-se determinar as etapas necessarias para
alcanga-la e quais os objetivos especificos que auxiliardo nesta trajetoria. Assim, as etapas
intermediarias contam com:

o Modelagem da dindmica do quadricoptero;
o Pesquisa de controladores comumente utilizados em quadricopteros;
e Selecao do controlador baseado em caracteristicas desejadas;

e Desenvolvimento de um gerador de trajetérias que gerard as referéncias para o
controlador;

e Desenvolvimento de coédigo computacional de integracao do sistema gerador de
trajetorias com o controlador;

e Simulacao do comportamento do quadricéptero controlado;

Ao final deste trabalho, espera-se oferecer uma base sélida de conhecimento e
uma proposta viavel de controlador para quadricépteros em entregas autéonomas, a fim
de impulsionar o avanc¢o e a aplicagao dessa tecnologia inovadora no campo logistico,
considerando suas potencialidades e as demandas cada vez mais presentes na sociedade
contemporanea.
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2 DESCRICAO DO SISTEMA

Este capitulo do trabalho visa a fornecer uma visao geral da dindmica de voo
de um quadricéptero, destacando os principais conceitos e fatores que influenciam seu
comportamento durante o voo.

2.1 MOVIMENTAGCAO

Os quadricopteros sao um tipo especifico de veiculo aéreo de multiplos rotores,
compostos por quatro motores dispostos em configuracao cruzada, cada um acoplado a
uma hélice, conforme exemplificado pela Figura 1.

Figura 1: Quadricépteros em diferentes configuragoes.

AX X

o7 ®)
0

T

.3.

a) Configuragao "X" b) Configuragdo "+"

A modelagem geral é feita em duas configuragdes possiveis, como demonstrado na
figura, denominadas da seguinte forma:

e Configuragao X: o veiculo avanca em um angulo de 45° com relagao a um de seus
bragos, em forma de um "X'"em relacao a trajetoria percorrida, conforme a Figura
1.a). Dois motores estao na parte dianteira e dois na parte traseira. Essa configuragao
é a mais comum e oferece uma boa combinacao de estabilidade, manobrabilidade e
resisténcia a falhas dos motores (NIEMIEC; GANDHI, 2016).
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o Configuragao +: o veiculo avanca colinear a um de seus bragos, formando uma cruz
em relagdo a trajetoria, conforme a Figura 1.b). Um motor estd na parte dianteira;
outro, na traseira; os outros dois, nos lados esquerdo e direito. Essa configuracao
também é popular e oferece boa estabilidade.

Ambas as configuracoes tém suas préprias vantagens e desvantagens, e a escolha
entre elas depende do uso pretendido do drone e das preferéncias do operador. Neste
trabalho, sera utilizada a configura¢do "mais"(+) pois essa permite simplificar o calculo,
isolar obstaculos em apenas um eixo de avancgo e ainda possuir uma boa estabilidade.

O quadricéptero possui controle independente das rotacoes de cada uma de suas
hélices, gerando forcas que regulam tanto sua translagdo no espago tridimensional, como
sua atitude, que se refere & manutengao de uma posicao e uma orientagao definidas em
relagdo a um sistema de coordenadas fixo. Tais regulagens sao executadas por meio de
quatro manobras basicas (CROCKER, 2010):

» Ascendéncia/Descendéncia: alteragao da altitude do quadricéptero. O controle
desse movimento é obtido variando as velocidades de rotagao de todos rotores.

o Arfagem (pitch): o ato de inclinar para frente ou para tras, que, consequentemente,
faz o quadricoptero avancar ou recuar. Seu controle é obtido variando as velocidades
de rotagao entre os rotores traseiro e dianteiro.

« Rolamento (roll): o ato de inclinar para a esquerda ou para a direita, que, conse-
quentemente, desloca o quadricoptero lateralmente. Seu controle é obtido variando
as velocidades de rotagao entre os rotores esquerdo e direito.

e Guinada (yaw): movimento ao longo do eixo vertical do quadricéptero, mudando
sua orientacao no plano horizontal. O controle desse movimento é obtido variando
as velocidades de rotagao entre rotores adjacentes.

A estabilidade desses movimentos é mantida através de sensores como giroscopios e
acelerdometros, cujas informagoes alimentam um controlador de voo que ajusta automatica-
mente as velocidades dos rotores para responder as mudancas nas condigoes de voo. A
Tabela 1 apresenta a convencao dos movimentos angulares utilizados neste trabalho, e a
Tabela 2 a convencao da translacao.

Tabela 1: Simbologia da atitude angular do sistema

Nome Posicao Angular | Velocidade Angular | Aceleracao Angular

Arfagem 0 q q
Rolamento ) P P

Guinada P r 7

Tabela 2: Simbologia da atitude linear do sistema

Nome | Posicao Linear | Velocidade Linear | Aceleragao Linear
Latitude x T T
Longitude Y Y ]

Altitude z z Z
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2.2 SENSORIAMENTO

A composicao de sensores pode variar quanto a aplicagdo, mas o minimo necessario
consiste em (FLOREANO; WOOD, 2015):

o Acelerometro: detecta variagbes em forgas lineares por meio de micro-mecanismos
internos. Quando parado, também consegue identificar a forca da gravidade atuando
sobre o dispositivo.

» Giroscoépio: percebe variagoes em momentos angulares por meio de micro-mecanismos
internos. Em alguns casos, o giroscopio esta integrado ao acelerometro como parte
do chip.

o« Magnetometro: detecta o campo magnético da Terra da mesma forma que uma
bussola mecanica, utilizando a dire¢do norte como ponto de referéncia.

o Barometro: 1¢é a pressao atmosférica e, a partir de principios fisicos, converte na
altitude atual.

o« GPS: coleta a localizacdo geodética do veiculo na forma de latitude e longitude.
Essas informacoes sao interpretadas a partir do conhecimento da posicao de trés
satélites orbitais no minimo, de forma a obter a posi¢cao do objeto nos trés eixos. No
caso de um excedente de satélites, eles podem ser usados para melhorar a precisao
de medigao.

Além dos sensores essenciais, a utilizagdo de sensores que detectem obstaculos
durante a execugao da trajetéria é fundamental para garantir a seguranca do voo. Uma
solucao eficaz consiste em equipar o veiculo com dois sensores de distancia: um posicionado
na parte frontal, responséavel por identificar obstaculos e informar o algoritmo de voo para
evitar colisOes, e outro na parte inferior, dedicado a monitorar a distancia em relacao ao
solo. A escolha do principio fisico de cada sensor dependera das caracteristicas especificas
da aplicacao, como o ambiente de voo e o tipo de obstaculos a serem detectados.
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3 MODELAGEM MATEMATICA DO QUADRICOPTERO

A fim de controlar um quadricéptero, é usualmente necessario conhecer sua dindmica
e ser capaz de descrevé-la em termos matematicos. Assim, nesta se¢do sdo apresentados os
equacionamentos para esse sistema a partir dos diagramas de corpo livre do veiculo.

3.1 REFERENCIAIS

Com o objetivo de obter um conjunto de equagodes que descreva a dinamica dos
sistemas em foco, é necessario estabelecer as relagoes entre as forcas e momentos dos
atuadores com os deslocamentos e velocidades correspondentes do veiculo. Essas relacoes
podem ser interpretadas em diferentes sistemas de coordenadas para facilitar a modelagem,
os quais serao explorados nesta secao. Na Figura 2 sao apresentados os sistemas de
coordenadas utilizados neste trabalho.

Figura 2: Referenciais inercial e ndo-inercial indicados respectivamente
por i en.

Zl

Referencial nio-inercial {n}

Yi

Xi Referencial inercial {i}

Fonte: (HASHIM; BROWN; MCISAAC, 2019)

Os referenciais podem ser descritos como:

1. Referencial inercial: possui orientacéo e posicio fixas. E normalmente considerado
fixo a um ponto na superficie da Terra, seguindo a orientacao baseada no referencial
magnético global, onde X, Y e Z correspondem respectivamente as diregoes Leste,
Norte e Cima. Sua representagao na simbologia é feita por meio do indice 7 subscrito



20

ou sobrescrito, de acordo com a indicagao pretendida, ou fica subentendida em caso
de auséncia de referéncia explicita a um referencial (coordenadas ou orientagoes sem
qualquer subscrito ou sobrescrito).

2. Referencial nao-inercial: sua orientagao e posicao acompanham o veiculo, podendo
ainda serem relacionados ao referencial inercial. Convenciona-se a simbologia 7
(subscrito ou sobre-escrito) como um referencial nao-inercial.

Ambos os referenciais sao importantes no contexto do presente projeto e serao
utilizados no calculo da dinamica de translacao e de rotagao, apresentado a seguir.

3.2 DINAMICA DE TRANSLAGAO

A dinadmica de translacao é descrita a partir de um referencial nao-inercial, conforme
apresentado na Figura 3, onde m representa a massa do quadricoptero, e g a gravidade.

Figura 3: Diagrama de corpo livre da secao um quadricéptero em
diferentes sistemas de coordenadas.

A atuagao dos motores ¢ dada pela Equacao 1, onde T; representa a forca de
propulsao individual na direcao Z, exercida por cada rotor j, e F;, a forca resultante dessas
atuacoes.

F,=|0 (1)

Para compreender o efeito dessa forca na translagao, é necessario considera-lo no
referencial inercial do veiculo. Este procedimento é realizado por meio da matriz de rotacao
‘R, (CRAIG, 2014), conforme apresentado na Equacio 2, em que os ¢, 6 e ¢ representam
os angulos de rolamento, arfagem e guinada respectivamente.

. cos(¢)) —sin(¢p) 0 cos(f) 0 sin(f)] [1 0 0
‘R, = |sin(y)) cos(y) 0 0 1 0 0 cos(¢p) —sin(9) (2)
0 0 1] [—sin(f) 0 cos(0) , L0 sin(¢)  cos(¢)

xT
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Além da atuacao e forca gravitacional, existe ainda a componente de forga de
arrasto (BATCHELOR, 1967) ﬁi, que aparece sempre na direcao contraria ao movimento.
Seu equacionamento é apresentado na Equacao 3, com Cj representando o coeficiente de
arrasto, p a massa especifica do fluido, Ay a area da secao perpendicular ao movimento e
¥, a velocidade relativa entre o movimento e o ar, que pode ou nao estar em movimento.

= 1
Di = —§OdpAd’Uf’l?r (3)

A forca de arrasto, sera desconsiderada para o sistema completo e para o cdlculo dos
controladores por ser de dificil medigao. Ao invés disso, ela serd incorporada no controle
como uma perturbacdo nao modelada. Assim, realiza-se o somatorio de forgas do sistema
inercial conforme a Equacao 4, considerando as atuacgoes rotacionadas e o peso do drone
que esta na diregao Z;.

I 0
m|§j| ="RyF+m| 0 (4)
z -9

Por fim, a dindmica de translacao no referencial inercial é descrita por meio da
Equacao 5.

i = [sin (¢) sin (@) + cos () sin (#) cos (¢)]m ™' ST}
§ = [ cos (1) sin (6) + sin (1) sin (0) cos (6)]m ™31, 5)
5= —g+m *cos () cos (¢) 2T}

3.3 DINAMICA DE ROTAGAO

J4, para a dindmica de rotacao, parte-se do momento resultante no corpo rigido a
partir de um referencial nao-inercial, conforme o diagrama de corpo livre que é apresentado
na Figura 4, onde L representa a distancia do centro a posi¢ao do eixo dos rotores do
quadricéptero.

Figura 4: Diagrama de corpo livre da atitude de um quadricéptero no
referencial ndo-inercial.
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A fim de descrever suas propriedades inerciais, é necessario inicialmente conhecer
o tensor de inércia I do quadricéptero, apresentado na Equacao 6, em que I, Iy, e I..
representam os momentos de inércia em cada um dos planos do quadricéptero. Os produtos
de inércia, nesse caso, sao desprezados devido a simetria geométrica do quadricéptero
(WANG et al., 2016).

[xx _[:ry _[xz [xz 0 0
I= |-l 1, —ly.|=|0 L, 0 (6)
Assim, o somatoério de momentos no referencial nao-inercial é apresentado na
Equagao 7, onde Mg representa o momento atuante resultante no sistema nao inercial,
Ma 0 momento aparente e Mg o momento giroscopico.

Mp =1 |g,| = =M, = M, + M, (7)
T

7

O momento aparente pode ser calculado a partir apenas do diagrama de corpo livre
apresentado na Figura 4, com seu resultado descrito na Equacao 8, onde 7; representa o
momento torsor exercido pelo rotor j.

. L(Ty, — Ty)
M, = L(T3 —TY) (8)
—T1+To — T3+ T4

Porém, existe ainda um efeito inercial contrario ao movimento angular, denominado
momento de giroscopico, o qual ocorre por fato de os rotores possuirem uma direcao fixa
em seu eixo de rotacao, no referencial ndo-inercial, apesar de existir uma velocidade angular
nao nula (HIBBELER, 2011). O equacionamento do momento giroscépico é apresentado
na Equacao 9, onde I, representa o momento de inércia da hélice do veiculo, w; representa
a velocidade angular do rotor j, 2 é a velocidade angular resultante dos rotores, e p, g e
representam as velocidades angulares do veiculo referentes ao rolamento, a arfagem e a

guinada respectivamente.

0 D —1,Qq
My,=1|0 | x|g|=| L Q=—wi +wy — w3+ wy 9)
1.9} r 0

Logo, o momento resultante no referencial nao-inercial é apresentado na Equacao
10 ao combinar as equagoes 8 e 9 na Equagao 7.

) by [~LQq+ L(Ty — T0)
ML =1\|g,| = | LOp+ L(Ts - Th) (10)
7“.77 —’7'1+’7'2—T3+T4

Por fim, para considerar a dindmica no referencial inercial, é necessario considerar o
efeito que a rotacao do sistema de coordenadas causa a partir de um observador fixo, o
qual ocasiona as pseudoforgas de Coriolis e centrifuga (THORNTON; MARION, 2012)
apresentado na Equacao 11.

p p p .
T|d| + |q| x [I]q|| =012 (11)
T T T
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Portanto, ao substituir a Equacao 10 na Equacao 11 e isolar as aceleragoes, é obtida
a dinamica de rotagdo em um referencial inercial, apresentada na Equagao 12.

p= L. — Ly)gr — [,Qq+ L(T, — Ty)] I,
G =[lse — L.)pr + L.Op + L(T3 — T1)] ij (12)
r= [(]yy - Ia:x)pq — T+ T — T3+ 7-4] Iz_zl

3.4 DINAMICA DOS ATUADORES

Depois de obtidos os equacionamentos que descrevem a aerodinamica do veiculo, para
controla-lo ¢ ainda necessério caracterizar uma grandeza diretamente controlavel. Portanto,
é necessario compreender como um sinal elétrico enviado aos motores se transforma em
forcas e momentos de propulsao.

Os motores usualmente utilizados na construgdo de um quadricoptero sao de
corrente continua sem escovas, que, a partir de um controlador intermediario chamado
de ESC (eletronic speed controller, ou controlador eletronico de velocidade) (SHIN; TEH,
2018), podem ser modelados como motores de corrente continua tradicionais (POPOOLA;
OLADEJO; ODEYEMI, 2015).

Para um motor de corrente continua, a relacao entre um valor de tensao aplicado
e uma velocidade angular ¢é linear em seu regime permanente e conforme a Equacgao 13.
Na equacao, wjrp representa a velocidade angular do rotor j em regime permanente, k, a
constante que relaciona um valor de tensao a velocidade angular, V' a tensao no rotor j.

wirp = kyVj (13)

J4, ao considerar a dinamica completa do drone, considera-se apenas a dinamica do
subsistema mecanico do motor, pois a dinamica da parte elétrica é usualmente muito mais
rapida que a do subsistema mecanico. E apresentada na Equacao 14 a relagdo entre um
sinal elétrico e a velocidade angular no rotor, na qual w; representa a velocidade angular
do rotor j e T, a constante de tempo dessa dinamica.

wj =T, (wirp — w;) = T, (k,V — wy) (14)

Obtida a velocidade angular de uma hélice acoplada a um motor, deve-se entao
descrever a dinamica que ocasiona a forca de propulsao, conforme ilustrado na Figura 5.

Figura 5: Diagrama de corpo livre da hélice do rotor com v, represen-
tando a velocidade relativa com relacao ao ar, T a forca propulsora, S a
forca de sustentacao e D a componente de arrasto.

| . |
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Observa-se que o movimento angular da hélice ocasiona uma velocidade relativa com
o ar, o qual, em consequéncia, é propulsionado verticalmente com relacao ao eixo do rotor.
A forga que impulsiona o ar para baixo reage na hélice, o que causa uma propulsao apenas
para cima e nenhum movimento horizontal, devido ao cancelamento das componentes
laterais de arraste.

Esse comportamento é denominado Sustentagdo Aerodindmica (JR., 2010) e é
representado por meio da Equacao 15, onde S representa a forca de sustentacao, C, o
coeficiente de sustentacao, A a area projetada sobre o plano perpendicular a direcao do
vento e v a velocidade relativa entre a pa e o ar e r representa o raio da hélice.

1 1
S = ichsz = §CLpAT2wj2 (15)

Ainda, os coeficientes associadas a sustentacao podem ser negligenciadas para o
calculo da propulsao, visto que na literatura esses coeficientes sao obtidos como apenas uma
constante a partir de ensaios mecanicos realizados nos rotores (MUZAR; LANTEIGNE,
2016). Assim, considera-se a forga de propulsao 7} conforme apresentada na Equagao 16,
na qual ky representa a constante de propulsao.

T, = kyu? (16)

O momento torsor da hélice é realizado de maneira similar por meio da grandeza k;
(BRYANT, 2020), denominada constante de torque, de forma que é descrito conforme a
Equacao 17.

7 = kyw? (17)

Logo, ao combinar as equagoes elétricas e mecanicas, obtém-se as equagoes 18 e 19,
para as forcas e momentos respectivamente, que descrevem como o sinal elétrico implica
em uma ac¢ao mecanica.

Ty = ky(koVi — Tniy)* (18)

7 = ki(kyVj — Trntd;)? (19)

E importante destacar que os atuadores reais apresentam uma regiao de saturagao
na qual o controle é aplicavel. Os valores de tensao V; sao, portanto, descritos pela Equacao
20, onde V,,,4, representa o valor maximo de tensao possivel, e V' o valor de tensao aplicado
sem saturacao.

Vmax V> Vmax
V](V7 07 Vmax) =4V 0 2 V 2 Vma:c (20)
0 V<0

3.5 SISTEMA COMPLETO

As relagoes entre as dinamicas rotacionais e translacionais apresentam interdepen-
déncia entre os diferentes motores, o que pode tornar a metodologia de controle mais
complexa. Assim, os efeitos individuais dos motores devem ser substituidos por variaveis



25

auxiliares linearmente dependentes da velocidade angular ao quadrado. Essa relacao é
apresentada na Equacao 21, na qual o representa a matriz de conversao das velocidades
angulares ao quadrado para as varidveis auxiliares.

U1 wz k‘f k‘f k‘f k‘f

U2 o Wy _ 0 L- kf 0 —L- kf

Ul =% 2| © T |-Lky 0 Loky 0 (21)
U4 MZ —l{?t kt —k’t l{?t

O modelo do quadricoptero pode ser separado em trés blocos distintos, os quais sao
ilustrados na Figura 6 e representam as partes:

1. Eletromecanica: efetua a conversao de sinais elétricos em velocidades angulares.

2. Propulsao: traduz as velocidades angulares em forcas e momentos propulsores, que
sao combinados em varidaveis mais simples de serem manipuladas.

3. Aerodinamica: representa a dindmica de voo do quadricoptero.

Figura 6: Diagrama de blocos do sistema que evidencia as entradas e
saidas de cada bloco com unidades no SI.

[Vh V27 V37 W]T

[volts]

A .
Eletromecanica

[W17w2,w37w4]T

[rad/s]

Y

Propulsao

[U1,Us, Us, Uy)"

[N, N.m, N.m, N.m]

Y

« A .
Aerodinamica

O conjunto completo de equagoes pode ser representado como a combinagao do
efeito de propulsao por parte dos rotores (conforme equagdes 18 e 19), combinacao linear
dos efeitos de propulsao (na Equagao 21) e realizagdo do voo (Equagao 22). Na equagao,
Uz, Uy, U, Tepresentam as velocidades do veiculos nas direcoes x, y e z respectivamente.

T

vy

Uy =& =
== [ cos () s (9) +
v,=Z=—g+m"

p= [(Izz_[yy)qr

G=[(Ix — L.)pr + LQp + U] I}
7= [([yy _[xx)pQ+U4] [zzl
T = v,

y:vy

Z =,

p=p

0=q

p=r

[sin () sin (@) + cos (1) sin (0) cos (¢)Jm U,

sin (1) sin (0) cos (¢)Jm ™" Uy
! cos (#) cos (@)U 1
Qg + Us) I
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3.6 LINEARIZACAO

Como o modelo proposto é nao-linear, é necessario obter-se um modelo linearizado
para utilizagdo de técnicas lineares. O célculo deste modelo é realizado a partir da
Linearizagao Jacobiana do sistema (D. K. ARROWSMITH BSC PHD, 1992), conforme
a Equacgdo 23, na qual & representa o vetor de estados [, p, ¢, 7], U o vetor de entradas
(U1, Uy, Us, Uy]T, A representa a matriz de estados linearizados, B representa a matriz de
entradas linearizadas e o subscrito 0 representa a aplicacdo em torno do ponto de equilibrio.
Ainda, sdo linearizados apenas as dindmicas necessarias para o controle do veiculo (que
possuem U; diferentes entre si).

9% 0% 09i 9% a9z a9z 9: 9
9z  Op 9q Or oty 0Ux 0OUs  0Us
. op 9p 9p OB p Op 9p  Op
= — 7 _ |6z dp dq or — aU, 00U, 0dUs 9. 7
xXr = AACU + BAU =8¢ 98¢ 0¢ 094 AIB + 8(11 aqz a[f 3744 AU (23)
dz Op 0Oq Or oUq oUs 090Uz  0Uy
or or or Or or  or  or  Or
9z Op 9q oOrdy oU; 00Uz 09Uz 09Usdg

Assim, a Linearizacao Jacobiana para a aerodinamica do quadricéptero implicam
no célculo das matrizes A e B, conforme apresentado nas equagoes 24 e 25.

0 —m~tcos (6p)sin (¢o)polU, —m!sin (6p)cos (¢o)qoU1, 0
L0 0 (Lo = T~ L0 I (L = L)) 12|
0 ((I.tz - Izz)r(] + I’/‘QO) Izjyl 0 ((Ia::v - zz)pO) nyyl
0 ((Iyy — Tuw)qo) I ((Zyy — Lua)po) I 0
m~tcos(fy)cos(gg) 0O 0 0
0 ]1;1 0 0
B = 0 0 [Jyl 0 (25)
0 0 0 I;;

Ainda, os termos da matriz de transicdo A podem ser considerados nulos com o
emprego de algumas premissas:

1. as velocidades angulares iniciais sao nulas

2. a soma das velocidades dos rotores iniciais é nula

Como essas afirmagoes sdo comuns a inicializacao do veiculo nas aplicagoes genéricas,
elas serao aplicadas neste trabalho. Assim, o novo modelo linearizado da aerodinamica é
apresentado na Equacao 26. Observa-se que, dessa forma, o sistema deixa de ser interde-
pendente, pois cada estado depende exclusivamente de uma entrada.

1 fm™ 0 0 0

P 0 I} 0 0| .~

| = sz 7 AU (26)
g 0 0 L) 0

P o o0 0 I

zZZ
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4 CONTROLE DA ATITUDE E ALTITUDE

Neste capitulo, sao abordadas duas metodologias de controle para o quadricéptero:
o controle PID e a técnica de linearizacao por realimentacao de estados. Estas estratégias
foram escolhidas nao s6 por representar duas alternativas plausiveis para o objetivo, mas
também para comparar a utilizagao de um método linear com um método nao linear. Nas
se¢oOes seguintes sao apresentadas revisoes bibliograficas de cada estratégia, seguida da sua
aplicacao neste trabalho.

4.1 CONTROLE PID

O controlador proporcional, integral e derivativo (PID) é caracterizado por operagoes
lineares aplicadas ao erro da varidvel de processo (ANG; CHONG; LI, 2005), equivalentes
a um desvio no valor medido com relacao a referéncia. A determinacao dos parametros
pode ser efetuado a partir de métodos heuristicos, como no método de Ziegler-Nichols
(ZIEGLER; NICHOLS, 1942), ou por métodos analiticos, como por exemplo a alocacao de
polos (0OGATA, 2009). Como neste trabalho foi efetuada a modelagem tedrica da planta,
serd utilizado um método por alocacao de polos (LEONELLO et al., 2021).

O controlador PID, ainda em sua forma monovariavel, é apresentado na Equacao 27
no dominio da frequéncia, com o objetivo de explicitar os polos e zeros do controlador. Na
equagao, s representa a frequéncia atuante, d a frequéncia de corte da acao derivativa, I' o
sinal de controle, E' o desvio da referéncia com relagao a saida, K, o ganho proporcional,
K; o ganho integral e K; o ganho derivativo.

OPID(S) = gii)) = Kp + Kzi + KdS

Além disso, se for escolhido uma frequéncia para o filtro derivativo muito maior
que as frequéncias dos polos e zeros presentes em malha fechada, seu efeito pode ser
desconsiderado para o calculo. Logo, na Equacgao 28, é apresentado o controlador PID
considerando esta observacao.

s+d (27)

CPID(S) ~

r 1
(s) (K8 + Kps+ K;) , s<<d (28)
s

E(s)

Ja a abordagem multivaridvel (para este trabalho) consiste em um conjunto de
controladores do tipo PID monovaridveis atuando de maneira simultdnea (GARRIDO
et al., 2024). Sua forma geral é apresentada na Equacao 29, na qual C}; representa um
controlador PID com subscritos j e k indicando o erro de seguimento da referéncia j com
relagao ao sinal de controle k para o respectivo controlador monovariavel, e N o ntimero
total de referéncias e sinais de controle.



28

[Cip 0 0 ... 0
0 Cho 0 ... 0
CPID(S) = 0 0 0373 . 0 (29)
(0 0 0 ... Cuw]

Essa topologia foi implementada em diversos outros trabalhos no ambito do controle
de quadricopteros, como no apresentado por Nengsheng em 2017 (NENGSHENG, 2017) e
por Fernando H.C.T.E em (FERNANDO et al., 2013) em 2013. Ainda, para melhorar os
resultados, foram introduzidos esquemas baseados em aprendizado de maquina, conforme
Koch (KOCH et al., 2019) em 2019, para manipulagao dindmica dos pardmetros do PID que
pode vir a atenuar trepidagoes e melhorar a dinamica de voo durante diferentes condigoes.

4.1.1 Aplicacao no Quadricoptero

Para o calculo dos parametros do controlador PID de maneira analitica, parte-se
da aerodindmica linearizada (mostrada na Equagao 26), por se tratar de um método de
controle linear. Sua representacao no dominio da frequéncia é apresentada na Equacao 30.

AZ(s) m™ 0 0 07 [AU(s)
Ad(s)| 1|0 Iz0 0 0 ||AU(s) (30)
AO(s)| s2| 0 0 L) 0| |AUs(s)
AU(s) 0 0 0 IZ] |AUs)

Entretanto, como o sinal de controle aplicado depende da dinamica de atuacao
dos rotores, essa dindmica deve ser considerada no modelo linear. A planta do sistema
completo linearizado é obtida a partir da utilizagdo das equacoes 18, 19 e 21 na Equacao
31.

AZ(s) m™ 0 0 07 [ATy(s)
Ad(s)|  T,' 1| 0 I} 0 0| |Aly(s) (31)
AO(s)|  s+T-1s2| 0 0 Iy_yl 0 | [Als(s)
AT(s) 0 0 0 I |AL4(s)

Ainda, como o célculo do controlador é baseado em forcas e momentos, e como esse
sinal também deve ser reestruturado para a propulsdo em cada rotor; deve ser introduzida
uma operagao de conversao que execute essa tarefa. A funcao de conversao ¢ deve ser tal
que: o ganho elétrico seja compensado; a caracteristica quadratica da propulsao seja levada
em conta; e a propulsao seja reconstruida a partir das variaveis auxiliares determinadas na
Equacao 21. Como os rotores giram em um sentido fixo apos a instalacao dos motores, a
propulsao negativa nao ¢é fisicamente possivel. Para incorporar essa restricio ao modelo, a
funcao L, definida na Equagao 33, é utilizada para saturar os sinais de propulsao negativos
no valor nulo. Assim, essa funcao deve possuir a forma apresentada na Equacgao 32 e
representacao em diagrama de blocos conforme a Figura 7.

Vi =c(¥) =k L(G.0.400) . (=015 (32)
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l+ T > l+
L(x,l+,l_) =43\Z l_ Z x 2 l+ (33)
I x<l_

Figura 7: Diagrama de blocos do sinal de controle para o quadricéptero
com bloco de conversao € especificado.
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A partir da nova equacao da planta, observa-se que as dindmicas sao todas seme-
lhantes entre si, portanto, para calcular o controlador, basta considerar o calculo para uma
versao equivalente a esta dindmica e substitui-la posteriormente. Considera-se entdo um
termo de ganho «, um sinal de controle I', e saida Y, para a planta genérica unidimensional
representada na Equagao 34 no dominio frequéncia.

Y. €[Z,9,0,7]

1 Tt I T
AYV& — _17$AF6 o€ [m> zzy Lyy zz] 34
() =am Gyl » [T, Ty, T, Ty] (34)

Figura 8: Lugar geométrico das raizes do sistema realimentado com um
controlador PID, PI, PD e P.

a a x - — x ®
Tﬂi - d Tllrl £
a) Controlador P b) Controlador PD
2 - . g
Tm d
¢) Controlador PI d) Controlador PID

A aplicacao direta, dos controladores PID, PI, PD ou mesmo P, nao é encorajada,
visto que o lugar das raizes dessas malhas fechadas tende a instabilizacao. Conforme
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mostra a Figura 8, caso o controlador possua um zero, se 0 mesmo puder cancelar o polo
eletromecanico serd possivel remover essa limitacao.

Esse comportamento em grande parte estd ligado ao fato da planta possuir um
integrador duplo. Assim, ao invés de considerar apenas um controlador PID diretamente
associado ao erro das variaveis odométricas, deve-se considerar dois controladores do tipo
PID em cascata que objetivam controlar a velocidade e a posicao em dois lacos de controle,
representados na Figura 9.

Figura 9: Diagrama de blocos da malha fechada do quadricoptero com
dois controladores PID em cascata, C, para a odometria e C,, para a

velocidade.
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Com essa nova configuracao, pondera-se novamente sobre qual configuracao de PID
deve ser considerada, entre PID, PI, PD e P. Logo, novamente, sao tracados os lugares das
raizes de cada configuracdo com a mesma premissa para ambas as malhas e o resultado é
ilustrado na Figura 10.

Figura 10: Lugar geométrico das raizes para o laco de velocidade com
um controlador PID, PI, PD e P.
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A aplicacao de dois controladores do tipo PD em cascata é a opgao considerada
adequada, por nao apresentar sobrepasso e ter um tempo de acomodacao T, limitado
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apenas pelo filtro derivativo. E importante destacar que, no laco de posicio, a caracteristica
do controlador PD ¢ analoga a do laco de velocidade.

Os ganhos podem ser determinados utilizando a estratégia baseado no lugar das
raizes (A. S. BAZANELLA, 2005) em fungao do tempo de acomodacao desejado. No
geral, o tempo de acomodacao é aproximado por quatro vezes a constante de tempo da
fungao de lago para alcangar a referéncia com uma tolerancia de 2%. Na Tabela 3 sao
apresentados os ganhos e com a premissa de que o zero de cada controlador PD cancelard
o polo de seu respectivo laco.

Tabela 3: Ganhos para os controladores do tipo PD unidimensionais
equivalentes em cascata.

K, K,
Coe | 4T, | 4T, 'T,,
Coe | 4T;1 1

Por fim, a escolha de T, fica apenas limitada a saturacao dos atuadores, visto que,
em um caso real, o tempo de acomodacao nao ¢ ilimitado. O controlador final é apresentado
na Equagao 35. Ainda, impoe-se que a frequéncia do filtro da acgao derivativa seja alta o
suficiente para que seu comportamento seja considerado desprezivel.

C,, O 0 0
C (S) = 0 Cw O 0 Coz = 4mTa_1Tm(3 + T’I’I_Il)
8 8 05@ CO Cop = AL, T T (s + T2
C 0 0 0 - Coo = 4L, T, ' Tn(s + T,1) (35)
(3)6 C’ 0 0 CU‘I/ == 4IzzTa_1Tm($ + T,,;l)
C (S) — oe _1
° 0o 0 C,. 0 Coe = s +4T,
0 0 0 C,

4.2 LINEARIZACAO POR REALIMENTACAO DE ESTADOS

Apesar da técnica de aproximagcao do modelo pela matriz Jacobiana ser amplamente
utilizada pela simplicidade de implementacao e projeto, explora-se também uma segunda
alternativa para possibilitar a comparacao dos métodos. Assim, considera-se um novo
controlador baseado na Linearizac¢do por Realimentagao de Estados (L1, 1991). Essa técnica
¢é baseada no cancelamento das parcelas nao lineares do sistema algebricamente, a partir de
suas variaveis de estado, de forma a obter um macro-sistema que apresente caracteristicas
lineares.

De maneira usual, seu célculo é efetuado a partir das derivadas de Lie (YANO,
1957). Porém, caso o sistema seja afim com relagao a controle/entrada (ou seja, caso o
termo da acdo de controle multiplique a fun¢ao dos estados no modelo do sistema), como
demonstrado na Equacao 36, a fungao de controle pode ser determinada apenas isolando o
valor do controle efetivamente aplicado (SOBCZzYK, 2009), conforme a Equacao 37. Nas
equacoes, xg-") representa a enésima derivagao do estado j, f(&) e b(Z) sdo fungdes nao
lineares dos estados, b~!(Z&) o inverso da fungdo de estado b(Z), v é o sinal de controle
linear desejado e u é o sinal de controle efetivamente aplicado. Ainda, na Figura 11, é
ilustrado o diagrama de blocos com esta condicao.
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u="b""Z)(v — fa) (37)

Figura 11: Diagrama de blocos da linearizacao por realimentacao de
estados para um sistema na forma canonica controlavel.
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A eficdcia da técnica de cancelamento de dindmica depende fortemente da fidelidade
do modelo em relacdo a planta real. Em outras palavras, desvios entre o modelo utilizado
para o projeto do controlador e o comportamento real do sistema podem comprometer
o desempenho e até mesmo a estabilidade da malha de controle. Para contornar essa
limitacdo e melhorar a robustez do sistema, é comum o uso de técnicas adicionais de
realimentacao, lineares ou nao lineares, que visam minimizar os efeitos das incertezas e
perturbacgoes. Como exemplos de técnicas para aumentar a robustez, podemos citar o
controle adaptativo, explorado por Sobczyk em 2016 (SOBCZYK et al., 2016), e o uso
de redes neurais, apresentado por Borges em 2021 (BORGES et al., 2021). Em ambos os
casos, a robustez do controlador é aprimorada através do ajuste continuo dos parametros
utilizados nas parcelas de realimentacao linearizante, adaptando-se dinamicamente as
variagoes e incertezas da planta.

Essa categoria de controladores é bastante utilizada quando trabalhando com siste-
mas nao lineares no geral, como demonstrado por Benchouche em 2021 (BENCHOUCHE;
MELLAH; BENNOUNA, 2021). No ambito dos quadricopteros, também existem estu-
dos como os efetuados por Voos em 2009 (VO O0s, 2009), e também por Bonna em 2015
(BONNA; CAMINO, 2015) e, ainda, uma comparagao com outro método nao linear pelo
Jornal Internacional de Controle, Automagao e Sistemas (LEE; JIN KIM; SASTRY, 2009).

4.2.1 Aplicacdao no Quadricéptero

O sistema do quadricoptero como um todo nao ¢é considerado afim com relagao
a controle/entrada, porém a sua aerodindmica é, conforme apresentada na Equagao 22
para os estados Z, p, ¢ e 7. Assim, para aplicar o método ao quadricoptero é necessario
compreender quais sao as operagoes nao-lineares fz) e bz presentes na aerodinamica,
conforme denotado na Equagao 38.
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z = —q + m tcos(f)cos(p) - U
p = [(Lx—Iy)gr — L2 q| Ix_xl + [:c_a,‘l - Us
q = [([xﬂc - [zz>pr + [rQ : p] Iy_yl + [y_yl : U3 (38)
Po= (Iyy — Loa)pa) I + o Ul

f(Z) b(E)

Portanto, o resultado dessas operagoes nao lineares na forma multivariavel e com os
valores de b(Z) ja invertidos (termo a termo), é apresentado na Equagao 39. Cabe observar
que, diferente do controlador linear calculado pela matriz Jacobiana, o modelo da planta
planta opera em dimensoes das aceleragoes lineares e angulares do ponto de vista de 7, ao
invés das forcas e momentos.

—g mcos ()" cos (¢)
2\ [(IZZ - Iyy)qr - ITQ ’ q] Im_xl —1/=2\ __ Ia:m
f(w) - [(]zz _ Izz>p7“ + 1.0 _p] Iy_yl , b (:B) - Iyy (39)

O calculo efetuado até entao considera um sistema capaz de atuar diretamente na
aerodinamica do quadricoptero. A fim de controlar o sistema completo, deve-se trazer este
sinal diretamente aplicado para onde seja possivel manipular a entrada e, por consequéncia,
afetar a aerodinamica. Esse processo, é ilustrado na Figura 12 e descrito na Equagao 40,
com variaveis auxiliares 3.

Figura 12: Diagrama de blocos da relagao entre o sinal aplicado e o
sinal aerodindmico.
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B3, = \/L(B2,;,0,+00) , By, = B3, +Tnfls, , Bs = kv_lﬁ4j
Assim, de maneira equivalente ao realizado no controle linear pela aproximacao

Jacobiana, obtém-se uma relagao de conversao entre o sinal aplicado e o sinal aerodinamico.
A conversao do sinal é simbolizada pela operacao 9, que é representada na Figura 13.

Figura 13: Diagrama de blocos da relacao entre o sinal aplicado e o
sinal aerodinamico.
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E importante observar que a operaciao de compensacio da dindmica do rotor,
inicialmente nao causal, requer a introducao de um filtro derivativo para garantir a
causalidade, a exemplo do filtro utilizado na acao derivativa de um controlador PID.

Por fim, com uma malha linearizada pela realimentacao de estados, deve-se calcular
a nova configuracao PID que atende este caso, visto que a dinamica do motor foi agora
inclusa no bloco de conversao. A nova planta linear apresenta uma dindmica equivalente &
aerodinamica apenas, conforme apresentada na Equacao 41.

o
)| = 5 |Ary(s) (41)
AW (s) AT y(s)

De maneira andloga ao calculo para o controlador linear, percebe-se que a melhor
configuragao para a planta compensada é a de um controlador proporcional para a
velocidade e o mesmo PD do controlador linear para a posi¢ao. Ao aplicar novamente
a teoria do lugar das raizes, determina-se que o controlador deve possuir os parametros
apresentados na Tabela 4 e na Equacgao 42.

Tabela 4: Ganhos para os controladores unidimensionais genéricos em

cascata.
K, |K,
Coe | 4- T 1] -
Coe | 4-T;71] 1
4T 0 0 0
0 47;7' 0 0
Culs) =1 0 4771 0
L0 0 0 4T !
- . (42)
s+ AT 0 0 0
0 s+ 4T 0 0
Cols) =1 0  s+4T70 0
0 0 0 s+ 4T, !

Ainda, como evidentemente o quadricéptero possui uma limitacao fisica de atuacao,
nem todas as agoes de controle podem ser realizadas de forma ideal. Esse fator é ainda mais
critico por se tratar de um sistema multivariavel, com interdependéncias entre suas variaveis
de estado. Durante manobras bruscas, como em mudancgas rapidas de altitude, a limitacao
da referéncia de velocidade se torna crucial para evitar a saturacao dos atuadores. Assim,
tanto no controlador linear quanto no nao linear, as referéncias de velocidade calculadas sao
limitadas por um valor maximo para cada estado, garantindo que o quadricoptero opere
dentro de seus limites fisicos. Essa estratégia garante um comportamento mais estavel e
previsivel do quadricoptero, evitando oscilagoes e até mesmo a perda de controle.
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5 ALGORITMO DE VOO

Este capitulo detalha o algoritmo desenvolvido, responsavel por gerar as referéncias
para o controlador, garantindo que o quadricéptero siga a rota planejada e execute as
tarefas de entrega com sucesso. As regras de voo e os métodos para o cumprimento de cada
etapa da missao serao abordados em detalhes nas se¢oes subsequentes. Os desenvolvimento
foram baseados em condi¢oes geométricas presentes na rota e no trabalho do autor Kareem
(KAREEM; OLEIWI; MOHAMED, 2023).

5.1 DECOLAGEM

A decolagem deve acontecer logo apos a inicializagdo e imposi¢ao do destino no
veiculo. As caracteristicas do estado de decolagem devem ser tais que:

o a altitude seja incrementada até a sua altitude de cruzeiro z., considerada para um
VOO Seguro;

0 quadricéptero permanega na mesma posi¢ao planar (em x e y), de forma que seu
deslocamento de translacao seja nulo para evitar possiveis colisbes com estruturas
proximas, pelo fato de o drone ainda nao estar voando numa altitude considerada
segura;

« o veiculo se oriente precisamente para a posi¢ao de destino;

Tanto a altitude quanto a orientagao da guinada sao diretamente controlaveis por
meio das referéncias atribuidas ao controlador. No entanto, o deslocamento nulo deve ser
alcancado a partir de uma funcao que equilibre as referéncias de arfagem e rolamento,
considerando a influéncia de ventos. Esta funcao deve possuir a acao relativa ao desvio
aparente do seu ponto inicial para evitar seu crescimento, porém de forma limitada. Uma
funcao simples que possui essa caracteristica é a prépria funcao afim, quando limitada
em uma regiao, conforme representado na Equacao 43. Na equagdo, \ representa o limite
de operacao superior e inferior da referéncia em modulo, e k; representa o ganho entre o
desvio e a referéncia aplicada.

—\ d< —k'A
h(d) = kyd  —k7*A <d < kA (43)
A d> kI

Para que a guinada esteja corretamente orientada, é necessario calcular o angulo de
abertura entre a latitude e o trajeto, conforme ilustrado na Figura 14. O trajeto escolhido
é uma reta entre a origem e o destino, representando a menor distancia entre esses dois
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pontos. Assim, basta utilizar a funcao do arco-tangente para encontrar essa orientacao.
Detalha-se que essa operagao deve ser acompanhada por uma avaliagao dos sinais da
variacao latitudinal e longitudinal, para determinar corretamente em qual quadrante o
angulo estara.

Figura 14: Orientacao da guinada para seguimento da rota planejada.
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Logo, este estado deve possuir as referéncias apresentadas na Tabela 5, onde Az,
e Ay, representam os desvios com relagao a posicao global, fixada no inicio do estado, e
orientada com o drone, que devem ser equilibrados para manter a posi¢ao planar do veiculo
constante. A diferenca de sinal é relativo a referéncia que cada estado deve aplicar para
corrigir o erro, de forma que um ¢ positivo decrementa a posicao em ,, e um ¢ positivo
incrementa a posicao em .

Tabela 5: Referéncias do controlador para a decolagem.

2z o) 0 (G
Decolagem | z. | h(—Ayy) | h(Axy) atan(ij%i)

5.2 TRANSPORTE

O transporte deve ocorrer logo apos o veiculo alcancar uma altitude viavel para o
deslocamento planar, entendida como um percentual da altitude de cruzeiro pretendida.
As caracteristicas para o estado do transporte devem ser tais que:

a altitude mantenha-se na altitude de cruzeiro z;

a arfagem seja constante e cause o deslocamento ao destino;

o rolamento equilibre o veiculo em sua trajetéria, a fim de evitar algum desvio de
rota por acao de ventos mais fortes;

a guinada mantenha a direcao x, do quadricoptero apontando para o destino geode-
ticamente;
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A fim de minimizar o gasto energético do veiculo, a trajetoria deve ser calculada
com a menor distancia possivel. No deslocamento aéreo para longas distancias, a menor
distancia é representada pelo arco de circulo maximo entre os dois pontos pretendidos,
por considerar a curvatura da Terra. Contudo, para esta aplicacao, as distancias de voo
serao inferiores a 111 km, o que corresponde a um arco de aproximadamente um grau de
curvatura terrestre. Dessa forma, a trajetoria pode ser aproximada por uma reta sem perda
significativa de precisao. Logo, a trajetoria do veiculo deve ser retilinea e representada
conforme a Equacao 44. Na equacao, z, e y, representam respectivamente a latitude e
longitude de origem, e x4 e y, representam a latitude e longitude de destino.

_ Yd — Yo

x+ 1, (44)
Tqg — Lo

Yp()

Figura 15: Distancia entre o quadricéptero e a rota planejada para um
desvio anomalo.

O equilibrio do rolamento deve ser tal que a funcao h receba o desvio da posicao
global do quadricéptero com relacao a trajetéria, conforme ilustrado na Figura 15. Essa
determinacao é equivalente a distancia de um ponto a uma reta e possui a forma apresentada
na Equagao 45.

Yd — Yo
Ld — Zo

o) = sty — )| Ve w2 [ ]

Tqg — Zo

Por fim, os estados para o transporte sao apresentados na Tabela 6.

Tabela 6: Referéncias do controlador para o transporte.

z 10) [ "
Transporte | z. | h(=dy(z,y)) | Oma atan(w)

Tq—T
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5.3 PREVENCAO DE COLISOES

Enquanto em um estado de transporte, o sensor frontal do quadricoptero pode
detectar um empecilho em sua rota, neste caso o estado mudara para o estado de prevengao
de colisao. Este estado deve possuir as caracteristicas de:

o elevar o valor de z gradualmente até que o sensor frontal ndo detecte mais nenhum
obstaculo, atualizando o valor de z. no fim do estado;

« manter o deslocamento nulo;

e manter a guinada;

Logo, para este estado, o importante é manter o veiculo parado e gradualmente
encontrar a altitude de cruzeiro ideal para a rota. Na tabela, 2z} representa a altitude de
cruzeiro que estd sendo constantemente incrementada.

Tabela 7: Referéncias do controlador para a prevencao de colisoes.

z [0) 0 (0
Colisao | z¥ | h(—Ay,) | h(Az,) atan(ij—ii)

5.4 Pouso

O pouso deve ocorrer apos o transporte chegar na posicao pretendida, entendido
como um valor de distancia de tolerancia determinado pelo projetista. Este estado possui
as seguintes caracteristicas:

e descer até que o sensor de distancia na parte inferior do veiculo detecte o solo;
e manter o quadricéptero na posicao de destino;

e manter a guinada;

De maneira andloga a situacao de prevencao em colisoes, este estado deve receber o
sinal do sensor de distancia para concluir a sua acao. Nesse caso, a altitude de referéncia
é representada por z4 e deve ser, no minimo, inferior a altitude de destino, para que o
veiculo consiga chegar préximo do solo e detecta-lo por meio do sensor de distancia.

Para manter o veiculo na posicao de destino, a sua referéncia de arfagem deve
estar relacionada a distancia restante, enquanto o rolamento controla possiveis desvios
equivalente ao transporte. A distancia com relagao ao destino é representada por dy e é
apresentada na Equacao 46.

da = sgn(ya — )/ (va — 9)? + (x4 — 2)? (46)

Ainda, para evitar que a guinada instabilize, seu calculo agora pode ser aproximado
pelos valores da origem, de forma a evitar a divisdo por zero. Na Tabela 8, sdo representados
os estados para o pouso.
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Tabela 8: Referéncias do controlador para o pouso.

z [0) 0 (0
Pouso | z4 | h(—di(x,y)) | h(dg) atan(%)

5.5 ENTREGA

Esta etapa deve ocorrer logo apds a deteccao do solo pelo sistema de pouso, se
a entrega ainda nao tiver sido efetuada. Durante a entrega, o veiculo deve manter sua
altitude e aplicar as demais referéncias como aplicado durante o estado de pouso. Neste
caso, o que importa para o algoritmo é o ato de liberar a entrega e possuir a informagao
de que a entrega foi efetuada. Apoés isso, a massa m e as inércias I, I, e I,, devem ser
atualizadas.

5.6 RETORNO

Na etapa de retorno, o processo de geracao de trajetoria é reutilizada, mas no
sentido contrario. Logo, o que antes era o destino vira a origem e vice-versa. Na finalizacao
do pouso de retorno, como a entrega ja foi efetuada, nao existira liberacdo de um pacote,
mas sim a conclusao da missao e desligamento da maquina.

5.7 MAQUINA DE ESTADOS

Por fim, a sequéncia de passos e suas referéncias sdo mostrados na Tabela 9 e
representados na Figura 16 por uma maquina de estados de Moore (MOORE et al., 1956).
Na tabela, d;(z,y)* representa a fungao d;(z,y) invertendo destino e origem, assim como
d,, que representa a distancia a origem.

Tabela 9: Referéncias do controlador para todos os estados.

Simbolo | z ) 0 Y

Decolagem D Ze h(—Ay,) h(Azy) atan(i{jj)

Transporte T Ze | h(=di(z,y)) | Omaz atan(zjiz)

Entregando Colisio e 2 h(—=Ayy) h(Ax,) | atan ( i’j — )
Pouso P zq | M(—di(x,y)) | h(dg) | atan (ijii‘;)

Decolagem D Zc h(—Ay,) h(Az,) | atan (i’z:i)

Transporte T Ze | M(=di(7,y)) | Omax atan (i/::Z)

Retornando Colisao C 2 h(—Ay,) h(Ax,) | atan (i";:iﬁ)
Pouso P za | M(—=di(x,y)) | h(d,) atan(ijii‘i)

As informacgoes listadas na tabela ja compoem o algoritmo, porém, usualmente,
sao utilizados diagramas para representar cada um dos possiveis estados de maneira
clara. Uma forma de representacao é a partir de uma maquina de estados, que informa,
principalmente, como cada transi¢ao se relaciona com outros estados. Assim, com essas
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informacoes coletadas, monta-se um diagrama de maquina de estados que representa o
algoritmo em agao, apresentado na Figura 16.

Figura 16: Maquina de estados para o algoritmo de entregas auténomas.
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Neste diagrama em especifico, nao foram detalhadas as formas de transicao para
melhor clareza. A maquina em questao é do tipo Moore (MOORE et al., 1956), pois a

saida é determinada pelo estado, e nao pela transicdo. Os estados I, F e E representam,
respectivamente, os estados de inicializacao, finalizacao e entrega.
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6 ANALISE

Este capitulo apresenta uma analise do sistema de controle desenvolvido para um
quadricoptero em aplicagoes de entregas autonomas. Inicialmente, a modelagem dinamica
do quadricoptero serd comparada com um modelo de referéncia existente na literatura,
elucidando as semelhangas ou diferencas. Em seguida, os controladores propostos sao
analisados em detalhes, considerando diferentes tipos de referéncias de atitude e avaliando
o desempenho do sistema em termos de precisao e estabilidade. Por fim, o algoritmo de
controle de trajetéria serd explorado, destacando suas caracteristicas e limitagoes.

6.1 SIMULAQAO

O ambiente de simulacao desenvolvido foi programado em linguagem C++ e esta
documentado no Apéndice A. Nele, consta a implementacao do modelo em sua forma
nao linear, conforme as defini¢goes da Secao 3.5 e consideracao do arrasto aerodinamico,
e todas as constatacoes de saturacao determinadas. Essa simulagao sera utilizada tanto
para analisar os algoritmos de controle desenvolvidos, quanto para analisar o algoritmo de
voo em si. Para garantir que o modelo desenvolvido neste trabalho esta adequado, além de
garantir que a implementacao em codigo também esta condizente com as expectativas,
serd feita uma comparagao com o modelo proposto na Secao 6.2.

6.2 MODELAGEM

A fim de assegurar a confiabilidade da simulagao, faz-se imprescindivel a validacao
dos resultados obtidos. Para tanto, sera realizada uma comparagao dos resultados com
os de um trabalho de referéncia, buscando verificar a correspondéncia entre os resultados
e validar a precisao do modelo desenvolvido. Os dados serdo comparados com aqueles
obtidos por David C. H. realizado durante o evento IEEFE CSS Video Clip Contest 2014
(ALLGOWER, 2014), o qual possui uma implementacdo em MATLAB utilizada como
referéncia e estd disponivel em um repositério Github (DAVID, 2014). Os pardmetros
adotados para essa comparagao e demais simulagdes sdo apresentados na Tabela 10. Ainda,

Tabela 10: Parametros do modelo adotados para a simulacao de dados.

m 1,023 kg L 2,223x107 ! m g 9,810 m/s?

I, | 9,500x1072 kg.m? I, 9,500x 1072 kg.m? I, 1,858 %102 kg.m?

I, | 3,788x107% kg.m? | T, 7,600x1072 s Vinaz 1,200x10' V

ky | 7,884x10' rad/s.V | k; | 1,355x107° N.s?/rad® | k, | 2,667x107" N.m.s*/rad?
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como o modelo de referéncia nao propoe termo de arrasto, para este ensaio a forca de
arrasto serd considerada nula.

Para validar a modelagem dinamica do quadricéptero, foram realizados cinco ensaios
em sequéncia variando os valores de tensao aplicados aos rotores. Os ensaios sao separados
por efeitos observados nas variaveis de estado e foram realizados com um passo de integragao
de 1 milissegundo. Para garantir a consisténcia da comparacao, o método de integracao
utilizado no modelo de referéncia foi o de Runge-Kutta de quarta ordem, o mesmo utilizado
no modelo proposto. No ensaio, foram aplicados sinais de tensao em degrau por 1 segundo
cada, conforme apresentado na Tabela 11, e as respostas obtidas no ambiente de simulagao
proposto (em azul na Figura 17) foram comparadas com os das simulagoes realizadas
usando o modelo de referéncia (em vermelho).

Tabela 11: Degraus de tensao aplicados aos ensaios de modelagem

independentes.
Instante [s] | Motor 1 [V] | Motor 2 [V] | Motor 3 [V] | Motor 4 [V]
Altitude 0,000 6,000 6,000 6,000 6,000
Rolamento 1,000 6,000 6,001 6,000 5,999
Arfagem 2,000 5,999 6,000 6,001 6,000
Guinada 3,000 5,999 6,001 5,999 6,001
Multiplo 4,000 5,998 5,999 6,000 6,001

Figura 17: Ensaios de modelagem para variacoes de estado indepen-

dentes.
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A fim de quantificar a discrepancia entre o modelo desenvolvido e o ambiente de
referéncia, foi calculada a diferenca entre as respostas obtidas em cada simulacao. Os erros
relativos obtidos foram entao plotados no histograma apresentado na Figura 18.

Observa-se que a maior parte dos dados possui erros muito proximos de zero,
representando um erro relativo de 1,114 x 1072 % =+ 4,554 x 107! %, indicando uma
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Figura 18: Histograma dos erros relativos do modelo proposto com
relacao ao modelo de referéncia.
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concordancia considerada adequada entre o modelo proposto e o ambiente de referéncia.

6.3 AVALIACAO DO CONTROLADOR

Para a avaliacdo do controlador, similarmente a validagao do modelo, foram con-
siderados cenarios de aplicacao de referéncias independentes e simultaneas. Denota-se,
também, a necessidade de evitar sinais de saturagao positiva (a negativa ainda deve ser
considerada pelos rotores nao proporcionarem propulsdo negativa) no controlador, com
o objetivo de minimizar potenciais nao linearidades durante a analise. O tempo de aco-
modagao escolhido deve representar o tempo suficiente para que o quadricéptero consiga
reagir a um obstaculo detectado evitando sua colisdo. Assim, considera-se o valor de 500
milissegundos de acomodagao suficiente. O coeficiente de arrasto para este ensaio também
serd negligenciado, dado que o objetivo é avaliar apenas o modelo formulado, e nao as
perturbacoes envolvidas.

6.3.1 Controlador PD em cascata

Os valores resultantes do calculo dos parametros do controlador PD em cascata,
realizado por meio da Tabela 3, sdo exibidos na Tabela 12 para a aplicagdo de 500
milissegundos. Na Figura 19, sao apresentados os resultados dos ensaios.

Tabela 12: Parametros para o controlador PD em cascata.

Posicao Velocidade
K, Ky K, Ky
Altitude | 8,000 s~% | 1,000 8,184 x 10" kg/s 6,220 x107! kg

Rolamento | 8,000 s~! | 1,000 | 7,600 x10~% kg.m?/s | 5,776 x1073 kg.m?
Arfagem | 8,000 s~ | 1,000 | 7,600 x1072 kg.m?/s | 5,776 x10~3 kg.m?
Guinada | 8,000 s~! | 1,000 | 1,486 x10~! kg.m?/s | 1,129 x10~2 kg.m?
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Figura 19: Ensaio de controle para controlador PD em cascata.
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Observou-se no ensaio que houve uma discrepancia com relacio a teoria para o erro
de seguimento do controlador, visto que o polo na origem da planta deveria ter sido capaz
de integrar o erro da referéncia. Essa caracteristica pode ser advinda ou da presenca de uma
perturbac¢ao na entrada do sistema, ou a caracteristicas nao modeladas. No caso do modelo
aproximado pela matriz Jacobiana, as nao linearidades presentes no modelo proposto nao
sao consideradas pelo sinal de controle, de forma que elas também sao integradas pela
planta. Assim, sem a integragdo explicita do sinal de erro, o controlador nao é capaz de
atingir referéncias com erro nulo, sempre existird uma parcela de erro constante, que é
mais evidente para o caso da altitude. Para a aplicacao, este erro é pequeno o suficiente
para nao invalidar seu uso, visto que as altitudes desejadas sao da ordem de dezenas de
metros, enquanto o erro de seguimento é da ordem de centimetros.

O ensaio também revelou um comportamento importante do sistema: o efeito da
saturagao negativa para a propulsao nos instantes 6 s e 9 s, que se manifesta como um
atraso na resposta do controlador. Isso ocorre porque, embora o modelo linear exija um
valor negativo de propulsao para alcancar a dinamica desejada, na simulagao o sistema ¢é
limitado a um valor minimo de propulsao igual a zero.

Nos demais casos, onde nao foram observados erros de seguimento ou atrasos devido
a saturacdo do sinal, o tempo de acomodacao foi de 8,435 x 107 4+ 2,436 x 1072 s. Essa,
discrepancia com relacao ao tempo de assentamento esperado de 500 milissegundos sera
analisada posteriormente, comparando-a ao outro método.

6.3.2 Linearizacao por Realimentacao de Estados

De forma anéloga ao controlador PD, inicialmente definem-se os parametros dos
controladores lineares empregados pelo método para um tempo de acomodacao de 500
milissegundos. Os resultados obtidos sao apresentados na Tabela 13 e os ensaios ilustrados
na Figura 20.

Este novo ensaio, apesar de ainda apresentar a caracteristica de saturagao do sinal
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Tabela 13: Parametros para o controlador linear em cascata da lineari-
zacao por realimentacao de estados.

Posicao Velocidade
K, Ky K,

Altitude | 8,000 s~ | 1,000 | 8,000 s!
Rolamento | 8,000 s~ | 1,000 | 8,000 st
Arfagem | 8,000 s~ | 1,000 | 8,000 s~*
Guinada | 8,000 s=% | 1,000 | 8,000 s—*

Figura 20: Ensaio de controle para controlador de linearizacao por
realimentacao de estados.
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para uma propulsao negativa, demonstra a eliminacao do desvio do erro de seguimento.
Esse resultado ¢ atribuido a linearizacao por realimentacao de estados, que, ao cancelar as
nao linearidades da planta, permite que o integrador atue conforme o modelo tedrico.

Excluindo os ensaios que apresentaram saturacao do sinal, o tempo de acomodagao
obtido com a linearizacao por realimentacao de estados foi de 8,289 x 107! + 1,591 x 1072
s. Essa discrepancia com relacao ao tempo de assentamento esperado de 500 milissegundos
serd analisada posteriormente, comparando-a ao outro método.

6.3.3 Comparacao dos resultados dos controladores

Em ambos os casos, os controladores apresentaram tempos de acomodagao seme-
lhantes, no entanto com discrepancia em relacao aos valores tedricos. A fim de obter uma
relacao entre o valor esperado e o obtido, e assim ter uma forma de determinar os ganhos
necessarios do controlador, foi realizada uma bateria de testes para ambos os métodos
variando o tempo de assentamento tedrico para os controladores e mensurando o simulado.
Os resultados destes testes sdo apresentados na Figura 21.

Observa-se que a relacao destes dois termos possui a forma de uma curva linear que
nao passa pela origem. O valor dessa relacao é obtido a partir de uma regressao linear
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Figura 21: Relacao do tempo de acomodagao tedrico com o tempo de
acomodacao simulado.
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e possui a forma T,4(Ty) = 1,234 - Ty, + 0,184 [s], em que 7,5 representa o tempo de
acomodacao simulado e T,; o tempo de acomodacao tedrico. Essa caracteristica nao é
estudada em completude no ambito trabalho, porém identifica-se como hipdtese de causa
as operacoes de conversao do sinal apds o calculo do sinal controle, tendo em vista que essas
operagoes podem afetar o tempo de assentamento e ocorrem em ambos os métodos. Para
aplicacao final, este tempo de acomodagcao indevido nao é um problema, visto que o tempo
de assentamento obtido ainda se enquadra na imposicao de reacao a um obstaculo. Porém,
quando projetado, deve-se atentar ao fato de que o tempo de acomodagao informado ao
controlador ¢é inferior ao aparente.

Ainda, é importante destacar que o controlador PD apresentou erro de seguimento,
o que pode ser considerado uma desvantagem em relacao ao controlador por linearizacao
por realimentacao. Assim, determina-se que, para a simulacdo em ambiente controlado, o
método de linearizacao por realimentacao de estados é a melhor opcao no caso da simulagao
com o modelo esperado.

6.4 AVALIACAO DO ALGORITMO

Para analisar o algoritmo, serd considerado um ensaio em que o quadricoptero sai
da posicado X = 0m, Y =0 me Z = 0 m, e deve entregar a encomenda na posi¢ao
X = —100 m, Y = —200 m, com um arrasto equivalente (multiplicacao de 0,5C;pA,)
de 1,2 kg/m. Os ajustes utilizados para o ensaio consideram uma altitude de cruzeiro de
30 m, uma arfagem de avanco de 5 graus, uma tolerancia de distancia para entrega de 2
m, uma tolerancia de distancia pelo sensor inferior de 2 m e uma tolerancia de distancia
pelo sensor frontal de 3 m. A aplicacao do algoritmo é ilustrada na Figura 22. Além disso,
restringe-se a velocidade de ascendéncia e descendéncia para que o controlador nao sature,
permitindo um méximo de 5 m/s em ascendéncia e 1 m/s em descendéncia.

O ensaio mostra a sequéncia de estados descrita anteriormente. Primeiramente o
quadricoptero decola e alcanca a altitude de 30 m, efetuando uma guinada de -2,035 rad em
diregdo ao destino. A partir de 6 s, o quadricoptero transiciona para o estado de transporte,
mantendo uma arfagem de 5 graus. No instante 100, o quadricéptero detecta um obstaculo
e realiza o algoritmo de prevencao de colisoes, modificando a altitude de cruzeiro para 53,4
m ao fim do processo. Em seguida, ele continua a tarefa de transporte, que se estende até
o instante 274 s, quando o veiculo estd a uma distancia adequada para iniciar a entrega.
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Figura 22: Posicao do quadricoptero para o ensaio do algoritmo de voo.
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Mantendo a posigao horizontal (X e Y), o veiculo inicia a descida para a entrega, concluindo
o pouso no instante 330 s, quando o sensor inferior detecta o solo. Apds aguardar 10
segundos para a estabilizagdo do sistema, o drone decola novamente, retornando a altitude
de cruzeiro. O drone entao repete o processo em sentido inverso, retornando a base nas
coordenadas X = 0 m e Y = 0 m, onde entra em estado inoperante em 665 s. Na Figura
23, também sao apresentados os resultados da orientagao do qudricéptero. Conclui-se que
o algoritmo foi bem sucedido na missao, com um erro de entrega de 14,43 cm e de retorno
a base de 3,50 cm, os quais estao dentro da tolerancia de distdncia determinada de 2 m.
Além disso, foi obtido um erro maximo de seguimento do trajeto de 1,2 mm, com quase
nenhuma corre¢ao de rolamento, visto que o ambiente simulado nao possui forgas que
causem o desvio da rota.
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7 CONCLUSAO

No ambito do corrente trabalho foram realizados a modelagem, o projeto de algoritmo
de controle e o projeto de algoritmo de voo para um quadricoptero, com foco na aplicacao
em entregas autonomas. A modelagem matematica do sistema foi realizada por meio de
métodos analiticos. A partir do modelo matematico obtido foram projetados controladores
os quais foram ajustados utilizando o método de alocacao de polos. Os controladores
implementados foram o controlador PD, considerando uma simplificacao linear do modelo,
e o controlador por linearizacao por realimentacao de estados. Em ambos os métodos,
foram utilizados controladores PD em cascata para controlar as variaveis odométricas, que,
subsequentemente, controlam as variaveis de velocidade. Apds a definicao dos controladores,
foi elaborada uma sequéncia de referéncias para o veiculo aéreo, visando a aplicacdo em
entregas auténomas. O modelo de simulagao foi implementada em c6digo na linguagem
C++.

Os resultados obtidos mostram a eficacia do modelo e dos controladores propostos.
A comparacao com o modelo de referéncia revelou que o modelo proposto se diferenciou
com uma margem de erro de apenas 1,114 x 1072 % 44,554 x 107! %. Os ensaios
com os controladores evidenciaram um melhor desempenho da estratégia de controle por
realimentacao de estados em comparacgao ao controlador PD baseado na linearizagao do
modelo, uma vez que nao apresentou erro de seguimento. Observou-se, porém, que para
ambos os controladores os ganhos do controlador PD nao condizem com o tempo de
acomodagao observado durante a simulagdo, possuindo um desvio conforme T,,(T},;) =
1,234T,; + 0,184 [s], em que T4 representa o tempo de acomodagao da resposta da
simulagao e Ty; o tempo de acomodacao tedrico. Esse desvio esta possivelmente relacionado
a cadeia de conversao do sinal, entretanto esta é uma hipdtese que deve ser avaliada
em trabalhos futuros. Por fim, os testes do algoritmo de voo obtiveram uma resposta
considerada adequada, com um erro de posicionamento para a entrega de 14,43 cm e um
erro maximo de seguimento do trajeto de 1,2 mm.

E importante enfatizar que os resultados foram obtidos a partir de simulacdo. Para
uma aplicacao real, torna-se crucial considerar a robustez do sistema, visto que os métodos
implementados nao consideram explicitamente incertezas paramétricas, dinamicas nao
modeladas ou perturbagoes externas. A incorporacao de técnicas adicionais, como o uso de
controladores adaptativos, controle robusto ou técnicas de rejeicao de perturbagoes, seria
necessaria para garantir a robustez em aplicagoes praticas. Uma extensao natural deste
trabalho seria a implementacao pratica do sistema e a avaliacao de seu desempenho em
cenarios reais, considerando a presenca de perturbacoes nao consideradas nas simulagoes.
Outra possibilidade consiste no aprofundamento do estudo do tempo de assentamento
observado na simulagao.
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Apéndice A - AMBIENTE DE SIMULACAO

Este capitulo descreve o ambiente de simulagao desenvolvido para implementar e
validar o sistema de controle. Inicialmente, serd apresentado como a modelagem matematica,
o controlador projetado e o algoritmo de planejamento de trajetoria foram traduzidos
em codigo, detalhando o diagrama de classes, o diagrama de fluxo de dados e o método
de integracao numérica utilizado. Adicionalmente, serd apresentado um ambiente de
visualizacao tridimensional, desenvolvido com o intuito de proporcionar uma representacao
grafica intuitiva dos dados gerados pela simulagao, facilitando a andlise e validagao do
sistema como um todo.

A.1 DESENVOLVIMENTO

A implementacao do sistema utiliza a linguagem C++ com programagcao orientada
a objetos, visando a modularizacao de cada componente, similar aos diagramas de blocos
apresentados em capitulos anteriores. Essa abordagem permite que os componentes de
Modelagem, Controle e Algoritmo interajam de maneira adequada e equivalente a aplicagao

Figura 24: Diagrama UML para a cédigo desenvolvido.

Componente Algoritmo I Componente Controlador I
Algoritmo IControlador

- mpControlador: IControlador* # mpGerenciadorAtuadores: GerenciadorAtuadores*

- mpGerenciadorSensores: # mpGerenciadorSensores: GerenciadorSensores*

GerenciadorSensores*

i + Aplicar(Vetor4D): Void
+ NovaEntrega(Float, Float): Void + Capturar(): \bid
+ Atualizar(): Void ?
LRE CascataPD
[Componente Sensor
Componente Atuador
Barometro
GerenciadorAtuadores
GerenciadorSensores - mpModelo: Modelo*
- mpModelo: Modelo* L
- mBarometro: Barometro Bussola
- mBussola: Bussola + Aplicar(Vetor4D): Vbid
-mGPS: GPS - mpModelo: Modelo*
-mIMU: IMU
- mSensorDistanciaFrente: SensorDistancia
- mSensorDistanciaBaixo: SensorDistancia GPS
+ Capturar(y: \oid - mpModelo: Modelo’
+ Posicao(): Vetor3D
+ Rotacao(): Vetor3D IMU
+\elocidadeLinear(): Vetor3aD - Componente Modelo
+ VelocidadeAngular(): Vetor3D - mpModelo: Modelo
+ Frente(): Float Modelo
+ Baixo(): Float SensorDistancia
| | + Aplicar(Vetor4D): Void
- mModelo: Modelo* + Simular(Void): Void
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real. Adicionalmente, dois componentes extras, o Atuador e o Sensor, integram o sinal de
controle e o sensoriamento dos estados, proporcionando versatilidade para implementacgao
em diferentes plataformas. A interacdo entre cada um dos componentes e suas respectivas
classes é apresentada no diagrama UML (Unified Modeling Language) da Figura 24. Denota-
se que, neste caso, foram evidenciadas apenas as partes mais importantes ao entendimento
do cédigo.

Além da estrutura de cada classe, é fundamental compreender o fluxo de dados,
desde o sinal de referéncia até sua recepc¢ao pelo modelo. Esse fluxo pode se originar de
trés componentes distintos: do Atuador para o Modelo, representando sinais de tensao
aplicados aos atuadores em malha aberta; do Controlador para o Modelo, representando
sinais de referéncia a serem controlados, com realimentacio proveniente do componente
Sensor, em malha fechada; e do Algoritmo para o Modelo, representando a manipulagao
das referéncias do Controlador pelo Algoritmo. A Figura 25 ilustra esse comportamento,
indicando os métodos e classes correspondentes.

Figura 25: Diagrama de fluxo de dados para a cédigo desenvolvido.

Inicio

Y
Nova
Algoritmo » Entrega ’—>

em XY
v J
Ler

sensores

l

Calcular
referéncias

l

Sensor >

Y

l

licar Icular
Controlador 5| Aplicar 5| Calcula
referéncias controle

l

licar sinal Limitara
>

Atuador h
de controle saida

A 4

A

l

Modelo »| Aplicar

~ Simular
”] tensao

Y

A simulagao do modelo emprega o método de integracao explicito de Runge-Kutta
de quarta ordem (HEARD, 2002). A escolha por este método se baseia em sua boa precisao
de integracao e na facilidade de implementacao em cédigo para sistemas multivariaveis. A
Equacao 47 demonstra o processo iterativo do algoritmo na simulacao a exemplo da rotagao
angular dos rotores e velocidade linear de altitude, com k’s representando as constantes
do método e At o passo de integracao, e w e Z representando as equagoes dindmicas como
funcgoes. Assim, o método deve sempre calcular todos os k’s de mesmo indice para s6 entao
prosseguir ao proximo k até chegar no quarto indice.

kwjl = Atw(Vj,w]) k?;;l = Atz(wj)
k?wjg = Atd)(‘/j,w]' + 0, 5kwj1) k’zg = Atz(w] + O, 5]’{@]-1)
ks = At (Vj,wj + 0, 5kya)  kag = AtZ(w; + 0, 5k 0)
kwj4 = Atw(Vj,wj + 0, 5]@,].3) kz‘4 = Atz(w] + O, 5/@_,].3)

(47)

Ao final do calculo de todas as contantes, o valor simulado para a variavel é
encontrado como uma combinacao de todas estas, conforme exemplificado na Equacao 48.
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1
Ole = wjo + _(kwjl + kajg + 2]@,].3 + kwj4)
0 (48)
Z = %0+ a(kz'l + 2Kz + 2ks3 + kza)

Ainda, considerando que os controladores calculados apresentam caracteristicas
derivativas, torna-se necessario realizar uma aproximacgao por meio de uma equacao de
diferencas. Essa abordagem, em conjunto com a frequéncia de controle, assemelha-se a
uma derivacdo continua sujeita a um filtro passa-baixas. Sua implementacao é descrita
pela Equacao 49, com u representando a varidvel de saida, e a varidvel de entrada, f a
frequéncia de controle e d a frequéncia do filtro derivativo.

d
U(s) = kdss n dE(s)
U(s) = kqsE(s) — d *'sU(s)
u(t) = kaélt) — d~Va(t) (49)
ulj] = kaf(els] —elj = 1]) = fd~ " (ulj] — ulj — 1))
]

O cddigo desenvolvido esta disponivel no repositorio denominado AQC (NICKOLAS,
2024) no Github. A implementagao ¢ realizada em formato de uma biblioteca, o que confere
versatilidade ao projeto, permitindo sua utilizacdo em diferentes plataformas.

A.2 VISUALIZAGAO TRIDIMENSIONAL

Além da implementacao da biblioteca standalone, utiliza-se também a ferramenta
de simulagdo grafica Unreal Engine, que permite a integracao com o projeto, garantindo a
interacao do usuério com o quadricéptero e o ambiente virtual através de comandos pelo
computador. Na Figura 26, ¢ ilustrado este ambiente de simulagao. O projeto também
estd disponivel no repositorio AQC.

Figura 26: Visualizacao grafica da simulacao do quadricéptero no
ambiente Unreal Engine.
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