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RESUMO

Os Veiculos Aéreos Ndo Tripulados (VANTS) tém recebido uma crescente atencao nos
ultimos anos como uma forma de substituir os veiculos tripulados de alto custo. Inicialmente,
0s VANTs eram usados para aplicacbes militares e, atualmente sdo utilizados na area de
pesquisa e desenvolvimento, onde as técnicas de controle para a estabilidade e navegabilidade
de voos sdo os principais objetos de estudo. O desenvolvimento completo de voo autbnomo em
todos os ambientes ainda é um desafio. Neste sentido, o objetivo geral do trabalho € controlar
o0 sistema de propulsdo de um VANT do tipo quadricéptero para aplicagdo no controle de
altitude do mesmo em ambientes fechados. O sistema do quadricoptero desenvolvido neste
trabalho é composto por frame, quatro hélices, controlador de voo, sensores, quatro motores de
corrente continua sem escovas (BLDC), controlador de velocidade eletrdnico (ESC), bateria,
transmissor radio-controlado, receptor e circuito universal eliminador de bateria (UBEC). O
software utilizado para simulacdo do controle Proporcional Integral Derivativo (PID) de
velocidade dos motores e do controle de altitude foi o Simulink®/ MATLAB. Para 0
desenvolvimento do controle foi necessario modelar o sistema do quadricoptero para obter uma
representacdo matematica que permita um estudo analitico coerente com o comportamento do
sistema na pratica. A modelagem matematica do quadricoptero foi realizada através do
formalismo de Euler-Lagrange, por possuir a mesma forma em qualquer sistema de
coordenadas generalizadas e ser mais adequado a generaliza¢des. Testes foram feitos a fim de
garantir o funcionamento adequado de cada parte do sistema do quadricoptero e experimentos
foram realizados para o célculo do fator de empuxo dos motores e para a identificacdo de
parametros dos motores BLDC. A partir dos parametros identificados nos experimentos, foram
obtidas as func¢des de transferéncia necessarias para serem utilizadas nas simulagdes de controle
PID de velocidade do motor BLDC e de altitude do quadricdptero. Foi realizado o experimento
referente ao controle PID de velocidade do motor e os valores obtidos foram comparados com
os da simulacdo. As simulaces e testes apresentaram respostas esperadas, comparados com 0s
resultados de trabalhos relacionados na literatura. Este trabalho d& inicio a novas pesquisas na
area de VANTS na Universidade Federal Rural do Semi-Arido (UFERSA).

Palavras-chave: VANT. Quadricéptero. Controle PID.



ABSTRACT

The Unmanned Aerial Vehicles (UAVS) have received increasing attention in recent
years as a way to replace the expensive manned vehicles. At first, UAVs were used for military
applications, and currently they are used in the research and development area, where control
techniques for stability and airworthiness are the main objects of study. The full development
of autonomous flight in all environments is still a challenge. In this regard, the general objective
of this work is to control the propulsion system of a quadrotor UAV for indoor altitude control
application. The quadrotor system developed in this work consists of frame, four propellers,
flight controller, sensors, four brushless direct current motors (BLDC), electronic speed
controller (ESC), battery, radio control transmitter, receiver and universal circuit battery
eliminator (UBEC). The software used for the simulation of Proportional Integral Derivative
(PID) control for motor speed and altitude control was Simulink®/ MATLAB. For the control
development, it was necessary to model the quadrotor system to obtain a mathematical
representation that allows an analytical study consistent with the system behavior in practice.
The mathematical modeling of the quadrotor was performed using the Euler-Lagrange
formalism, because it has the same form in any system of generalized coordinates and it is more
suitable for generalizations. Tests were done to ensure proper operation of each part of the
system, and quadrotor experiments were performed to calculate the motor thrust factor and to
identificate parameters of BLDC motors. From the parameters identified in the experiments,
the transfer functions required in PID control simulation of BLDC motor speed and quadrotor
altitude were obtained. The experiment relating to PID control of motor speed was performed
and the obtained values were compared with the simulated ones. The simulations and tests
showed expected responses compared to the results of studies reported in the literature. This
work begins new researches on UAVs area at the Universidade Federal Rural do Semi-Arido
(UFERSA).

Keywords: UAV. Quadrotor. PID Control.
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u;(t) = Termo Integral no Dominio do Tempo

up(t) = Termo Proporcional no Dominio do Tempo

Up(s) = Termo Derivativo no Dominio da Frequéncia

U;(s) = Termo Integral no Dominio da Frequéncia

Up(s) = Termo Proporcional no Dominio da Frequéncia

7, = Tenséo aplicada a armadura

V,1 = Tensdo da Fase 1 em relacdo ao potencial de referéncia
V,, = Tensdo da Fase 2 em relagdo ao potencial de referéncia
V,3 = Tensdo da Fase 3 em relacdo ao potencial de referéncia
I}, = Tensédo no ponto estrela (Neutro)

Vpwwm = Tensdo de Entrada

Vpwn (t) = Tensdo de Saida do ESC no Dominio do Tempo
Vpewm (s) = Tensdo de Saida do ESC no Dominio da Frequéncia
W, = Matriz de Euler

W[T = Matriz Transposta de Euler

x = Posicdo no Eixo X (Plano Horizontal)

X = Aceleragéo Linear no Eixo X (Plano Horizontal)

x = Representacao das Variaveis de Controle (Postura da Aeronave)
y = Posigédo no Eixo Y (Plano Horizontal)

¥ = Aceleracdo Linear no Eixo Y (Plano Horizontal)

y(t) = Saida no dominio do tempo

z = Posicdo no Eixo Z (Plano Vertical) (Altitude do Quadicoptero)
Z = Aceleracdo Linear no Eixo Z (Plano Vertical)

z4(t) = Altura (Altitude) de Referéncia

Z4(s) = Altitude desejada no dominio da frequéncia

Zy, (t) = Altura medida no dominio do tempo

Zm(s) = Altura medida no dominio da frequéncia

z,(t) = Altura real no dominio do tempo

Z,(s) = Altura real no dominio da frequéncia
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6(t) = Comando PWM no Dominio do Tempo

A(s) = Comando PWM no Dominio da Frequéncia

6 = Angulo de Arfagem (Pitch) em torno do Eixo Y

6 = Velocidade Angular de Arfagem (Pitch) em torno do Eixo y

6 = Aceleracdo Angular de Arfagem (Pitch) em torno do Eixo Y

A1 (t) = Fluxo magnético concatenado da Fase 1

A, (t) = Fluxo magnético concatenado da Fase 2

Az(t) = Fluxo magnético concatenado da Fase 3

T = Vetor de Torques Generalizados

T = Vetor Contendo os Sinais de Controle Aplicados ao Veiculo

7, = Constante de tempo elétrica

T,, = Constante de tempo mecanica

Tmotor = CONStante de tempo do motor

Ty; = Torque produzido pelo Motor M; em torno do Centro de Gravidade da Aeronave
74 = Torque de Rolagem (Roll)

Ty = Torque de Guinada (Yaw)

Tg = Torque de Arfagem (Pitch)

¢ = Angulo de Rolagem (Roll) em torno do Eixo X

¢ = Velocidade Angular de Rolagem (Roll) em torno do Eixo x

¢ = Aceleracdo Angular de Rolagem (Roll) em torno do Eixo X

¢ (t) = Fluxo magnético no entreferro de ar

¥ = Angulo de Guinada (Yaw) em torno do Eixo Z

¥ = Velocidade Angular de Guinada (Yaw) em torno do Eixo z

Y = Aceleracdo Angular de Guinada (Yaw) em torno do Eixo Z

w; = Velocidade Angular do Motor M;

w(t) = Velocidade Angular do Rotor no Dominio do Tempo

wn (t) = Velocidade Angular do Rotor Medida no Dominio do Tempo
w,(t) = Velocidade Angular do Rotor Real no Dominio do Tempo

Q = Vetor de Velocidades Angulares

QT = Vetor Transposto de Velocidades Angulares

Q(s) = Velocidade Angular do Rotor no Dominio da Frequéncia
Q,4(s) = Velocidade angular desejada do rotor no dominio da frequéncia
Q,,(s) = Velocidade Angular Medida do Rotor no Dominio da Frequéncia
Q,(s) = Velocidade Angular Real do Rotor no Dominio da Frequéncia
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1 INTRODUCAO

Recentemente, varias pesquisas tém sido realizadas para o desenvolvimento de
Veiculos Aéreos N&do Tripulados (VANTS). Os VANTSs possuem tanto aplicacfes militares
quanto civis, tais como: espionagem, patrulhamento de fronteiras, vigilancia da guarda costeira,
aquisicdo de alvos, reconhecimento aéreo do territorio inimigo, inspecdo ambiental geogréfica,
avaliacdo da previsao do tempo, apoio a coordenacdo de combate a incéndios, missdes de busca
e salvamento, fotografia, filmagem para a industria cinematografica e eventos esportivos,
utilizacdo em coberturas jornalisticas, vigilancia florestal, rondas em industrias de grandes
areas, segurancga, monitoramento de plantacGes e grandes rebanhos, inspecdes de linhas de
transmissao e distribuicdo elétrica, e fins educativos sendo utilizado como plataforma para teste
de algoritmos de controle (LEE et al., 2011; SA, 2012; SA et al., 2013; JOYO et al., 2013).

Dentro desse contexto, os principais problemas abordados na dissertacao serao:

e Calibragdo do controlador eletronico de velocidade, do inglés Electronic Speed
Controller (ESC) para o controle de motores de corrente continua sem escovas, do
inglés Brushless Direct Current (BLDC);

¢ Modelagem de motores BLDC,;

e Técnicas de controle aplicadas a motores BLDC;

e Aplicagéo de controle de motores BLDC em VANTS.

Dados os problemas abordados na dissertacao, para a calibracdo do ESC para o controle
dos motores serdo utilizadas técnicas envolvendo aplicacdo de sinal de modulagdo por largura
de pulso, do inglés Pulse-Width Modulation (PWM), o controle dos motores BLDC sera
realizado através de ESC e plataforma de prototipagem Arduino®, e para a modelagem do motor
BLDC serdo realizados estudos de seu funcionamento e experimentos para a identificacdo de
seus parametros. A aplicacdo em VANT ocorrera na forma computacional a fim de validar o
projeto teorico a ser realizado a partir da modelagem dos motores.

1.1 JUSTIFICATIVA

Nos ultimos anos, o interesse em plataformas autbnomas, que sejam capazes de

substituir o ser humano em certas atividades que possam ser perigosas para 0 mesmo, tem
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crescido por parte de pesquisadores e empresas. A utilizacdo dos VANTS tem se tornado uma
alternativa para muitas dessas atividades (SA et al., 2013). Possuem um vasto campo de
aplicacdes nas areas de pesquisas voltadas para a Engenharia Mecanica, militares e industriais.
Entre suas aplicacOes, destacam-se na area de Engenharia Elétrica a inspecéo e o diagndstico
em sistemas elétricos de geracdo, transmissao e distribuicdo de energia. Em situacfes desta
natureza, um modelo de aeronave indicado é a do quadricdptero, por possuir grande estabilidade
e precisdo de manobras (VILAS BOAS, VILAS BOAS e HONORIO, 2013). Dessa forma, com
esta pesquisa busca-se adquirir conhecimentos e experiéncia com VANTS e para isso exige
estudos multidisciplinares nas areas de eletronica digital, microcontroladores, protocolos de
comunicagdo, programagdo em hardware, modelagem e teoria de controle. Com isso, este
trabalho contribui para o inicio de novas pesquisas nesta area na Universidade Federal Rural do
Semi-Arido (UFERSA).

1.2 OBJETIVOS

O objetivo geral deste trabalho € controlar o sistema de propulsdo de um Veiculo Aéreo
N&o Tripulado do tipo quadricOptero para aplicacdo no controle de altitude do mesmo em

ambientes fechados.
Para se atingir o objetivo geral, foram estabelecidos os seguintes objetivos especificos:

¢ Realizar levantamento dos componentes do quadricoptero;

e Modelar o quadricéptero com base nos componentes;

e Calibrar e modelar o sistema de propulséo;

e Projetar o controle do sistema de propulsdo com base nas especificacdes desejadas;

o Realizar simulagdes aplicando o controle do sistema de propulséo no controle de altitude

do quadricoptero com o auxilio de ferramentas computacionais.

1.3 ORGANIZACAO DA DISSERTACAO

O capitulo 2 visa apresentar a revisao da literatura, onde sdo contempladas pesquisas no

Brasil e no mundo relacionadas a VANTS e em seguida sdo retratadas a modelagem de sistemas
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dindmicos e as técnicas de controle comumente utilizadas no controle de quadricopteros. No
capitulo 3 séo descritas as configuragdes de hardware e software do quadricoptero, bem como
a metodologia da pesquisa. O capitulo 4 descreve a modelagem dinamica do sistema proposto
através do formalismo de Euler-Lagrange, para que posteriormente os parametros do
quadricOptero obtidos através de experimentos sejam utilizados na proposta de uma técnica de
controle para o controle de velocidade dos motores e o controle de altitude do quadricéptero,
ambos utilizando um controlador Proporcional Integral Derivativo (PID). O capitulo 5 mostra
resultados de testes referentes a identificacdo de alguns parametros do quadricoptero
necessarios para o controle de velocidade dos motores e o controle de altitude, resultados
computacionais dos controles realizados no Simulink®/ MATLAB e resultados experimentais
referentes ao controle de velocidade dos motores. Por fim, o capitulo 6 apresenta conclusées e

propostas para trabalhos futuros.
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2 REVISAO DA LITERATURA

O presente capitulo visa apresentar a revisdo da literatura base do desenvolvimento
dessa dissertacdo. O mesmo contempla algumas pesquisas no Brasil e no mundo a respeito de
quadricopteros, além de alguns comercialmente disponiveis, posteriormente explana a
modelagem de sistemas dindmicos e por fim é apresentada uma breve explanagdo sobre técnicas

de controle.

2.1 BREVE PANORAMA SOBRE QUADRICOPTEROS

Nos ultimos anos, devido ao avanco da tecnologia em miniaturizacdo de sensores e
processadores, muitos VANTSs tém sido desenvolvidos, tanto para propositos comerciais quanto
para pesquisa (SA et al., 2013). Diversas pesquisas em laboratorios e universidades iniciaram
projetos de quadricopteros, porém o desenvolvimento completo de voo autbnomo em todos 0s
ambientes ainda € um desafio (WIEREMA, 2008).

A maioria dos projetos relacionados a VANTs costumavam ser baseados em
quadricépteros disponiveis comercialmente, posteriormente modificados para terem mais
capacidades sensoriais e de comunicacdo (BOUABDALLAH e SIEGWART, 2007), porém
atualmente € uma pratica comum que cada grupo de pesquisa desenvolva sua prépria aeronave
(SAetal., 2013).

Nas Figuras 1, 2, 3, 4 e 5 sdo apresentados modelos de VANTSs disponiveis no mercado

comercial e que sdo utilizados para hobby e pesquisa.

Figura 1 — Parrot AR.Drone®

Fonte: Parrot AR.Drone, 2014.



Figura 2 — Draganflyer® X4-C

Fonte: Draganfly, 2014.

Figura 3 — AsTec Hummingbird®

Fonte: AscTec, 2014.

Figura 4 — DJI Phantom®

L \“
|

Fonte: Phantom Brasil, 2014.

Figura 5 — DJI Inspire®

X

Fonte: Drones Brasil, 2015.
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No mundo, diversos projetos de pesquisa bem-sucedidos envolvendo VANTS do tipo
quadricoptero foram propostos, assim como o X4-flyer estudado em Guenard, Hamel e Eck
(2006), Guenard, Hamel e Mahony (2008) e Pounds, Mahony e Corke (2010); o OS4 em
Bouabdallah, Murrieri e Siegwart (2004), Bouabdallah (2007) e Bouabdallah e Siegwart
(2007); o STARMAC em Hoffmann et al. (2004) e Hoffmann et al. (2011); o Pixhawk em
Meier et al. (2011); o Paparazzi em Gati (2013) e o Mesicopter em Fay (2001). Além do
Pixhawk e do Paparazzi, Lim et al. (2012) também apresenta outros projetos de pesquisa, como

o0 Arducopter, Openpilot, Mikrokopter, KKmulticopter e o Multiwii.

No Brasil, hd também diversos grupos realizando pesquisas sobre quadricopteros e
produzindo dissertagdes como Guimaraes (2012) e Sa (2012); artigos nacionais como Brandao
et al. (2012-1), Branddo et al. (2012-2); Vilas Boas, Vilas Boas e Hondrio (2013), Silva et al.
(2013) e Lima et al. (2014); e artigos internacionais como S3 et al. (2013), Guimaraes et al.
(2012) e Nascimento et al. (2012).

Em alguns trabalhos, como em Lima et al. (2014), foi proposta a modelagem dinamica
de um quadricéptero, porém ndo foi incluido o projeto de hardware. Esse tipo de atividade
requer um trabalho extra para integrar todos os sensores em um sistema embarcado e depois
escrever algoritmos de controle com base no modelo dindmico proposto e sobre as restri¢coes
de hardware. A representacdo do modelo dinamico de um VANT do tipo quadricoptero foi
proposta a partir do formalismo de Euler-Lagrange, para que posteriormente a mesma seja
utilizada no projeto de uma estratégia de controle para seguimento de uma trajetéria. O sistema
em questdo possui seis Graus de Liberdade, do inglés Degrees of Freedom, (6 DOF) e é
composto por quatro rotores simetricamente distribuidos. A formulacdo apresentada buscou

manter um compromisso entre complexidade e realismo.

Em Brand&o et al. (2012-1) propde-se a representacdo do modelo dindmico de baixo e
alto nivel de um quadricoptero disponivel comercialmente, o Parrot AR.Drone®, utilizando o
formalismo de Euler-Lagrange. Por fim, faz-se a representacdo do modelo segundo a forma
subatuada?, a qual visa facilitar a proposta de um controlador ndo linear baseado na técnica de
linearizacdo parcial por retroalimentacdo, cuja demonstracdo de estabilidade pode ser dada
atraves da Teoria de Lyapunov aplicada a sistemas ndo lineares, apresentada em Brandao et al.
(2012-2).

1 Um sistema subatuado é um sistema mecanico que possui menos atuadores que graus de liberdade.
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Em outros trabalhos, como em Silva et al., 2013, foi apresentado o desenvolvimento de
um hardware para o controle autbnomo embarcado de um quadricdptero, além de apresentar
0s principios de voo de aeronaves como também uma fundamentacéo tedrica quanto ao sistema
de navegacdo para a selecdo adequada dos sensores e outros componentes do hardware
proposto. O sistema final integra uma placa controladora de voo, ArduPilot Mega®, e um
microcontrolador, STM32F4. Também foi utilizado um software para estacdo de terra, o
Mission Planner®. Os resultados obtidos mostram o funcionamento adequado do sistema, o qual
apresenta um relevante potencial para o incentivo de diversas pesquisas no ambito do controle
autbnomo de VANTs. O projeto encontra-se em andamento restando a integracdo do

microcontrolador com a placa controladora.

Em Nascimento et al. (2012) apresenta-se um projeto completo de um VANT autbnomo
do tipo quadricoptero para aplicagdes em Roboética de Enxame?. Este trabalho esté inserido em
um projeto de pesquisa onde o quadricéptero foi modelado, pelo formalismo de Euler-
Lagrange, e projetado para ser testado em seguida, em uma situacdo do mundo real. As
equacOes dindmicas de controle foram modificadas para incluir o comportamento de Robd de
Enxame. Em trabalhos futuros os autores pretendem implementar o projeto apresentado em

aplicacdes de controle de fronteira.

Em Guimardes (2012) e Guimardes et al. (2012) é apresentado 0 progresso no
desenvolvimento de um quadricdptero como uma plataforma robotica aérea completamente
autdbnoma. O quadricOptero é dotado de quatro rotores distribuidos nas extremidades de uma
estrutura mecénica simples em forma de "X". O objetivo do trabalho foi construir e estabilizar
um quadricéptero completamente autdbnomo, com alta capacidade de carga, em uma
determinada altitude, sob angulos de rolagem, guinada e arfagem pré-definidos. A abordagem
de controle de estabilizacdo baseia-se numa transformacéo das variaveis de entrada do sistema
afim de realizar o controle de forma desacoplada. A estratégia proposta se baseia na divisao do
problema de controle em dois niveis hierarquicos: o nivel inferior, objeto do trabalho, mantém
os angulos e a altitude do veiculo em valores desejados, enquanto o nivel superior estabelece
referéncias adequadas para o nivel inferior, de forma a executar os movimentos desejados. Uma
arquitetura de hardware e software foi desenvolvida e implementada para um prototipo
experimental utilizado para testar e validar a abordagem de controle proposta. Um controlador

2 A Robética de Enxame é a unido da robdtica e da Inteligéncia de Enxame onde cada robd age como uma particula
dentro de um enxame. A Inteligéncia de Enxame, um tipo de inteligéncia artificial, € um conjunto de técnicas
biologicamente inspiradas no comportamento social de animais, como abelhas, formigas, peixes, entre outros.
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PID foi utilizado, mostrando bom desempenho, mesmo na presenca de disturbios. Atualmente,
um controlador baseado em servovisdo para o controle de posicdo estd em desenvolvimento.
Um alto nivel de ruido foi encontrado na medicéo do sensor ultrassénico utilizado na malha de
controle de posicdo. Para melhorar o controle de altitude, um filtro de fusdo baseado em sonar,

acelerdmetros e altimetro estd sendo implementado.

Em S& (2012) e Sa et al. (2013) é apresentado o desenvolvimento de um VANT do tipo
quadricoptero, o seu modelo dindmico, além das simulacdes e dos testes de um controlador PID
embarcado para estabilizagdo (movimentacdo na direcdo vertical) da estrutura projetada. No
projeto do quadricdptero é detalhado cada componente utilizado para a constru¢do mecéanica da
plataforma, incluindo os sensores utilizados para navegacdo e os mddulos utilizados para
comunicagdo sem fio com um computador. O modelo matematico do quadricéptero foi baseado
no formalismo de Newton-Euler. Foi apresentado o projeto do sistema microcontrolado
utilizado para o controlador PID, utilizado para estabilizacdo, bem como a simulacdo do
controlador PID classico e uma variagdo do controlador PID em ambiente
Simulink®/ MATLAB, sendo os testes posteriormente realizados na estrutura desenvolvida. Foi
possivel verificar a eficiéncia do controlador proposto para estabilizar a plataforma
desenvolvida. No entanto, ainda ha a necessidade de melhorias em leituras de sensores, porque
a plataforma real de sensores escolhida, e a forma que esta foi feita, fez com que a leitura ficasse

com bastante ruido.

Em Brandéo et al. (2012-2) é proposto um controlador de baixo e alto nivel ndo linear
subatuado, capaz de guiar um VANT, o Parrot AR.Drone, em missfes de voo 3D. Um
controlador baseado na teoria de Lyapunov e técnicas de linearizacdo por retroalimentacao
parcial foi projetado para estabilizar a aeronave, além de possibilitar a realizacdo de manobras
de posicionamento e seguimento de trajetdria. A estabilidade do sistema de controle em malha
fechada é demonstrada para tal VANT. A eficiéncia do controlador proposto ao guiar o veiculo
durante o cumprimento de uma tarefa de voo foi observada através de missdes simuladas, em
uma plataforma de simulagdo desenvolvida em MATLAB®, na presenca de um distdrbio
Gaussiano continuo, simulando situacGes de rajada de vento. Além disto, o controlador foi
capaz de estabilizar a aeronave em missfes experimentais de controle de altitude e guinada,
para seguimento de trajetoria e posicionamento, validando assim, o controlador e 0 modelo

propostos.
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H& ainda trabalhos onde diferentes técnicas de controle para quadricdptero séo
comparadas. Em Vilas Boas, Vilas Boas e Hondrio (2013) sdo comparadas as técnicas de
controle PID, Regulador Quadratico Linear, do inglés Linear Quadratic Regulator (LQR), e
Backstepping para a estabilizacdo e seguranca de quadricopteros em situacdes diversas. Os
controladores projetados foram simulados no Simulink® e testados em voo real. Uma mesma
entrada foi aplicada em cada controlador para que fosse possivel fazer a comparacdo do
desempenho de cada um. Para comparar os resultados reais obtidos, o erro médio quadratico
(EMQ) entre o valor de referéncia, que ¢ a entrada do sistema simulado, e o valor medido do
angulo foi calculado para cada controlador. Os resultados obtidos permitiram concluir que o
controlador Backstepping (técnica ndo linear) foi o que apresentou 0 melhor resultado, porém
os controladores PID e LQR (técnicas lineares) também apresentaram bons resultados, onde o
LQR otimiza os ganhos do controlador, sendo, portanto, melhor que o controlador PID. O
projeto em que este trabalho esta inserido tem como finalidade o desenvolvimento de uma
aeronave autbnoma capaz de realizar vistorias em subestacOes elétricas, linhas de transmissdo

e isoladores.

O estudo referente as pesquisas no Brasil e no mundo foi essencial para o projeto do
quadricdptero proposto neste trabalho. Uma vez que o quadricoptero € desenvolvido, o sistema

dindmico em questdo pode ser modelado matematicamente.

2.2 MODELAGEM DE SISTEMAS DINAMICOS

A navegacdo de um VANT ocorre pela a¢do conjunta da modelagem deste veiculo e da
proposta de um controlador capaz de guia-lo em missdes de voo predefinidas (BRANDAO et
al., 2012-1). A modelagem faz parte do estudo de sistemas dindmicos que se divide nas
seguintes fases (SOUZA e PINHEIRO, 2008, p. 2):

e Modelagem matematica;

e Determinacdo das caracteristicas dindmicas, que implica em um levantamento prévio
de dados, ja que propriedades intrinsecas do sistema sdo consideradas. Como exemplo,
pode-se citar inércia, amortecimento e atrito;

e Analise, que consiste em, atraves de uma metodologia qualquer, analisar a resposta do

sistema a uma entrada, excitagdo ou disturbio.
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A fase da modelagem consiste em representar um sistema fisico qualquer através de um
modelo matematico que permita um estudo analitico coerente com o comportamento do sistema
na préatica. Assim, os resultados obtidos devem representar, da maneira mais fidedigna possivel,
o sistema analisado. A fase de modelagem € vital, uma vez que 0 compromisso entre precisdo
e complexidade do modelo em relacdo a dificuldade de obtencdo da resposta deve ser assumido.
A complexidade de se modelar um sistema dindmico depende fundamentalmente do
conhecimento que se tem desse sistema (SOUZA e PINHEIRO, 2008, p. 1).

No que diz respeito a modelagem matematica de VANTS, existem duas abordagens:
uma baseada nas equacdes fisicas do sistema e outra baseada em técnicas de identificacdo de
sistemas. Tais abordagens ndo sdo excludentes e muitas vezes faz-se necesséario a utilizacdo de
uma para simplificacdo da outra. Em termos gerais, a primeira abordagem utiliza as equacdes
de movimento da mecanica para representacdo de um sistema fisico, enquanto a segunda estima
0 modelo dindmico de um sistema fisico com base nos dados de excitacdo e de resposta deste
sistema (BRANDAO et al., 2012-1).

Em termos de modelagem matematica, quando um VANT esté realizando uma manobra
aérea, 0 mesmo esta sujeito a acdo de forcas externas, o que possibilita sua representacéo de um
corpo rigido no espaco tridimensional (BRANDAO et al., 2012-1).

Na literatura, duas abordagens classicas sdo utilizadas para a modelagem matematica de
veiculos aéreos: o formalismo de Newton-Euler (SA et al., 2013) e o formalismo de Euler-
Lagrange (NASCIMENTO et al., 2012; BRANDAO et al., 2012-1; BRANDAO et al., 2012-2;
LEE etal., 2011; LIMA et al., 2014).

Quando se opta por uma estratégia de modelagem matematica, a principal diferenca esta
no sistema de referéncia adotado. Comumente, os sistemas modelados segundo Newton-Euler
apresentam o sistema de referéncias localizado no centro de massa da aeronave, enquanto
aqueles descritos por Euler-Lagrange possuem o sistema de referéncia coincidente com o
referencial inercial. Ambos os processos de modelagem alcangam a representacdo do modelo
dindmico de um corpo rigido, embora a diferenca esteja em uma forma de representacao. Nos
modelos de Newton-Euler, encontra-se a representago apresentada na Equacio 1 (BRANDAO
etal., 2012-1).

(D) = f(x,u,¢) (1)
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Onde:
x = Representacédo das Varidveis de Controle (Postura da Aeronave)
u = Representacdo dos Sinais de Controle

f() = Funcéo normalmente néo linear dependente do tempo, que relaciona o vetor de estados

com as entradas de controle.

Por outro lado, os modelos de Euler-Lagrange sdo representados na forma apresentada
na Equacéo 2 (BRANDAO et al., 2012-1).

M()d + €(q,4)q + F(@) + G(q) = T+D @)
Onde:
q = Vetor de Estados
M = Matriz de Inércia
C = Matriz de Forcas Centripetas de Coriolis
F = Vetor de Friccao
G = Vetor de Forcas Gravitacionais
1 = Vetor Contendo os Sinais de Controle Aplicados ao Veiculo
D = Vetor de Disturbios

Neste contexto, esta dissertacdo propde a modelagem dinamica de um quadricoptero
abordando o formalismo de Euler-Lagrange, por possuir a mesma forma em qualquer sistema
de coordenadas generalizadas e ser mais adequado a generaliza¢des, seguida do seu projeto de

controle.

2.3 TECNICAS DE CONTROLE

Em se tratando de VANTS, ha trabalhos que utilizam tanto técnicas de Controle Linear,

como o PID e o LQR, quanto técnicas de Controle Ndo Linear, como Linearizagdo por
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Realimentagcdo (Feedback Linearization), Controle por Modos Deslizantes (Sliding Mode
Control), Backstepping, Backstepping Integral, DSC (Dynamic Surface Control), Controle
Neural Adaptativo e Logica Fuzzy; ou ainda apresentam propostas para a implementacéo de

tais controles.

O controle PID foi utilizado em Joyo et al. (2013), Sa et al. (2013), Lim et al. (2012),
Vilas Boas, Vilas Boas e Hondrio (2013), Guimardes et al. (2012) e Li e Li (2011); o LQR
utilizado em Vilas Boas, Vilas Boas e Honorio (2013); a Linearizacdo por Realimentacdo
proposta em Brandédo et al. 2012-1 e Brand&o et al. (2012-2); o Backstepping utilizado em Vilas
Boas, Vilas Boas e Hondrio (2013) e Mian e Daobo (2008); o Backstepping Integral em
Bouabdallah e Siegwart (2007) e 0 DSC em Lee et al. (2011).

Vaérias dessas técnicas de controle tém sido propostas para o controle de altitude de um

quadricOptero, como em Lee et al. (2011) e Joyo et al. (2013).

Nesta dissertacdo, a técnica de Controle PID é apresentada por ser uma técnica de
controle amplamente utilizada na &rea académica e desta forma iniciar o estudo de controle

antes de partir para técnicas mais avancadas de controle ndo linear.

2.3.1 Controlador PID

O Controlador Proporcional Integral Derivativo ou Controlador PID, é uma técnica de
controle de processos que combina ac¢fes de Controle Proporcional, de Controle Integral e de
Controle Derivativo. Essa acdo combinada tem as vantagens individuais de cada uma das trés
acoes de controle (OGATA, 2011, p. 21).

O Termo Proporcional pode ser representado no dominio do tempo, Equacédo 3, e no
dominio da frequéncia, Equacédo 4. A funcdo de transferéncia é apresentada na Equacao 5.

up(t) = Kpe(t) 3)
Up(s) = KpE(s) 4)
Up(s) _ (5)

E(s) Ke
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Onde:

Kp = Ganho Proporcional

up(t) = Termo Proporcional no Dominio do Tempo
Up(s) = Termo Proporcional no Dominio da Frequéncia
e(t) = Sinal de Erro atuante no Dominio do Tempo
E(s) = Sinal de Erro atuante no Dominio da Frequéncia

O Termo Integral pode ser representado no dominio do tempo, Equacéo 6, € no dominio

da frequéncia, Equacdo 7. A funcgdo de transferéncia é apresentada na Equacéo 8.

t

w(t) = K, f e(t) dt (6)
0
K
Uy(s) = ?’ E(s) (7
Uis) _ K& ®)
E(s) s

Onde:

K; = Ganho Integral

u,;(t) = Termo Integral no Dominio do Tempo

U;(s) = Termo Integral no Dominio da Frequéncia

e(t) = Sinal de Erro atuante no Dominio do Tempo
E(s) = Sinal de Erro atuante no Dominio da Frequéncia

O Termo Derivativo pode ser representado no dominio do tempo, Equacéo 9, e no
dominio da frequéncia, Equacdo 10. A funcéo de transferéncia € apresentada na Equacéao 11.

de(t) (9)
dt

up(t) = Kp
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Up(s) = Kps E(s) (10)
Up(s) _ (11)
E(s) . P°

Onde:

K = Ganho Derivativo

up (t) = Termo Derivativo no Dominio do Tempo
Up(s) = Termo Derivativo no Dominio da Frequéncia
e(t) = Sinal de Erro atuante no Dominio do Tempo
E(s) = Sinal de Erro atuante no Dominio da Frequéncia

Por fim, o Controlador PID ¢é representado no dominio do tempo, EquacGes 12 e 13, e

no dominio da frequéncia, Equacbes 14 e 15. A funcdo de transferéncia é apresentada na

Equacéo 16.

uprp () = up () + () + up (t) (12)

B t de(t) (13)

upp(t) = Kpe(t) + K,JO e(t)dt + Kp o
Upin(s) = Up(s) + Us(s) + Up(s) (14)
2
Upp(s) = (KP + % + KDS> E(s) = <KDS * Kes + K’) E(s) (15)
Upip(s) Kps? + Kps + K, (16)

E(s) s

A equacdo do controlador PID utilizada pelo Simulink® ¢ dada pela Equagdo 17 e seu
diagrama de blocos respectivo é apresentado na Figura 6. O bloco de filtro esta incluido no
termo derivativo para se obter uma resposta mais eficiente (RIDWAN, BONY e AZAD, 2012).
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Essa eficiéncia esta associada a filtragem componentes de ruido do processo e de medigdo de
alta frequéncia (PERSECHINI, 2011).

Upip(s) K;
=K, 4+ —
Es) 7T

+ Kp @17

1+

Onde:

N = Coeficiente de filtro
Figura 6 — Diagrama do Controlador PID do Simulink®
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O] o

Ganho Integral
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5

Filtro:

Fonte: Autoria Propria.

O processo de selecionar os parametros do controlador que garantem dada especificagao
de desempenho é conhecido como sintonia do controlador (OGATA, 2011, p. 522). O projeto
do controlador PID consiste em ajustar os ganhos, ou seja, otimizar 0s parametros, e sera

utilizado no controle de velocidade dos motores e no controle de altitude do quadricoptero.

Segundo Habib (2014, p. 353), técnicas de sintonia de controlador PID assim como
Ziegler-Nichols nédo sdo adequadas para um sistema altamente ndo-linear. Ogata (2011, p. 522)
afirma que as regras de Ziegler-Nichols sdo indicadas para os casos em que 0s modelos

matematicos das plantas sdo desconhecidos. Nos casos em que 0s modelos matematicos sdo
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conhecidos, as regras de Ziegler-Nichols apenas fornecem estimativas para os valores
definitivos de sintonia e em seguida deve ser realizada uma série de sintonias finas até que um
resultado aceitavel seja obtido. Um método de sintonia indicado para um sistema ndo-linear
seria 0 ajuste manual dos ganhos (HABIB, 2014, p. 353).

Quatro caracteristicas principais da resposta ao degrau de uma malha fechada sdo
apresentadas a seguir e mostradas na Figura 7 referente a resposta ao degrau unitario tipica de

um sistema de controle.

e Tempo de Subida (Rise Time): 0 tempo necessario para a resposta ao degrau subir de
10% até 90% do valor final (GOLNARAGHI e KUO, 2012, p. 235).

e Maéximo sobressinal ou Sobressinal ou Maxima Ultrapassagem ou Ultrapassagem ou
Sobrevalor Maximo (Overshoot): valor maximo (percentual) de pico da curva de
resposta, medido a partir do valor final (OGATA, 2010, p. 154).

e Tempo de Acomodacdo ou Tempo de Assentamento (Settling Time): 0 tempo necessario
para que a resposta ao degrau alcance e permaneca dentro de uma faixa de £ 2% em
torno do valor em regime permanente (NISE, 2014, p. 134).

e Erro Estacionario ou Erro de Regime Estacionario (Steady-state Error): a diferenca
entre a saida em regime permanente e a saida desejada (ZHONG, 2006). O calculo do
erro estacionario € obtido pelas Equacgdes 18, 19, 20 e 21 (GOLNARAGHI e KUO,

2012, p. 236).
e(t) =r(t) = y(t) (18)

erro estacionério = lim e(t) (19)

e(c0) = lim sE(s) (20)

e (e0) = lim —F &) (21)

s=01+ G(s)
Onde:

e(t) = Erro do sistema no dominio do tempo
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r(t) = Entrada (referéncia) no dominio do tempo

y(t) = Saida no dominio do tempo

e(o0) = Erro estacionario

R(s) = Entrada (referéncia) no dominio da frequéncia

G (s) = Funcao de transferéncia de malha aberta no dominio da frequéncia

Figura 7 — Resposta de um degrau unitério tipica de um sistema de controle

y(t) 4
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Fonte: Adaptado de Golnaraghi e Kuo, 2012, p. 236.

Com o método de sintonia manual sdo considerados inicialmente que os valores K; € Kp
sejam zero. Aumenta-se Kp até que a saida do sistema oscile e depois 0 K, deve ser ajustado
para aproximadamente a metade desse valor para um tipo de resposta com declinio de um quarto
da amplitude (quarter amplitude decay). Em seguida, aumenta-se K, até que qualquer erro
estacionario seja minimizado em tempo suficiente para o processo. No entanto, um K; muito
alto ird causar instabilidade. Por fim, aumenta-se K, se necessario, até que a malha esteja
aceitavelmente rapida para alcancar sua referéncia apds uma perturbacao de carga. No entanto,
um K, muito alto ird causar resposta e sobressinal excessivos. Um ajuste de malha PID rapido
geralmente ultrapassa (causa sobressinal) ligeiramente para atingir o valor desejado (setpoint)

mais rapidamente; no entanto, alguns sistemas ndo podem aceitar que haja sobressinal, caso em
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que é necessario um sistema de malha fechada superamortecido, o qual exigird um ajuste para
Kp significativamente menor do que a metade do ajuste do Kp que estava causando oscilacédo
(KURIEN, PRAYAGKAR e RAJESHIRKE, 2014; HABIB, 2014, p. 353). A Tabela 1

apresenta os efeitos do aumento dos parametros Kp, K; € K, no controle PID.

Tabela 1 — Efeitos no aumento de um parametro independentemente

. Tempo de ) Tempo de .
Parametro _ Sobressinal . Erro Estacionario
Subida Acomodacéo
Kp Diminuicao Aumento Pequena mudanca Diminuicao
L Diminuicgao
K; Diminuicao Aumento Aumento o
significativa
Pequena o L _ )
Ky L Diminuigéo Diminuigéo Sem efeito em teoria
diminuicao

Fonte: Habib, 2014; Kurien, Prayagkar e Rajeshirke, 2014.

Um Controlador Automatico compara o valor real de saida da planta com a entrada de
referéncia (valor desejado), determina o desvio e produz um sinal de controle que reduzira o
desvio a zero ou a um valor pequeno. A maneira pela qual o controlador automatico produz o
sinal de controle é chamada de acdo de controle. A Figura 8 apresenta um Diagrama de Blocos
de um Sistema de Controle de Malha Fechada, o qual consiste um controlador automatico (o
controlador PID), um atuador, uma planta e um sensor (elemento de medicéo). O controlador
detecta o sinal de erro atuante, o qual normalmente é de poténcia muito baixa, e o amplifica a
um nivel suficientemente alto. A saida de um controlador automatico alimenta um atuador,
como um motor elétrico (OGATA, 2011, p. 18).

Figura 8 — Diagrama de Blocos do Controle de Malha Fechada

Detector
de
Erro

Entrada
s S Controlador Atuador — »  Saida
Referéncia T PID

Sinal
de

Erro [
Sensor

Fonte: Autoria Propria.
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O atuador é um dispositivo de poténcia que produz o sinal de entrada na planta de acordo
com o sinal de controle, de modo que a saida se aproxime do sinal de entrada de referéncia
(OGATA, 2011, p. 18).

O sensor, ou elemento de medicédo, é um dispositivo que converte a variavel de saida
em uma outra variavel conveniente, como deslocamento, presséo, tenséo, entre outros, que pode
ser utilizado para comparar a saida ao sinal de entrada de referéncia. Esse elemento esta no
ramo de realimentagéo do sistema de malha fechada. O ponto de ajuste do controlador deve ser
convertido em um sinal de referéncia com as mesmas unidades do sinal de realimentacdo que

vem do sensor ou do elemento de medicdo (OGATA, 2011, p. 19).

Ao longo da Revisdo da Literatura foram apresentadas pesquisas envolvendo
quadricépteros, bem como quadricopteros comercialmente disponiveis. Em seguida foi
discutido acerca de modelagem de sistemas dindmico e técnicas de controle. A abordagem
escolhida para a modelagem do quadricédptero foi o formalismo de Euler-Lagrange e a técnica
de controle foi 0 Controle PID. A revisdo da literatura contribui como uma base tedrica para o
presente trabalho. Com isso, o quadricoptero foi projetado e seu hardware esta apresentado no
Capitulo 3, o qual é referente aos Materiais e Métodos, para posteriormente ser modelado e seu

controle projetado.
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3 MATERIAIS E METODOS

Para que o controle de altitude de um quadricdptero seja realizado com autonomia, assim
como o de atitude e o de posicéo horizontal, € necessario que haja em primeiro lugar o projeto
correto do sistema. Portanto, neste capitulo sdo descritas as configuracdes de hardware e

software do quadricéptero, bem como a metodologia da pesquisa.

3.1 CARACTERIZACAO DO HARDWARE

A arquitetura de hardware do sistema do quadricoptero é composta de: frame (estrutura
do quadricoptero), hélices, controlador de voo ou outra unidade microcontroladora, do inglés
Micro Controller Unit (MCU); sensores, motores, controlador de velocidade eletronico,

baterias, transmissor radio-controlado, receptor ou/e outro sistema de comunicacao sem fio.

Os componentes utilizados foram determinados de acordo com o sucesso de outras
plataformas de quadricOptero, tais como as descritas em Lee et al. (2011), Lim et al. (2012), S&
et al. (2013), Silva et al. (2013) e Hgglund (2014).

A seguir sdo apresentados os componentes do quadricoptero ja citados anteriormente e

suas caracteristicas.

3.1.1 Estrutura do quadricoptero

O modelo da estrutura, mais conhecido por frame, do quadricoptero utilizado é o X525

V3, construido com material de fibra de vidro em forma de “U” e possui 58 cm entre 0s eixos.

O frame, que € apresentado na Figura 9, foi organizado em forma de cruz e é utilizado

como principal base da estrutura.
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Figura 9 — Frame

Fonte: Autoria propria.

3.1.2 Motores de Corrente Continua sem Escovas

Segundo Bolton (2010, p. 229 e 230) os motores de Corrente Continua (CC) podem ser
divididos em dois grupos principais: 0s que utilizam escovas para fazer contato com um anel
comutador montado no rotor para comutar a corrente de uma bobina do rotor para a outra, e 0s
que ndo usam escovas. O rotor é a parte rotativa do motor que gira no campo de um ima

permanente ou de um eletroimd, sendo esse denominado de estator, visto ser estacionario.

O motor utilizado neste trabalho é um motor de corrente continua sem escovas (BLDC),
modelo A2212/13T, o qual é apresentado na Figura 10. O sistema de propulsdo do
quadricéptero é constituido por quatro motores BLDC e quatro hélices.



42

Figura 10 — Motor de Corrente Continua sem Escovas

Fonte: Autoria Prépria.

Os motores CC com escovas possuem rotor constituido de uma bobina enrolada na
armadura® e estator composto de polos de campo de ima permanente ou eletroima que produzem
um campo magnético. Ao contrario dos motores CC com escovas, 0 motor BLDC utilizado
possui rotor externo constituido de ima permanente e estator interno composto de trés bobinas
enroladas também conhecidas como fases (BOLTON, 2010, p. 230). O motor utilizado possui

12 enrolamentos distribuidos entre suas 3 fases.

Uma das vantagens do motor BLDC sobre os motores CC convencionais € a auséncia
de um comutador eletromecanico e de escovas. Quando comparados com os motores CC com
escovas, 0s motores BLDC tém maior eficiéncia, menor ruido e menor relagdo entre suas
dimensdes e a poténcia que podem desenvolver (D’AVILA et al., 2011), além de um alto
desempenho juntamente com confiabilidade e baixo indice de manutencgéo e capacidade de altas
velocidades devido a falta de escovas (BOLTON, 2010, p. 237). Como principal desvantagem,
0s motores BLDC apresentam custo mais elevado devido & necessidade de um circuito de

acionamento e controle de velocidade dedicado (SILVA et al., 2013).

Os principais parametros para a escolha dos motores BLDC sdo: tensdo de trabalho,
corrente méxima e constante de velocidade (ou constante do motor), Ky, que € relagdo entre a
velocidade e a tensdo, geralmente dada em rpm/V, e que determina a rotacdo maxima que 0
motor pode atingir (SILVA et al., 2013). No caso do motor selecionado, serdo realizados

experimentos para a identificagdo desses parametros.

3 Cilindro de material magnético.
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3.1.3 Hélices

Além dos quatro BLDC, o sistema de propulsdo € constituido por quatro hélices,

apresentadas na Figura 11.

Figura 11 — Hélices

Fonte: Autoria propria.

As hélices utilizadas sdo do modelo 1045 (10x4,5), com duas pas cada, onde sdo duas

com direcdo para o sentido horéario e duas reversas para o sentido anti-horario.

3.1.4 Controlador Eletrénico de Velocidade

O acionamento do motor BLDC é realizado por meio de um dispositivo controlador
eletronico de velocidade (ESC), o qual é capaz de controlar a velocidade de giro deste tipo de
motor. Seu acionamento é por PWM com frequéncia de 50 Hz e razdo ciclica de 10% a 20%,
portanto pulsos de 1 ms equivalem ao motor parado e 2 ms em rotacdo maxima (SILVA et al.,
2013).

Para os motores BLDC, ndo basta ajustar a intensidade de fluxo do campo ou a tenséo
da armadura, como nos motores de corrente continua com escova. A maneira correta de se

controlar a velocidade ¢ variando a frequéncia das correntes entre suas fases. Isto é realizado
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por um circuito dedicado que, eletronicamente, gera uma sequéncia de acionamento para um
conjunto de Transistores de Efeito de Campo de Semicondutor de Oxido Metalico, do inglés
Metal-Oxide-Semiconductor Field-Effect Transistor (MOSFETS), que por sua vez acionam as

bobinas do motor na sequéncia adequada (SILVA et al., 2013).

A Figura 12 mostra 0 ESC Hobbywing Skywalker (20Ax4) utilizado para controlar os

4 motores BLDC e a Figura 13 mostra a conexdo do ESC, motores e bateria.

Figura 12 — ESC Hobbywing Skywalker (20Ax4)
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Fonte: Autoria Prépria.

Figura 13 — Conexéo do ESC, motores e bateria

Fonte: Hobbyking, 2014.
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A Figura 14 mostra o ESC Toward Pro Mag 8 (18 A) utilizado nos experimentos do
fator de empuxo dos motores, de identificacdo dos parametros do motor e do controle de

velocidade dos motores.

Figura 14 — ESC Toward Pro Mag 8 (18 A)

Fonte: Autoria Propria.

O ESC deve ser ligado a bateria, apresenta trés saidas que regulam a velocidade angular
de cada motor e possui um conector onde € captado o sinal PWM de controle. Deve ser
selecionado a partir da corrente maxima do motor que sera acionado. Recomenda-se 20% acima

dessa corrente maxima para evitar superaquecimento (SILVA et al., 2013).

3.1.5 Bateria

Os VANTSs elétricos exigem altas correntes e suas baterias devem suprir as condi¢des
necessarias para o funcionamento adequado de todo o sistema eletroeletronico da unidade.
Baterias de Polimero de Litio, do inglés Lithium Polymer (LiPo), sdo as mais recomendadas
para esta aplicacdo, pois permitem elevadas correntes de descarga e também possuem maior
capacidade e menor peso comparado com outros tipos de baterias com mesma capacidade.
Quanto a sua recarga, as baterias LiPo ndo necessitam de um ciclo especifico, podendo ser
recarregadas sempre que houver necessidade, sendo seu tempo de carga reduzido (SILVA et

al., 2013). A bateria utilizada neste trabalho, apresentada na Figura 15, é a Lion Power®.
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Figura 15 — Bateria

Fonte: Autoria Propria.

Sdo trés as principais caracteristicas das baterias LiPo: carga elétrica, nimero de células
e capacidade de descarga. A carga da bateria é dada normalmente em mAh, que equivale a 3,6
C (Coulomb). A partir dessa caracteristica € possivel calcular o quanto uma bateria totalmente
carregada deve durar conhecendo-se a corrente consumida. Estas baterias apresentam 3,7 V por
celula, portanto o nimero de células define a tensdo nominal da bateria. Outro dado importante
na escolha de baterias € o quanto de corrente elas podem fornecer, isto é dado pela sua

capacidade de descarga, e é indicada pela letra C (SILVA et al., 2013).

A bateria utilizada, Figura 15, possui trés células, carga de 2200 mAh, taxa de descarga
continua de 25 C, ou seja, é capaz de fornecer até 25 vezes sua carga, 0 que indica a

possibilidade de correntes até 55 A sem danificar a bateria.

3.1.6 Controlador de voo

Como visto na Revisdo da Literatura, Capitulo 2, VANTs dependem de um piloto

automatico para realizarem voos de forma autbnoma.

O Arducopter® (ARDUCOPTER, 2015), Figura 16, é um projeto de piloto automatico
(autopilot) para quadricoptero, baseado na plataforma Arduino® desenvolvido por
pesquisadores e engenheiros em todo 0 mundo, o qual é utilizado nesta dissertacéo. Esse projeto
compartilha a mesma plataforma avionica com o Ardupilot Mega® (APM
MULTIPLATAFORM AUTOPILOT, 2015; APM COPTER, 2015), o qual é um piloto
automatico (controlador de voo) de codigo aberto, também baseado na plataforma Arduino®

(LIM et al., 2012). A principal fungdo do Arduino® é analisar os dados do sensor de entrada,
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acoplar esses dados com a altitude desejada enviada pelo usuario e computar os comandos
apropriados para enviar aos motores para deslocar o quadricoptero em conformidade
(SCHMIDT, 2011). A especificacdo do Arducopter® ¢ apresentado em Lim et al., 2012.

Figura 16 — Arducopter®

Fonte: Autoria Prépria.

Esta placa controladora € um hardware completo para piloto automatico que possui
Unidade de Medicdo Inercial, do inglés Inertial Measurement Unit (IMU), de 6 DOF,
magnetdmetro e bardmetro, definidos na Se¢do 3.1.7. O firmware pode ser carregado de acordo
com as caracteristicas da aeronave e também quanto ao modo de voo, seja acrobatico, estavel,
simples, altitude fixa ou missdo com posicdes pré-programadas. Realiza controle de
estabilidade do veiculo aéreo necessitando apenas de comandos para o posicionamento (SILVA
et al., 2013). A escolha do Arducopter® ocorreu devido a placa integrar todos os sensores
necessarios. Toda a placa € alimentada por uma fonte de alimentagdo de 5 V (WALLICH,
2012).

O Arducopter® se comunica com uma Estacdo de Controle em Terra, do inglés Ground
Control Station (GCS), visto na Sec¢édo 3.2. O hardware do sistema consiste de duas placas de
circuito mostrado na Figura 17. A placa inferior, Figura 17-a), possui um processador
ATmega2560 que executa o software, um multiplexador a prova de falhas e todas as conexdes
de servo e receptor. A placa superior, Figura 17-b), abriga os sensores e entradas para modulos
de telemetria (COOMBES et al., 2012).
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Figura 17 — Placas internas do Arducopter®

a) Placa com processador ATmega2560 b) Placa IMU
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Fonte: Coombes et al., 2012.

Os sensores, que serdo vistos na Segdo 3.1.7, incluem acelerdmetro de 3 eixos,
giroscopio de 2 e 1 eixos, sensor de pressdo barométrico, magnetdmetro de 3 eixos, e também
um mdédulo de Sistema de Posicionamento Global, do inglés Global Positioning System (GPS),
conectado externamente. O processador ATmega2560 é relativamente lento e somente capaz de
executar 256 kB de codigo. O software do Arducopter® ¢ escrito na linguagem de programagcéo
Wiring e, em seu estado predefinido, o Arducopter® ndo é um sistema eficaz para a pesquisa,
ja que o mesmo possui todos 0s algoritmos necessarios para o controle e para a estabilidade do
quadricoptero (COOMBES et al., 2012). O Arducopter® implementa controle PID para
estabilizacdo do quadricoptero (LIM et al., 2012).

3.1.7 Sensores

Para o controle de um VANT, seja ele autbnomo ou ndo, sdo necessarios sensores para
0 monitoramento de varidveis necessarias para o0 posicionamento da aeronave como: altitude,
aceleracdo, velocidade, posicdo geogréafica, além de deteccdo de obstaculos, entre outros. Uma
das técnicas que permite o controle e a navegacao € a integragdo de um mddulo de IMU com
um modulo de GPS. Outros sensores, como 0s sensores ultrassdnicos, do inglés Ultrasonic

Rangefinder (SRF), podem ser utilizados para deteccao de obstaculos (SILVA et al., 2013).

Um modulo IMU completo é composto por acelerdmetro, giroscopio e magnetémetro,

todos de trés eixos. A partir destes sensores sdo realizadas medidas de velocidade e orientacdo
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necessarias ao controle de um VANT (SILVA et al., 2013). Magnetdmetros séo utilizados para
corrigir informac@es de atitude e estimar o drift de giroscdpios. Os bardmetros sdo utilizados
para medir altitude (LIM et al.,, 2012). As especificacbes detalhadas dos chips para o0s
acelerdbmetros, giroscopios, magnetdmetro e barémetros integrados no Arducopter® sio

apresentadas em Lim et al., 2012.

O modulo GPS é utilizado para o posicionamento e localizacdo da aeronave, 0 modelo
CIROCOMM Ublox GPS Module V2.0 utilizado é mostrado na Figura 18.

Figura 18 — Modulo GPS

Fonte: Autoria Prépria.

Para a medicdo da velocidade dos motores sao utilizados sensores de velocidade angular
também conhecidos por tacometros. Os tacometros sao dispositivos que fornecem uma saida
proporcional a uma velocidade angular. O tacémetro utilizado, apresentado na Figura 19, € um
tacometro oOptico, o qual permite determinar a velocidade do motor em rps (contabilizando o
namero de pulsos gerados por segundo) e que posteriormente pode ser convertido para rpm ou

para rad/s.
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Figura 19 — TacOmetro dptico

Fonte: Autoria Propria.

A contabilizagdo do nimero de pulsos é realizada através de um sensor optico reflexivo,
0 TCRT5000, que possui um led infravermelho de cor azul e um transistor infravermelho, do
inglés Infrared (IR), que é um fototransistor de cor preta. Quando um objeto, no caso um pedaco
de adesivo branco colado no motor, se aproxima do sensor, a luz infravermelha é refletida no
objeto, atravessa para 0 outro lado e ativa o transistor, como mostra a Figura 20, fazendo com
que juntamente com o Arduino®, que sera visto na Sec&o 3.1.10, seja contabilizado o nimero
de pulsos (ARDUINO E CIA, 2015).

Figura 20 — Sensor Optico Reflexivo TCRT5000
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Fonte: Arduino e Cia, 2015.

Dentre 0s sensores apresentados, apenas o tacdmetro sera utilizado nas simulacdes
referentes ao controle de velocidade dos motores. J& o sensor de altitude (bardmetro) sera



51

utilizado nas simulagBes referente ao controle de altitude. E esperado que os valores da
velocidade e da altitude real sejam os mesmos dos valores da velocidade e da altitude medidas.

3.1.8 Comunicacéo sem fio

O Unico meio de comunicacdo com um VANT em pleno voo é sem fio. O transmissor
utilizado é o FlySky FS-TH9X, Figura 21, o qual possui um modulo de radio FlySky FS-
TMO002, Figura 22, e o receptor utilizado é o FlySky FS-R8B, Figura 23.

Figura 21 — Transmissor Radio Controlado

Fonte: Autoria Prépria.

Figura 22 — Mddulo de Rédio

WWW.FLYSKY-CN.COM

FLYSKY ELECTRONIC CO_,LTD

Fonte: Autoria Prépria.
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Figura 23 — Receptor

Fonte: Autoria Prépria.

O transmissor e o receptor foram utilizados para testes de voo com a finalidade de

verificar se todas as partes do sistema estavam funcionando corretamente.

3.1.9 Fonte de Alimentacéo (Regulador de Tenséo)

Para que o controlador execute as operacdes de voo, uma fonte de alimentacdo é
necessaria. O ESC possui um Circuito Eliminador de Bateria embutido, em inglés Battery
Eliminator Circuit (BEC), porém é apenas projetado para fornecer energia para 0s motores.
Assim, ndo consegue fornecer corrente suficiente para alimentar o controlador de voo. Em vez
disso, um Circuito Universal Eliminador de Bateria, do inglés Universal Battery Eliminator
Circuit ou ainda Ultimate Battery Eliminator Circuit (UBEC), sera utilizado para fornecer uma
tenséo estavel de 5 V ao controlador (H@GLUND, 2014).

O UBEC utilizado, Figura 24, é o embutido no ESC Flyfun (30 A) fabricado pela
Hobbywing (HOBBYWING, 2015).
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Figura 24 — UBEC

Fonte: Autoria Prépria.

Um UBEC é uma fonte de alimentacdo em modo de comutacdo, em oposi¢édo a fonte de
alimentacéo linear encontrada em um BEC. Consequentemente, 0 UBEC consegue fornecer
mais poténcia com peso e tamanho significativamente menores. Além disso, o calor de um ESC
com um BEC embutido, gerado pela corrente consumida pelos motores, pode causar a perda de
poténcia para o controlador de voo, o que pode resultar em um acidente com o VANT. Ao
utilizar um UBEC com uma bateria externa, a corrente consumida pelo VANT ndo iré afetar o
controlador de voo. Da mesma forma, uma falha no controlador de voo ndo fard com que o
VANT perca poténcia e caia (HOGLUND, 2014).

3.1.10 Plataforma Arduino®

A plataforma de prototipagem utilizada para testes envolvendo PWM e motores é o
Arduino Uno®, visualizado na Figura 25, o qual é portado de um microcontrolador
ATMega328, fabricado pela Atmel®, contendo 14 pinos de Entrada/Saida (E/S) digitais, sendo
6 pinos adaptados para PWM, 6 entradas analdgicas, 32 kB de memoria flash, 2 kB de Memoria
Estatica de Acesso Aleatdrio, do inglés Static Random-Access Memory (SRAM), um oscilador
de cristal de 16 MHz, pinos de alimentacdo (5 V, 3,3 V e Terra), porta de Barramento Serial
Universal, do inglés Universal Serial Bus (USB), para conexdo com o computador e conector
jack para alimentacédo externa (de 7 & 12 V), alem de um conversor Analdgico/Digital (A/D) de

10 bits para tratamento dos valores provenientes das entradas analdgicas. Este modelo contém
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a quantidade de pinos e memoria suficientes para a implantacdo dos testes deste projeto
(ARDUINO, 2015).

Figura 25 — Arduino Uno®

Fonte: Arduino, 2015.

Arduino® é o nome dado ao Ambiente de Desenvolvimento Integrado, do inglés
Integrated Development Environment (IDE), baseado em um microcontrolador da familia
Atmel®. O Arduino® tem uma biblioteca bem organizada para diferentes sensores e atuadores
(LIM et al., 2012).

3.2 CARACTERIZACAO DOS SOFTWARES

Nesta dissertacdo, softwares e IDEs sdo utilizados para: simulagfes de controle,
experimentos em ambientes fechados e estacdo de controle em terra com o objetivo de realizar
medicdes. Nas simulacdes para o controle de velocidade dos motores e para o controle de
altitude do quadricoptero o Simulink®/MATLAB é utilizado.

Os experimentos envolvendo ESCs e motores BLDC sdo executados através da
programacdo do Arduino®, realizada por meio de uma linguagem de programacio propria,
baseada em Wiring, que é um subconjunto das linguagens C e C++. Esta linguagem é
implementada em um IDE proprio, baseado em Processing®, utilizado em sistemas operacionais
Windows, Mac OS X e Linux (GIOPPO et al., 2009).

4 Linguagem de programacao de cédigo aberto e IDE.
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Um software de Estacdo de Controle em Terra (GCS), o Mission Planner® (APM
MULTIPLATAFORM AUTOPILOT, 2015), baseado em Interface Grafica do Usuario, do
inglés Graphical User Interface (GUI), age juntamente com o Arducopter® para inicializar seu
firmware, calibrar os sensores e sintonizar os ganhos de controle e para aquisicao de dados do
quadricoptero durante o voo (LIM et al., 2012). Estes dados de telemetria envolvem
posicionamento da unidade, altitude, velocidade, orientacdo, distancia a pontos pré-
determinados, entre outros, além da possibilidade de gerar um arquivo de ocorréncias, também
conhecido por logs, de navegacdo da aeronave, de planejamento de misséo, e a total interacdo
entre o operador e a aeronave (SILVA et al., 2013). Este software, tal como o hardware do
Arducopter®, também ¢ de codigo aberto e ambos utilizam o MAVLink, que é um protocolo de
comunicacdo projetado especificamente para Micro Veiculos Aéreos, do inglés Micro Aerial
Vehicles (MAVS).

3.3 METODOLOGIA

Depois da revisdo da literatura onde ha a apresentacdo de um breve panorama sobre o
estudo de quadricdpteros e pesquisas desenvolvidas na area, da modelagem dindmica do
quadricoptero e da técnica de controle PID, a primeira etapa do trabalho é referente a montagem
do sistema do quadricéptero proposto para modelagem e analise. A Figura 26 apresenta um

fluxograma representando a configuracdo geral do quadricoptero.

Através do transmissor radio-controlado, as informacdes de voo sdo enviadas para o
receptor conectado ao Arducopter®. O Arducopter® envia comandos PWM para os ESC que
por sua vez aplicam uma tensao proporcional aos comandos do transmissor nos motores BLDC
que fardo as hélices girarem fazendo com que o quadricdptero suba. A bateria alimenta o ESC
e também é conectada ao UBEC que alimenta o Arducopter®. Além do receptor, que recebe
comandos do transmissor via radio, hd um moédulo de GPS conectado ao Arducopter®.
Informagcdes de posicionamento do VANT s&o exibidas no Mission Planner®. A arquitetura de
hardware do sistema € apresentada na Figura 27, onde seus componentes ja estdo devidamente

montados no quadricoptero e conectados entre si.
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Figura 26 — Configuracao do Sistema do Quadricdptero

Bateria |+
m Motor 1 H Hélice 1

Arducopter® ESC

Fonte: Autoria Prépria.

Figura 27 — Quadricéptero Montado

Fonte: Autoria Propria.

Em seguida, com o quadricéptero ja montado, sera realizadaa modelagem dindmica do
sistema e dos seus atuadores, e experimentos para identificacdo dos pard@metros da modelagem
que serdo necessarios para o controle de velocidade dos motores e para o controle de altitude,
onde ambos utilizam o controle PID e que estdo presentes no Capitulo 4 desta dissertacao.
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Por fim, serdo realizadas simulagdes do controle PID para o controle de velocidade dos
motores e para o controle de altitude do quadricoptero através do software
Simulink®/ MATLAB, bem como o controle de velocidade dos motores experimental.

Posteriormente serdo realizadas analises dos resultados.
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4 MODELAGEM DINAMICA E CONTROLE DO QUADRICOPTERO

Como visto no Capitulo 2 referente a Revisdo da Literatura, existem duas técnicas para
a modelagem através das equacGes de movimento, a representacdo de Newton-Euler e a de
Euler-Lagrange. Ambas modelam a dindmica do corpo rigido, embora a primeira técnica

trabalhe com o referencial inercial.

Neste contexto, a Secdo 4.1 descreve a modelagem dinamica do sistema proposto
através do formalismo de Euler-Lagrange, por possuir a mesma forma em qualquer sistema de
coordenadas generalizadas e ser mais adequado a generalizacdes, para que posteriormente, 0s
resultados obtidos com os experimentos descritos na Segéo 4.2 sejam utilizados na proposta de
uma técnica de controle apresentada na Secédo 4.3 para o controle de velocidade dos motores e

para o controle de altitude do quadricoptero, ambos utilizando um controlador PID.

4.1 MODELAGEM DINAMICA DO SISTEMA

Sdo considerados dois sistemas de referéncia, Figura 28, para a modelagem do
quadricéptero: um sistema fixo ao corpo rigido (B), do inglés Body-fixed frame, Equacdo 22, e

um referencial inercial (E), do inglés Earth inertial frame, Equagédo 23 (LIMA et al., 2014).

B ={x,y,7} (22)

E={XY,2) (23)

Estes eixos de referéncia sao necessarios para se obter as equacfes de movimento do
VANT do tipo quadricoptero que possui 6 DOF, ou seja, 0 quadricoptero tem a habilidade de
realizar movimentos nos €ixos x, y e z, além de movimentos em torno do eixo x, representado
por ¢ e conhecido por angulo de rolagem ou roll, em torno do eixo y, representado por 6 e
conhecido por angulo de arfagem ou pitch, e em torno do eixo z, representado por ¥ e conhecido
por angulo de guinada ou yaw. Esses movimentos sdo realizados devido aos atuadores que sao

0s quatro motores BLDC e as quatro hélices (JOYO et al., 2013).
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Figura 28 — Quadricoptero com um sistema fixo ao corpo rigido (B) e referencial inercial (E)

Fonte: Adaptado de Carrilho et al., 2013, p. 26.

Os angulos ¢, 6 e Y de orientacdo do quadricoptero sao definidos por angulos de Euler,
enquanto a posicdo do VANT ¢é definida pela transformacdo do sistema fixo ao corpo rigido
(B) para o referencial inercial (E), Figura 28, (JOYO et al., 2013).

Os movimentos basicos do quadricoptero, apresentados na Figura 29, sdo possiveis
devido ao arranjo dos motores e suas respectivas hélices. Enquanto um par de hélices gira em
sentido anti-horario (referente aos motores 1 e 3), 0 outro par de hélices gira em sentido horario
(referente aos motores 2 e 4) (JOYO et al., 2013).

O movimento relacionado ao eixo z refere-se a altitude do quadricéptero. Para que o
quadricéptero suba, Figura 29-a, é necessario aumentar as velocidades de todos os motores
igualmente e gradualmente. Para que desca, Figura 29-b, diminui-se as velocidades de todos os
motores igualmente e gradualmente. Para que o VANT fique pairando no ar, as velocidades de

todos os motores devem ser iguais e constantes.
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Figura 29 — Movimentos do Quadricoptero

Fonte: Adaptado de S, 2012.

O movimento de rolagem (¢) ocorre de duas formas. Na primeira, o quadricéptero vira
para frente, Figura 29-c, quando os motores 2 e 4 possuem velocidades iguais e constantes
enguanto os motores 1 e 3 possuem velocidades diferentes, sendo que a velocidade do motor 1
deve ser maior em relacdo ao motor 3. Na segunda, o quadricOptero vira para tras, Figura 29-d,
qguando os motores 2 e 4 possuem velocidades iguais e constantes enquanto os motores 1 e 3
possuem velocidades diferentes, sendo que a velocidade do motor 1 deve ser menor em relacao

ao motor 3.

O movimento de arfagem (6) também ocorre de duas formas. Na primeira, o
quadricéptero vira para a direita, Figura 29-e, quando os motores 1 e 3 possuem velocidades
iguais e constantes enguanto os motores 2 e 4 possuem velocidades diferentes, sendo que a
velocidade do motor 2 deve ser maior em relagcdo ao motor 4. Na segunda, o quadricéptero vira
para a esquerda, Figura 29-f, quando os motores 1 e 3 possuem velocidades iguais e constantes
enquanto os motores 2 e 4 possuem velocidades diferentes, sendo que a velocidade do motor 2

deve ser menor em relagdo ao motor 4.

Assim como 0s movimentos de rolagem e arfagem, o movimento de guinada ()
também ocorre de duas formas. Na primeira, o quadricoptero gira no sentido horario, Figura

29-g, quando os motores 2 e 4 possuem velocidades iguais e constantes e 0os motores 1 e 3
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possuem velocidades que aumentam em relagdo aos motores 2 e 4. Na segunda, o quadricdptero
gira no sentido anti-horario, Figura 29-h, quando os motores 1 e 3 possuem velocidades iguais
e constantes e 0s motores 2 e 4 possuem velocidades que aumentam em relagcdo aos motores 1
e 3.

O modelo completo do quadricoptero pode ser representado por quatro subsistemas
interconectados, conforme mostrado na Figura 30.
Figura 30 — Representacdo em diagrama de blocos da dindmica do quadricptero

6y 141 Wy 1 21
52 Controlador VZ Dinamica d Wy Dinamica d F; Processo de F Dindmica d P
o e e R e
3 3 3
A Vs Wy F,
Fonte: Adaptado de Brand&o et al., 2012-1.
Onde:

6 = Comando PWM

V = Tensao

w = Velocidade angular
F = Forca de empuxo

T =Torque

P = Posic¢do

A = Angulos de Euler

Nesta secdo serdo apresentadas as modelagens matematicas referentes ao quadricoptero,

ao sistema de propulsédo, ao ESC e aos sensores.

4.1.1 Modelagem Dinamica do Quadricéptero

Esta secdo apresenta a modelagem dindmica do quadricoptero atraves do formalismo de

Euler-Lagrange, tendo como base o trabalho de Carrilho et al. (2013).
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4.1.1.1Coordenadas Generalizadas do Quadricéptero

Considera-se que as Coordenadas Generalizadas do quadricOptero sdo expressas pela
Equacdo 24 (CARRILHO et al., 2013, p. 25).

Q=(y12¢0,9) €R® (24)
Onde:
Q = Vetor de Coordenadas Generalizadas
x = Posicdo no Eixo X (Plano Horizontal)
y = Posicdo no Eixo Y (Plano Horizontal)
z = Posic¢do no Eixo Z (Plano Vertical) (Altitude do Quadicoptero)
¢ = Angulo de Rolagem (Roll) em torno do Eixo X
6 = Angulo de Arfagem (Pitch) em torno do Eixo Y
¥ = Angulo de Guinada (Yaw) em torno do Eixo Z

A Equacdo 24 ainda pode ser escrita como na Equacdo 25.
0 = (P,4) € R (25)

Sendo P e A definidos nas Equacdes 26 e 27, respectivamente (CARRILHO et al.,
2013, p. 25).

P=(xy2z) eR? (26)

A=(¢,6,9) €R? (27)

Onde:
P = Vetor de Posicoes

A = Vetor de Angulos de Euler
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Uma representacdo das Coordenadas Generalizadas do quadricdptero é apresentada na
Figura 31.

Figura 31 — Quadricoptero no referencial inercial (E)

Fonte: Adaptado de Carrilho et al., 2013, p. 25.

4.1.1.2Formalismo de Euler-Lagrange

Considerando o quadricoptero como um corpo livre no espaco, sob a acédo de forcas e
torques externos, sua energia total pode ser expressa pela Funcdo de Lagrange do quadricoptero,
Equacdo 28, que representa a diferenca entre a energia cinética total e a energia potencial
(BRANDAO et al., 2012-1).

£(0,0) =K(Q,0) - U@ (28)
Onde:

L = Funcgéo de Lagrange
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Q = Vetor de Velocidades Generalizadas
K = Energia Cinética Total
U = Energia Potencial

A Energia Cinética Total é a soma da Energia Cinética Translacional e da Energia
Cinetica Rotacional, portanto a Equacao 28 pode ser reescrita como na Equacéo 29, sendo a
Energia Cinética Translacional representada na Equacdo 30, a Energia Cinética Rotacional
representada na Equacéo 31 e a Energia Potencial representada na Equacdo 32 (CARRILHO et
al., 2013, p. 25).

[’(Q' Q) = Kirans + Krot —U (29)

| 30

Kirans = EmPTP (30)
1

Kroe = 51070 (31)

U=mgz (32)

Onde:

Kirans = Energia Cinética Translacional

K,,: = Energia Cinética Rotacional

P = Vetor de Velocidades Lineares Generalizadas

PT = Vetor Transposto de Velocidades Lineares Generalizadas
Q = Vetor de Velocidades Angulares

QT = Vetor Transposto de Velocidades Angulares

[ = Matriz de Momento de Inércia

m = Massa Total do Quadricoptero

g = Aceleracdo Gravitacional



65

A relagéo entre o Vetor de Velocidades Angulares e o Vetor de Velocidades Angulares
Generalizadas é apresentada na Equagdo 33 (CARRILHO et al., 2013, p. 26).

Q=W (33)
Onde:

W, = Matriz de Euler
A = Velocidades Angulares Generalizadas

Considerando que o Vetor de Velocidades Angulares representadas no Referencial B
pode ser definido pela Equacdo 34, que o Vetor de Velocidades Angulares Generalizadas
representadas no Referencial E pode ser definido pela Equacéo 35 e que a Matriz de Euler pode
ser definida pela Equacdo 36, a Equacdo 33 pode ser reescrita como na Equacdo 37
(CARRILHO et al., 2013, p. 26; ZIPFEL, 2000, p. 121).

o- [3] (34)
r
¢
A=|¢ (35)
W
1 0 —senf
W, = [O cos¢ sengbcos@] (36)
0 —sen¢ cospcosf
D 1 0 —senf [0)
lql = [O cos S€TL¢C0$9] 2] 37)
T 0 —sen¢ cospcosf P

Onde:

p = Velocidade Angular (¢) representada no Referencial B
q = Velocidade Angular (8) representada no Referencial B
r = Velocidade Angular (1) representada no Referencial B

¢ = Velocidade Angular de Rolagem (Roll) em torno do Eixo x
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6 = Velocidade Angular de Arfagem (Pitch) em torno do Eixo y
¥ = Velocidade Angular de Guinada (Yaw) em torno do Eixo z

Portanto, o Vetor de Velocidades Angulares pode ser expresso em funcao dos angulos
de Euler, como apresentado na Equacéo 38 (ZIPFEL, 2000, p. 121).

p . —send + qb
lql = |Ysen¢cosO + Ocosg
T |ycospcosd — Bseng

(38)

A Matriz de Momento de Inércia Generalizado, definida na Equacéo 39, representa a
matriz de inércia para Energia Cinética Rotacional do quadricOptero expressa em termos de
angulos de Euler (CARRILHO et al., 2013, p. 25).

] = IWSW, (39)

Onde:

J = Matriz de Momento de Inércia Generalizado
[ = Matriz de Momento de Inércia

W[F = Matriz Transposta de Euler

A Matriz de Momento de Inércia é definida pela Equacdo 40, a qual pode ser reescrita
como na Equacdo 41 (CARRILHO et al., 2013, p. 26). Uma vez que o corpo do quadricéptero
e simétrico com relagdo ao plano XZ e ao plano YZ, considera-se que I, = I,y =0, I, =

I,y=0el,, =1,, =0 (LEEetal., 2011).

Ly Ixy Iy,

1=\l L, I, (40)
I zy zz
I, 0 0

=0 L, 0 (41)
0 0 I,

Onde:

L., = Momento de Inércia no Eixo x



L., = Momento de Inércia do Eixo x em relagdo ao eixo y
L., = Momento de Inércia do Eixo x em relacdo ao eixo z
1,,,, = Momento de Inércia do Eixo y em relagdo ao eixo x
I,,,, = Momento de Inércia no Eixo y

I

vz = Momento de Inércia do Eixo y em relagdo ao eixo z

I,,, = Momento de Inércia do Eixo z em relacdo ao eixo X
1, = Momento de Inércia do Eixo z em relagdo ao eixoy

I,, = Momento de Inércia no Eixo z
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A Matriz de Momento de Inércia Generalizado é definida pela Equagdes 42, 43 e 44.

Jxex ]xy Jxz
J=yx Jyy Jyz
Jzx ]zy Jzz

0 0]r1 0 —send ]T[l 0

Ixx
J=10 1L, O0]]0 cosp sengcosd| [0 cos¢
0 0 I,|[l0 —seng cospcosf]l L0 —seng

Onde:

Jxx = Momento de Inércia Generalizado no Eixo x

Jxy = Momento de Inércia Generalizado do Eixo x em relacdo ao eixo y
Jxz = Momento de Inércia Generalizado do Eixo x em relagéo ao eixo z
Jyx = Momento de Inércia Generalizado do Eixo y em relagdo ao eixo X
Jyy = Momento de Inércia Generalizado no Eixo'y

Jyz = Momento de Inércia Generalizado do Eixo y em relagdo ao eixo z

—senf
sengcosf
cosgpcosO

(42)

(43)

(44)
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Jzx = Momento de Inércia Generalizado do Eixo z em relagdo ao eixo x
Jzy = Momento de Inércia Generalizado do Eixo z em relagdo ao eixo y
J.z = Momento de Inércia Generalizado no Eixo z

Com isso, a Equacdo 31 pode ser reescrita na forma da Equacdo 45 e a Funcdo de
Lagrange descrita na Equacédo 29 pode ser expressa pela Equacéo 46 (CARRILHO et al., 2013,
p. 26).

1 ... 45
Kot = 5JATA (45)

. T .. 1 ..
£(Q,0) = EmPTP + E]ATA —mgz (46)
Onde:

AT = Vetor Transposto de Velocidades Angulares Generalizadas

4.1.1.3Funcdo de Lagrange

O modelo para a dindmica do quadricéptero completo é obtido das equacdes de Euler-
Lagrange com forcgas externas generalizadas, como apresentado na Equacgéo 47 (CARRILHO
etal., 2013, p. 27).

L&) 28R (47)
dt\aQ) 0Q Lt
Onde:

Fp = Forca Translacional

T = Vetor de Torques Generalizados
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Parcela Translacional da Funcéo de Lagrange

A Parcela Translacional da Funcdo de Lagrange, obtida pelas Equacbes 30, 46 e 47, é
definida pelas Equacdes 48 e 49 (CARRILHO et al., 2013, p. 27).

d (aLtrans) _Lerans _ (48)
dt\ 9p oP i
mP +mg = Fp (49)
Onde:
0L:rqans = Funcdo de Lagrange (Parcela Translacional)
P = Vetor de AceleragBes Lineares Generalizadas
A Forca Translacional € dada pela Equacdo 50 (CARRILHO et al., 2013, p. 27).
Fp = RF (50)
Onde:
R = Matriz de Rotacgédo
F = Vetor de Forcas representado no Referencial E
A Matriz de Rotacdo é dada pela Equacdo 51 (LIMA et al., 2014).
R = Ry(¢) X Ry () X R, (1)) (51)

Onde:

R, = Rotacdo de um Angulo em torno do Eixo x
R,, = Rotagdo de um Angulo em torno do Eixo y
R, = Rotacio de um Angulo em torno do Eixo z

Os termos da Equacédo 51 podem ser descritos nas Equacdes 52, 53 e 54 (LIMA et al.,
2014).
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(1 0 0
R.(¢) =0 cos¢ send)] (52)
[0 —sen¢ cos¢p
[cos@ 0 —senf
R,@=[0 1 o ] (53)
lsenf 0 cos6
(54)

cosp seny O

R,(Y) = [—sent/) cosy 0]

0 0 1

Com isso, obtém-se a Matriz de Rotac&o dada pela Equacéo 55 (BRANDAO et al., 2012-1;

LIMA et al., 2014).

cosycosl cosypsenfsene — senipcos¢p cosypsenfcosgp + senyseng
R = |senycosd senysenbOseng + cospcos¢p senpsenbcosep — cosz/;senq,’)] (55)
—senf cosOseng cosOcos¢

O Vetor de Forcas representado no Referencial E é dado pela Equacdo 56 (CARRILHO et
al., 2013, p. 27).

0
0 ] (56)

Onde:
Fr = Forca de Empuxo Total do Quadricoptero

Sendo u a somatdria das Forcas produzidas pelos 4 (quatro) motores, Equacdo 57, a
Equacdo 56 pode ser reescrita como na Equacdo 58 (CARRILHO et al., 2013, p. 27).
4

u = Fi
i=1

(57)

0
Fe|_d (58)

2.ih
i=1

Onde:

F; = Forca produzida pelo Motor M;
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Sendo a forga produzida por cada um dos quatro motores, Figura 31, definida pela
Equacdo 59, a Equacéo 58 pode ser reescrita como na Equacdo 60 (CARRILHO et al., 2013, p.
27).

Fi = Ki(l)iz (59)
0
P (60)

4
E Kiw?
i=1

Onde:
K; = Fator de Empuxo do Motor M;

w; = Velocidade Angular do Motor M;

Parcela Rotacional da Fungéo de Lagrange

A Parcela Rotacional da Funcdo de Lagrange, obtida pelas Equacdes 45, 46 e 47, é
definida pela Equacédo 61 ou pela Equacdo 62 (CARRILHO et al., 2013, p. 27 e 28).

i(aLrot> _ 0L, ot _ (61)
dt\ 94 A

d /(. 0A\ 190 ,.. .

AT ) 2 (4T _ (62)
dt(A ]6A> 254 AA) =7

Onde:
dL,,: = Funcdo de Lagrange (Parcela Rotacional)

Com isso, obtém-se a Equacéo 63 (CARRILHO et al., 2013, p. 28).

. .. 10 . . (63)
(4T -

JA+JA 2(M(A]A) T

Definindo a Matriz de Coriolis e Forgas Centripetas na Equacgdo 64, a Equacao 63 pode

ser reescrita como nas Equacdes 65 e 66 (CARRILHO et al., 2013, p. 28).
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N [ 10 ], (64)
C(A,A)A = []_Ea_A(A ])]A

JA+C(4A)d=1 (65)

JA=1-c(4,A)A (66)

Onde:
A = Vetor de Aceleracdes Angulares Generalizadas
J = Derivada do Momento de Inércia Generalizado

C = Matriz de Coriolis e Forc¢as Centripetas

Como o termo C(4, A)A é muito pequeno, o mesmo pode ser desprezado, simplificando

a Equacdo 66 sendo expressa pela Equacdo 67 (LEE et al., 2011).
JA=1 (67)
O Vetor de Torques Generalizados é dado pela Equacdo 68 (CARRILHO et al., 2013,

p. 27).

-[)- [

ol 3]

(68)

Onde:

74 = Torque de Rolagem (Roll)

Tg = Torque de Arfagem (Pitch)

Ty = Torque de Guinada (Yaw)

F, = Forcga produzida pelo Motor M;
F, = Forca produzida pelo Motor M,

F; = Forca produzida pelo Motor M,
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F, = Forca produzida pelo Motor M,
£ = Distancia entre os Motores M; e o Centro de Gravidade

Ty; = Torque produzido pelo Motor M; em torno do Centro de Gravidade da Aeronave

M; = Motores do Quadricoptero

4.1.1.4Equagdes de movimento

Através das Equacbes 49 e 67, as equagdes de movimento do quadricOptero sdo

definidas nas Equacdes 69 e 70.

P=—""=——yg (69)

(70)

As equacbes do movimento de translacao, obtidas da Equacdo 69, sdo descritas pelas
Equacdes 71, 72 e 73 (LIMA et al., 2014; LEE et al., 2011; CARRILHO et al., 2013, p. 28).

4 -
¥ = (cosdpcosypsend + sendseny)) %Fl (71)
y Yioi Fi
y = (cos¢psenbseny — cospseng) — (72)
4 .
Z = (cosfcos¢) % —g (73)

Onde:
X = Aceleracdo Linear no Eixo X (Plano Horizontal)
¥ = Aceleracdo Linear no Eixo Y (Plano Horizontal)

Z = Aceleracdo Linear no Eixo Z (Plano Vertical)
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As equacOes do movimento de rotacdo, obtidas da Equacdo 70, sdo descritas pelas
Equacdes 74, 75 e 76 (ALVES, 2012; LEE et al., 2011).

? = (74)
. Tg
g=-2

Ty (75)
Y=g, (76)

Onde:
¢ = Aceleracdo Angular de Rolagem (Roll) em torno do Eixo X
6 = Aceleracdo Angular de Arfagem (Pitch) em torno do Eixo Y

¥ = Aceleracdo Angular de Guinada (Yaw) em torno do Eixo Z

4.1.2 Modelagem Matematica do ESC

A dindmica do ESC pode ser representada no dominio do tempo pela Equacéo 77.
Vewm (t) = Kgsc6(t) (77)

Onde:

Kggc = Constante do ESC

Vewum (t) = Tensdo de Saida do ESC no Dominio do Tempo

&(t) = Tensédo de Entrada do ESC no Dominio do Tempo

Como visto no capitulo 3 referente a materiais e métodos, o acionamento do ESC é por
PWM onde pulsos de 1 ms equivalem ao motor parado e 2 ms em rotagdo maxima, ou seja, a

entrada do ESC estard entre 1 ms e 2 ms.
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4.1.3 Modelagem Dinamica do Sistema de Propulsdo

Como apresentado no Capitulo 3 referente aos Materiais e Métodos, o0 sistema de
propulsdo do quadricoptero € composto por quatro motores BLDC e quatro hélices. A
modelagem matematica referente aos motores BLDC sera apresentada na Secdo 4.1.3.1 e a
modelagem dindmica das hélices sera apresentada na Secdo 4.1.3.2.

4.1.3.1Modelo Eletromecanico dos Motores de Corrente Continua sem Escovas

Esta secdo apresenta a modelagem matematica do motor de corrente continua sem
escovas, tendo como base Basam e Kumar. G (2010), Dorf e Bishop (2011), D’Avila et al.
(2011) e INPE (2015).

O modelo matematico do motor pode ser dividido em dois subsistemas: um subsistema

elétrico e um subsistema mecanico.

Subsistema Elétrico

O motor BLDC é acionado através de um ESC que é um circuito de chaveamento
eletrbnico. A Figura 32 apresenta o esquema do sistema de chaveamento do motor BLDC. A
posicdo do rotor é detectada através de sensores Hall. Quando o rotor se encontra na posi¢éo
mostrada na Figura 32, o controlador devera chavear a fase 1. O sentido da corrente deve ser
tal, que a corrente deve percorrer a fase 1 com o sentido mostrado na Figura 32. As chaves 1 e
5 sdo fechadas, e a corrente percorre as fases 1 e 2. O sentido da rotacdo do motor é anti-horario.
Para a producdo de uma volta completa, a sequéncia de acionamento das chaves é 1-5, 1-6, 2-
6, 2-4, 3-4, 3-5 (D’AVILA et al., 2011).



76

Figura 32 — Esquema do sistema de chaveamento do motor BLDC

Vewm —

i

Fase 3

Fonte: Autoria propria.

O modelo matematico de cada fase do estator pode ser expressa como dado nas
Equacdes 78, 79 e 80 (BASAM e KUMAR. G, 2010).

di

Va1 = Va = Raalar + Lay d_ctll +e (78)
di

Vaz =V = Rgalign + Lo d;‘tlz +e; (79)
di

Vaz = Voo = Razlaa + Las— + €3 (80)

Onde:

V,1 = Tensdo da Fase 1 em relacdo ao potencial de referéncia
V.2 = Tensdo da Fase 2 em relacdo ao potencial de referéncia
V,3 = Tensdo da Fase 3 em relacdo ao potencial de referéncia
I}, = Tenséo no ponto estrela (Neutro)

R,; = Resisténcia da Fase 1

R4, = Resisténcia da Fase 2



R,3 = Resisténcia da Fase 3

iz, = Corrente fluindo pela Fase 1
i42 = Corrente fluindo pela Fase 2
i3 = Corrente fluindo pela Fase 3
Lq, = Induténcia da Fase 1

Lg, = Induténcia da Fase 2

Lgs = Induténcia da Fase 3

77

e; = Tensdo devido a forca contra-eletromotriz trapezoidal da Fase 1

e, = Tensdo devido a forca contra-eletromotriz trapezoidal da Fase 2

es; = Tensdo devido a for¢a contra-eletromotriz trapezoidal da Fase 3

Assim, para as trés fases, o seguinte sistema de equacbes dado pela Equacdo 81 se
mantém (BASAM e KUMAR. G, 2010).

Val - Vn Ral 0
Va2 - Vn =(0 RaZ
Vs —V, 0 0

rdigg
0 1ria Loy O 0 d(ft €1 81
0 |ligz|+]1 0 Ly O da2+e2 (81)
Rgzlligs 0 0 Lgs dit3 €3

a

L dt A

A forca contra-eletromotriz € uma tensdao gerada na armadura, que resulta quando os

condutores da armadura se movem atraves do fluxo de campo estabelecido pela corrente de

campo ir. De acordo com a Lei de Faraday, uma tensédo € induzida nos terminais de uma espira

condutora que gira imersa num campo magnético constante. Essa tensao é dada pelas Equacdes

82, 83 e 84 (INPE, 2015).

A
€1 = dt (82)
.~ (33
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a0 (8)

Onde:
e;; = Tensdo induzida na Fase 1
e;» = Tensdo induzida na Fase 2
e;3 = Tensdo induzida na Fase 3
A1 (t) = Fluxo magnético concatenado da Fase 1
A, (t) = Fluxo magnético concatenado da Fase 2
A3(t) = Fluxo magnético concatenado da Fase 3
t = Tempo
Em um motor BLDC cada fase tem, nos seus terminais, uma tensdo dada por e; onde
da(t)

dt

resultando nas Equagdes 85, 86 e 87 (INPE, 2015).

é proporcional ao fluxo magnético no entreferro de ar ¢ (t) e a velocidade angular w(t),

e; = Kr1p(Dw(t) (85)
e; = Krap(Dw(t) (86)
e3 = Kz p(Hw(t) (87)

Onde:

K, = Constante da Fase 1
Ky, = Constante da Fase 2
K5 = Constante da Fase 3

¢ (t) = Fluxo magnético no entreferro de ar

w(t) = Velocidade angular do rotor
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Supondo a corrente de campo como sendo constante e ignorando as mudancas no fluxo
de campo devido a reacdo da armadura e outros efeitos secundarios, o fluxo de campo torna-se
constante (INPE, 2015). Com isso, as forcas contra-eletromotriz trapezoidal das fases 1, 2 e 3
podem ser expressas como dado nas Equacdes 88, 89 e 90 (BASAM e KUMAR. G, 2010;
INPE, 2015).

e; = Kyyw(t) (88)
e, = Kpw(t) (89)
e; = K,zw(t) (90)

Onde:

K., = Constante da forca contra-eletromotriz da Fase 1
K., = Constante da forca contra-eletromotriz da Fase 2
K., = Constante da forca contra-eletromotriz da Fase 3

Como uma das bobinas (fases) esta sempre aberta na configuracdo de alimentacdo do
inversor PWM, a Equacdo 81 pode ser simplificada para eliminar 1},. Se as bobinas 1 e 2 estdo
conduzindo, iy, = —ig; € igz = 0 A. Analogamente, se as bobinas 2 e 3 estdo conduzindo, i,
= —ig, €041 =0 A, eseas bobinas 1 e 3 estdo conduzindo, iy, = —ig3 € iz, =0 A. Com isso,
as tensdes de entrada para esses trés casos sdo dadas pelas Equacdes 91, 92 e 93 (BASAM e
KUMAR. G, 2010).

VPWM - (Val + Vaz)(t) - (Ral + Raz)lal + (Lal + Laz) + (Kel + Kez)w(t) (91)

Vewm = (Vaz + Vgz) () = (Raz + Ra3)ige + (Lgz + La3) 2+ (Kez + Kez)w(t)  (92)

VPWM - (Va3 + Val)(t) - (Ra3 + Ral)La3 + (La3 + Lal) + (KeB + Kel)w(t) (93)

Onde:

Vpwwm = Tensdo de Entrada
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Nas Equacdes 91, 92 e 93, considerando que V; = V5 = Vi3, Ry = Rgo = Ry3, Lo =
Ly, = Lgs € K1 = K., = K,3, 05 termos entre parénteses podem ser substituidos por V,, R, L
e K, levando a expressdo do subsistema elétrico dado pela Equacdo 94 (BASAM e KUMAR.
G, 2010).

Vo = Va(®) = Raia®) + Lo 22 4 K () &9

Onde:

7, = Tenséo aplicada a armadura

R, = Resisténcia da Armadura

L, = Indutancia da Armadura

K, = Constante da Forca Contra-eletromotriz da Armadura
i, = Corrente da Armadura

A poténcia elétrica absorvida pela armadura € o produto da tensdo pela corrente de

armadura, como visto na Equacao 95 (INPE, 2015).
P.(t) = e(t)ia(t) = Kow(D)ia(t) (%)

Onde:
P, = Poténcia Elétrica
e = Tensdo devido a forca contra-eletromotriz trapezoidal na Armadura

Uma outra forma de se calcular a tenséo devido a forca contra-eletromotriz trapezoidal
na armadura ¢ através da Equagdo 96 (D’AVILA et al., 2011).

e(t) = ‘”Ig) (96)

Onde:
Ky, = Constante de velocidade do motor

Com isso, a relagdo entre a constante elétrica do motor e a constante relacionada do

motor pode ser obtida pela Equacdo 97.
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1
K, = — (97)
Substituindo a Equacdo 96 na Equacdo 94 e considerando que L, € desprezivel, a

constante de velocidade também pode ser obtida pela Equagao 98 (D’AVILA et al., 2011).

_ w(t) (98)
K = ® - Rala©

Subsistema Mecanico

No subsistema mecanico, o torque do rotor resulta do campo magnético gerado pelas
correntes da bobina do estator. Este torque € proporcional ao fluxo concatenado e a corrente de
fase média como mostra a Equacédo 99 (BASAM e KUMAR. G, 2010; INPE, 2015).

Ton(£) = Kyig(£) (99)

Onde:
K, = Constante de torque
T,» = Torque gerado

A poténcia mecanica gerada no rotor é o produto do torque e da velocidade angular

desenvolvidos, como visto na Equacéo 100 (INPE, 2015).
Pa(t) = Tu(Dw(0) = Keia(Dw () (100)
Onde:

B,, = Poténcia Mecanica

Uma vez que a poténcia mecanica desenvolvida deve ser igual a poténcia elétrica

absorvida no rotor, as constantes mecanica e elétrica sdo iguais, Equacdo 101 (INPE, 2015).

K. =K, (101)
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A equacdo para 0 subsistema mecanico pode ser derivada a partir do conceito de
equilibrio de torque como dado na Equagdo 102 (DORF e BISHOP, 2011, p. 46; BASAM e
KUMAR. G, 2010; INPE, 2015).

() = Ty(0) 4 Ta(0) = Jong 2 4 Bt (192

Onde:

T, = Torque de carga

Jmz = Momento de Inércia do rotor

T, = Torque de perturbacdo e de perdas

B = Coeficiente de atrito viscoso do motor

4.1.3.2Dinamica das Hélices

A dindmica da hélice pode ser representada no dominio do tempo pela Equacgéo 103.
Fi(t) = Ky () (103)
Onde:
K;, = Constante da Hélice
F;(t) = Forga de Empuxo dos Motores no Dominio do Tempo
w(t) = Velocidade Angular do Rotor no Dominio do Tempo

Segundo Beard (2008), a velocidade angular é diretamente proporcional ao comando
PWM enviado ao motor, portanto a Equacdo 103 também pode ser representada de outra forma
no dominio do tempo pela Equacéo 104.
Fi(t) = K;5(2) (104)

Onde:

K; = Fator de empuxo dos Motores
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F;(t) = Forga de Empuxo dos Motores no Dominio do Tempo

6(t) = Largura do Pulso do Comando PWM no Dominio do Tempo

4.1.4 Modelagem Matematica dos Sensores

A dindmica do tacdometro modelagem matematica do tacémetro, sensor utilizado no
controle de velocidade dos motores, pode ser representada no dominio do tempo pela Equacgéo
105.

On(t) = Ko, (1) (105)
Onde:
K, = Constante do Tacémetro
wpm (t) = Velocidade Angular do Rotor Medida no Dominio do Tempo
w,(t) = Velocidade Angular do Rotor Real no Dominio do Tempo

A modelagem matematica do sensor de altitude (bardbmetro) pode ser representada no

dominio do tempo pela Equacao 106.

Zm () = Kz, (1) (106)

Onde:
K, = Constante do sensor de altitude
Zy, (t) = Altura medida no dominio do tempo

z,(t) = Altura real no dominio do tempo

4.2 PARAMETROS DO QUADRICOPTERO

Para controlar a velocidade de rotacdo das hélices, é necessario saber a relacéo entre a

velocidade de rotacdo da hélice e a forca de empuxo gerada pela hélice (WU, 2009). Essa
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relacdo € conhecida por Fator de Empuxo dos Motores e 0 experimento para essa constante sera
descrita na Se¢do 4.2.1. Em seguida, o célculo para 0 momento de inércia do rotor é apresentado

na Secdo 4.2.2 e o célculo para 0 momento de inércia da hélice é apresentado na Secédo 4.2.3.

4.2.1 Fator de Empuxo dos Motores

O empuxo produzido pelas hélices é proporcional ao quadrado da velocidade angular.
Assume-se que a velocidade angular é diretamente proporcional ao comando PWM enviado ao
motor (BEARD, 2008). O fator de empuxo dos motores é dado pela constante k;, que
transforma de forma linear o comando PWM em forca (ALVES, 2012). Esse célculo é dado
pela Equacdo 104.

Assim, um experimento serd realizado para medir a forca de empuxo F;, dada pela

Equacdo 107, gerada pela hélice em certa velocidade angular.

M(t) x g (107)

F®) = =000

Onde:
M = Massa referente ao empuxo gerado pela hélice dada em gramas
g = Aceleracédo da gravidade da Terra

Utiliza-se uma balanca para medir a massa M gerada pela propulsdo do motor, o qual é
fixo em um suporte, para um determinado sinal de comando PWM que varia de 0 a 255 e que
corresponde de 0% a 100% da velocidade de rotacdo maxima da hélice. A medida que a
velocidade do motor aumenta, a forga exercida por ele também aumenta (ALVES, 2012; WU,

2009). O esquema do experimento é apresentado na Figura 33.

Figura 33 — Esquema do experimento para calcular a relagio Comando PWM x Forca

Fonte: Alves, 2012.
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ApoGs encontrar experimentalmente as constantes dos quatro motores, caso elas sejam
diferentes, os valores serdo linearizados encontrando assim a constante k;. Os resultados séo

apresentados no Capitulo 5.

4.2.2 Momento de Inércia do Rotor

Assume-se que 0 momento de inércia de um motor BLDC é o mesmo de um cilindro
circular solido, como apresentado na Figura 34, e que é obtido através das Equacdes 108 e 109
(BEER e JOHNSTON JR., 20086, p. 663).

Figura 34 — Cilindro circular sélido representando um motor BLDC

z
Tin
h S— . x

y
Fonte: Autoria Propria.
1 ) 2
Jmx =]my = Emm(3rm + hn") (108)
1 2
]mz = Emmrm (109)

Onde:
Jmx = Momento de Inércia do Motor em Relacdo ao Eixo x

Jmy = Momento de Inércia do Motor em Relagdo ao Eixo'y
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Jmz = Momento de Inércia do Motor em Relacéo ao Eixo z
m,, = Massa do Motor

1, = Raio do Motor

h,,, = Altura do Motor

Considerando que o momento de inércia do rotor € 0 momento de inércia do motor

BLDC em relagdo ao eixo z, 0 momento de inércia do rotor € dado pela Equacgdo 109.

4.2.3 Momento de Inércia da Hélice

Assume-se que 0 momento de inércia de uma hélice € o mesmo de uma haste delgada,
como apresentada na Figura 35. Considerando que 0 momento de inércia da hélice deve ser em
relacdo a0 mesmo eixo que o do rotor, o qual € em relacdo ao eixo z, 0 momento da hélice é
obtido pela Equacdo 110 (BEER e JOHNSTON JR., 2006, p. 663).

Figura 35 — Haste delgada representando a hélice

Z

Fonte: Autoria Prépria.

1 2 (110)

Jnz = Ip] mpLp
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Onde:

Jnz = Momento de Inércia da Hélice em Relagdo ao Eixo z
m;, = Massa da Hélice

L;, = Comprimento da Hélice

4.3 CONTROLE DO SISTEMA

Nesta se¢do, os controladores utilizados no controle de velocidade dos motores e no
controle de altitude do quadricoptero séo projetados e seus ganhos ajustados para a técnica de
controle PID e no Capitulo 5 sdo avaliados em simulag6es, além do controlador PID para o
controle de velocidade dos motores ser implementado nos motores BLDC para obter resultado

experimental.

4.3.1 Funcéo de Transferéncia da Planta para o Controle de Altitude

Considerando que a condicdo necessaria para a existéncia da Equacdo 111 (proveniente
da Equacdo 73) seja de cos¢pcosO # 0 e que no momento em que o quadricoptero esta pairando
no ar seus angulos ¢ e 6 devem ser nulos, a Equagdo 111 pode ser reescrita como na Equacéo
112. Com isso, 0 modelo do sistema que se deseja controlar € dado pela Equagdo 113 que
representa a equacdo de movimento para a altura (altitude) z. A Equacdo 114 representa o
modelo do sistema no dominio da frequéncia (VILAS BOAS, VILAS BOAS e HONORIO,
2013).

4
mZ = —mg + cos¢pcosO Z F; (111)
i=1
mzZ =—-mg + Fr (112)
F.
F=—g+— (113)
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ﬂﬂz—%+#%ﬂ@) (114)

Onde:
Fr = Somatdria das forcas de empuxo dos quatro motores BLDC

A entrada do sistema é a forca de empuxo gerada pelos quatro motores, Equacdes 115

e 116, e a saida do sistema € a altura (altitude) z gerada por essa forca de empuxo.

FT = F1 + FZ + F3 + F4_ (115)

FT - Kl(l)lz + Kz(l)zz + K3(1)32 + K4(l)42 (116)

Considerando que forca de empuxo é diretamente proporcional ao comando PWM tal

que Fr = k&, entéo a forga de empuxo torna-se, Equacbes 117 e 118.

FT - K161 + K262 + K363 + K464, (117)

Fr = (K;6) x4 (118)
onde & é o comando do controlador que sera enviado aos motores.

Substituindo a forca de empuxo do sistema apresentado na Equacao 114 pelo calculado

na Equacdo 118, o sistema torna-se o da Equacédo 119.

g

25)= -5+ (119)

4K,
> 6(s)
ms

Os valores de m (massa do quadricéptero) e k (constante do motor) dependem das

caracteristicas da aeronave utilizada.

4.3.2 Funcédo de Transferéncia do ESC

A dindmica do ESC, apresentada na Equacdo 77, pode ser representada no dominio da

frequéncia pela Equacéo 120.
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Vown(s) = KpscA(s) (120)
Onde:
Kggc = Constante do ESC
Vpewum (s) = Tensdo de Saida do ESC no Dominio da Frequéncia
A(s) = Tenséo de Entrada do ESC no Dominio da Frequéncia
A funcéo de transferéncia é apresentada na Equacéo 121.
Vewm(s) _ (121)

W_ ESC

4.3.3 Funcéo de Transferéncia do Sistema de Propulséo

As funcdes de transferéncia referentes aos componentes do sistema de propulséo do
quadricdptero sdo apresentadas nas Secdes 4.3.3.1, referente aos motores BLDC, e 4.3.3.2,

referente as hélices.

4.3.3.1Funcdo de Transferéncia dos Motores BLDC

A dindmica dos motores, representada pelas Equagdes 88, 89, 90, 94, 99 e 102, podem
ser representadas no dominio da frequéncia pelas Equacbes 122, 123, 124 e 125 (INPE, 2015;
DORF e BISHOP, 2011, p. 46).

Vewnm(s) — E(s) = (Lgs + Ra)1a(s) (122)
E(s) = K,Q(s) (123)

Tm(s) = Ki1o(5) (124)

Tpn(s) = T (5) + Ta(s) = (mzS + B)Q(s) (125)

A representacdo destas equagdes em diagrama de blocos é apresentada na Figura 36.
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Figura 36 — Esquema do controle de velocidade de um motor BLDC

Torgue de Perturbacdo
Corrente de Armadura Ta(s)

Torgue na Carga
la(s) Torque do Motor : T,(s) '
Armadura Tn(5) \

Tensdo ) f’ 1 ] [’ K, |l 3 1 Velocidade
V(s) | Les+Ra | | | Jmzs + B a(s)

Carga

E(s)
Forca contra-eletromotriz

Fonte: Autoria propria.

O diagrama de blocos da Figura 36 representa um sistema de duas entradas com a saida
sendo a velocidade angular. A velocidade de saida do sistema é dada pela Equacéo 126 (INPE,
2015; DORF e BISHOP, 2011, p. 46).

Q(s) = G1()Vpwm (s) + G2(5)Ta(s) (126)

A funcdo de transferéncia G,(s), para a condicdo em que T,;(s) =0, ou seja,
considerando que o sistema nao esta sujeito a forcas externas como rajadas de vento (DORF e
BISHOP, 2011, p. 46), é dada pela Equacdo 127 (INPE, 2015).

Q
Gi(s) = VPWE:ZS) aen

A funcdo de transferéncia tensdo-velocidade é dada pelas EquacGes 128 e 129 (INPE,
2015).

6i(s) = —) __ K (128)
U T Vewm(s) T (Las + Re)Umzs + B) + KK,
Gi(s) = ) __ Ko (129)

Vewm(s)  as?2+fBs+1
Onde:

G, (s) = Funcéo de transferéncia tensdo-velocidade
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K,, = Constante do motor

As constantes K,,, a« e B sdo calculadas através das Equagbes 130, 131 e 132
respectivamente (INPE, 2015).

K;
K,=—"%" 1
™= R B+K.K, (130)
LaJmz
= Jmz 131
“TR.B+KK, (131)
_ RaJmz + LoB (132)

b= R,B + K.K,

A Equagéo 129 define a funcéo de transferéncia de segunda ordem para a tenséo do
motor considerando que Ty, € T, Sd0 nulos e também pode ser expressa pela Equacdo 133
(INPE, 2015).

K+ (133)

G.(s) =
1) = A+ .90 + 1.5 + K.K,

As constantes t, e T, sdo calculadas através das Equacfes 134 e 135 respectivamente
(INPE, 2015).

To = Lg/Rqg (134)

T = Jmz/B (135)
Onde:
7, = Constante de tempo elétrica
T,, = Constante de tempo mecanica

Se a induténcia de armadura é muito pequena, a constante de tempo elétrica pode ser
desprezada frente a constante de tempo mecanica e a Equagé@o 130 pode ser reescrita como as
Equacdes 136 e 137 (INPE, 2015).

Q(s K
G, = (s) T

= = 136
VPWM (S) Ra(]mzs + B) + KrKe ( )
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Q(s) Km
GV = =
Vewm(S)  Tmotors +1

(137)
A constante T,,,,:0r € dada pela Equacdo 138 (INPE, 2015; DORF e BISHOP, 2011, p.
47).

o RaJms (138)
motor RaB + KTKe

Onde:

Tmotor = CONStante de tempo do motor

4.3.3.2 Funcéo de Transferéncia das Hélices

A dindmica da hélice, apresentada na Equacdo 103, pode ser representada no dominio
da frequéncia, Equagao 139.

Fi(s) = Kn02(s) (139)
Onde:
K, = Constante da hélice
F;(s) = Forca de Empuxo dos Motores no Dominio da Frequéncia
Q(s) = Velocidade Angular do Rotor no Dominio da Frequéncia

A dindmica da hélice, apresentada na Equacdo 104, pode ser representada no dominio

da frequéncia, Equacao 140.
F;(s) = K;A(s) (140)
Onde:
K; = Fator de Empuxo dos Motores
F;(s) = Forca de Empuxo dos Motores no Dominio da Frequéncia

A(s) = Comando PWM no Dominio da Frequéncia
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A funcdo de transferéncia é apresentada na Equacdo 141.

F(s) _ (141)
Mg_m

4.3.4 Funcédo de Transferéncia dos Sensores

A modelagem matematica do tacometro, apresentada na Equacdo 105, pode ser

representada no dominio da frequéncia pela Equacgéo 142.
A (s) = K0 (5) (142)
Onde:
K, = Constante do Tacémetro
Q.. (s) = Velocidade Angular Medida do Rotor no Dominio da Frequéncia
Q,(s) = Velocidade Angular Real do Rotor no Dominio da Frequéncia

A funcdo de transferéncia é dada pela Equacao 143.

A (s) _ (143)
0 N

A dinamica do sensor de altitude (barémetro), apresentada na Equacdo 106, pode ser

representada no dominio da frequéncia pela Equagéo 144.
Zin() = KiZy(5) (144)
Onde:
K, = Constante do sensor de altitude
Zm(s) = Altura medida no dominio da frequéncia
Z,(s) = Altura real no dominio da frequéncia

A funcéo de transferéncia é apresentada na Equacgéo 145.
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Zi(s) (145)
Z,(s)

4.3.5 Funcédo de Transferéncia do Controlador PID

O controlador PID que se deseja projetar tera como funcéo verificar o comando PWM
necessario para regular a altura (altitude) de referéncia em uma altura (altitude) desejada. A
equacdo de controle é dada pela Equagdo 146. Sendo o erro dado pela Equacdo 147, a Equacgao
146 pode ser reescrita como na Equacio 148 (VILAS BOAS, VILAS BOAS e HONORIO,
2013).

t
5(t) = Kpe(t) + K, L e(t) dt + K, dz(tt) (146)
e(t) = z4(t) —z(t) (147)
t —
6(t) = Kp(zy — 2)(t) +K,j (zg — 2)(t) dt+K0w (148)
0

Onde:
z4(t) = Altura (Altitude) de Referéncia

Considerando que Up;p(s) = A(s), a fungdo de transferéncia do controlador PID pode

ser dada pela Equacdo 149.

A(S) _ KDSZ + KPS + KI (149)
E(s) s

Ge(s) =

4.3.6 Funcdo de Transferéncia de Malha Fechada

As funcgoes de transferéncia de malha fechada para o controle de velocidade dos motores

e para o controle de altitude serdo apresentadas nas Se¢Oes 4.5.6.1 e 4.5.6.2 respectivamente.
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4.3.6.1Controle de Velocidade dos Motores

A Figura 37 apresenta o diagrama de blocos de um sistema de controle de velocidade

dos motores em malha fechada, o qual consiste de um controlador PID, motores, ESC, hélices
e um tacOmetro.

Figura 37 — Diagrama de Blocos do Controle de Velocidade dos Motores

Detector
de
Erro Sinal de Cantrole (PWM)
8(t)
uggiq; dd: Controlador l Meotores, ESC _FVEI';':'dladE
) PID e Hélices e
wilt) > ot
e(t)
Sinal

de
N | @

Velocidade Medida
wa(t)

Fonte: Autoria Propria.

A funcéo de transferéncia de malha fechada para o controle de velocidade dos motores
é representada pela Equacédo 150.

_ Q,(s) _ Ge(S)KgscGu(s) (150)
Qa(s) 14 Ge(S)KpscGu(s)K:

Gy(s)

Onde:

G, (s) = Funcéo de transferéncia do controle de velocidade dos motores
Q,(s) = Velocidade angular real do rotor no dominio da frequéncia
Q,4(s) = Velocidade angular desejada do rotor no dominio da frequéncia
G (s) = Funcéo de transferéncia do controlador PID

Kgsc = Constante do ESC

Gy (s) = Funcéo de transferéncia dos motores
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K; = Constante do tacoOmetro

4.3.6.2Controle de Altitude

A Figura 38 apresenta o diagrama de blocos de um sistema de controle de altitude de
malha fechada, o qual consiste de um controlador PID, motores, ESC, hélices, uma planta para

o controle de altitude e um sensor de altitude.

Figura 38 — Diagrama de Blocos do Controle de Altitude

Detector

de Forga de Empuxo Total
Erro Sinal de Controle (PWM) dos Motores
l &(t) Fi(t)
Altura 1 l Altura
Dessjada h Controlador Motnr'e-s, ESC Quadricéptero —  Real
2lt) T PID e Heélices 2{1)
eft)
Sinal
de -
Erro Sensor
de Altitude

Altura Medida
I(t)

Fonte: Autoria Propria.

A funcdo de transferéncia de malha fechada para o controle de altitude é representada
pela Equacéo 151.

_Zy(s)  Ge(S)KpscGu(S)KnGauaa(s) (151)

G (s) = Z4(s) 14 Gc(s)KESCGM(S)KhGCIuad(S)KS

Onde:

G, (s) = Funcdo de transferéncia do controle de altitude
Z,(s) = Altitude real no dominio da frequéncia

Z4(s) = Altitude desejada no dominio da frequéncia

G (s) = Funcéo de transferéncia do controlador PID
Kgsc = Constante do ESC

Gy (s) = Funcgdo de transferéncia dos motores
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K;, = Constante das hélices
Gquaa(s) = Fungdo de transferéncia do quadricoptero para o controle de altitude
K, = Constante do sensor de altitude

O projeto do controlador PID consiste em ajustar 0s ganhos Kp, K; e K. Os ganhos Kp,

K; e K, serdo ajustados manualmente através da observacéo da trajetdria de saida.

Ao longo deste capitulo foram apresentados a modelagem dindmica e os sistemas de
controle do quadricoptero. Os experimentos propostos foram realizados e os resultados serao
apresentados no Capitulo 5, juntamente com os resultados das simulages referentes ao controle

de velocidade dos motores e ao controle de altitude do quadricoptero.
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5 RESULTADOS E DISCUSSOES

Neste presente capitulo sdo apresentados os resultados obtidos a partir da montagem do
quadricoptero até a simulacdo de seu controle de altitude. Primeiramente, sdo realizadas
consideracOes sobre o primeiro teste de voo sem controlador PID para o controle de altitude.
Em seguida, sdo apresentados 0s parametros obtidos dos motores que sao essenciais para obter
a funcéo de transferéncia dos motores, 0s que sdo necessarios para se obter o ganho do ESC e
os parametros do quadricoptero incluindo o fator de empuxo dos motores para o controle de
altitude do quadricoptero simulado.

5.1 TESTE DE VOO

A fim de garantir o funcionamento adequado de cada parte do sistema, testes de voo
foram realizados. Estes testes ocorreram em ambiente externo. A partir do software Mission

Planner®, o Arducopter® foi configurado e seus sensores calibrados por um amador.

No momento do primeiro teste de voo o quadricOptero estava constituido de frame,
quatro motores BLDC, quatro hélices, ESC 4 em 1 da Hobbywing, Arducopter®, bateria,
UBEC, receptor e um modulo GPS. A Figura 27, presente no Capitulo 3 referente aos materiais
e métodos, apresenta o quadricoptero montado. Através do transmissor radio-controlado foram
enviados comandos de posi¢cdo ao quadricoptero. Durante 0 voo, 0 mesmo permaneceu
inclinado devido a uma ma distribuicdo de peso dos componentes no quadricoptero, porém
respondeu aos comandos de posic¢éo corretamente.

Depois do teste de voo, o quadricoptero foi desmontado para a realizacdo de testes de
identificacdo de parametros dos motores e do quadricdptero com o objetivo de se obter fungdes
de transferéncia necessarias para o controle de velocidade dos motores e o de altitude. As bases
do frame que sustentavam os motores foram retiradas para serem substituidas por bases de
aluminio, uma vez que com as de fibra de vidro faziam os motores vibrarem mais que o

aceitavel.

5.2 PARAMETROS DO QUADRICOPTERO

Experimentos foram realizados tanto para a identificagdo das caracteristicas dos motores

BLDC para o controle de velocidade dos motores, descritos na Se¢do 5.2.1, quanto para a
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determinacdo dos pardmetros do quadricoptero necessarios para o controle de altitude do
mesmo, descritos na Se¢éo 5.2.2.

5.2.1 Controle de Velocidade dos Motores

Para encontrar a funcdo de transferéncia dos motores BLDC, obtida pela Equacgéo 137
(Capitulo 4), foram realizados experimentos para encontrar 0S parametros necessarios e que
estédo resumidos na Tabela 2. Para a obtencdo da resisténcia de armadura do motor BLDC foi
utilizado um multimetro. Um alicate amperimetro foi utilizado para medir a corrente de fase do
motor sem carga. Para medir o diametro do motor foi utilizado um paquimetro. E por fim, foi
utilizada uma balanca de precisdo para medir a massa do motor BLDC. Foi considerado que o
coeficiente de atrito viscoso é zero, pois ndo foi possivel obté-lo através dos experimentos. Os
valores referentes a constante elétrica, constante de velocidade, constante de torque, momento
de inércia do rotor, momento de inércia da hélice, constante do motor e constante de tempo
foram obtidos através das Equacdes 97, 98, 101, 109, 110, 130 e 138 respectivamente,

apresentadas no Capitulo 4 referente a modelagem dindmica e aos sistemas de controle.

Tabela 2 — Caracteristicas do motor BLDC

Nomenclatura Parametro Valor Unidade

My, Massa do Motor 0,05417 kg

Tm Raio do Motor 0,0125 m
Jmz Momento de Inércia do Rotor 4,23203 x 10°° kg.m2
Jnz Momento de Inércia da Hélice 6,97848 x 10° kg.m2
B Coeficiente de Atrito 0 N.m.s/rad
R, Resisténcia de Armadura 0,14 Q

) Velocidade maxima, sem carga 13800 rpm

1) Velocidade maxima, sem carga 1445,133 rad/s
|4 Tensdo nominal 11,1 \

I, Corrente méxima sem carga 0,67 A

Ky Constante de Velocidade 1254 rpm/V
Ky Constante de Velocidade 131,3016864 rad/V.s
K, Constante de Torque 7,616048 x 103 N.m/A
K, Constante Elétrica 7,616048 x 1073 V.s/rad
K Constante do Motor 1254 rpm/V
Ko, Constante do Motor 131,3016864 rad/V.s

Tmotor Constante de Tempo 0,178648417 S

Fonte: Autoria propria.
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A funcdo de transferéncia resultante do motor, obtida pela Equacao 137, é apresentada
na Equacdo 152.

Q(s) 131,3016864 (152)

G, = =
T Vewu(s) ~ 0,178648417s + 1

O motor utilizado apresenta, segundo experimentos realizados, corrente maxima de 12
A (com a helice), tensdo nominal de 11,1 V e Ky é 1.254 rpm/V, portanto pode atingir uma

velocidade de até 13.800 rpm.

Para a obtencdo da funcdo de transferéncia do ESC, Equacdo 121 (Capitulo 4), foi
realizado um experimento para encontrar a relacdo da velocidade angular do motor para cada
valor de comando PWM entre 1 ms e 2 ms. A Figura 39 apresenta a relacdo do comando de

entrada e a tensdo de saida do ESC para o controle de velocidade dos motores.

Figura 39 — Gréfico da constante do ESC
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Fonte: Autoria propria.

Através do grafico da constante do ESC é possivel observar que o valor adequado para
a relacdo de comando PWM e tenséo de saida do ESC, obtida pela Equacdo 121 (Capitulo 4),

é 0 apresentado na Equacao 153.
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Vewm (s)
KESC = W == 4,3625

(153)
Como o valor maximo de tensdo de saida para A =2 ms é Vpyy = 9,13 V, entdo Kgge

ndo pode ser maior que 4,565. Para A =1 ms, Vpyy = 4,16 V e Kgsc = 4,16. Portanto, o valor

minimo de Kz deve ser 4,16. O valor adequado para Kgg. foi resultante da média dos dois

valores obtidos.

Para obter a funcdo de transferéncia do tacometro, Equacdo 143 (Capitulo 4), foi
considerado que o valor de velocidade medida pelo tacémetro ¢ igual ao valor de velocidade

real do motor, resultando na Equacéo 154.

0
=0E

(154)

5.2.2 Controle de Altitude

Para encontrar a funcdo de transferéncia do quadricoptero, Equacéo 119 (Capitulo 4),
foram pesadas, utilizando uma balanca de precisdo, as massas dos componentes do
quadricéptero, resumidas na Tabela 3, somadas para a obtencdo da massa total e realizado o

experimento do fator de empuxo dos motores.

Tabela 3 — Massa dos componentes do quadricoptero

Componentes Massa unitéria (g) | Quantidade | Massa total (kg) | Peso (N)
Frame
Arducopter® 43531 1 0,43531 4,27039
Receptor
Modulo GPS
ESC4em1l 115,11 1 0,11511 1,12922
UBEC 28,54 1 0,02854 0,27998
Hélices 12,28 4 0,04912 0,48186
Motores 54,17 4 0,21668 2,12563
Bateria 162,50 1 0,16250 1,59412
Quadricéptero 1007,26 1 1,00726 9,88122

Fonte: Autoria propria.

A Figura 40 mostra a plataforma de teste utilizada para o experimento da obtencao do

grafico do fator de empuxo.
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Figura 40 — Plataforma de teste para o experimento da forga de empuxo

Fonte: Autoria propria.

Para o célculo do fator de empuxo dos motores, a forca de empuxo dos motores (com
as hélices) foi medida para varios comandos PWM, que sdo proporcionais as velocidades
angulares do motor. Com os valores obtidos no experimento foi possivel plotar o grafico
apresentado na Figura 41, referente a relacdo entre a for¢a de empuxo dos quatro motores BLDC
com as hélices e 0 comando PWM respectivo. Através deste grafico é possivel encontrar o fator
de empuxo dos motores.

Figura 41 — Grafico da forca empuxo dos motores BLDC
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Fonte: Autoria propria.
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A Tabela 4 apresenta as constantes de regresséo linear dos fatores de empuxo de cada
um dos quatro motores BLDC mostradas na Figura 41.

Tabela 4 — Constantes dos fatores de empuxo dos quatro motores BLDC

Constantes dos Motores a b
K4 5,6641 5,3323
K, 5,4266 5,1122
K3 5,663 5,3663
K, 5,4262 5,1144

Fonte: Autoria propria

Para encontrar a funcdo de transferéncia do fator de empuxo, obtida pela Equacédo 141
(Capitulo 4), foi calculado o fator de empuxo total médio (somando o fator de empuxo dos

quatro motores) com base na Tabela 4, resultando no valor apresentado na Equacao 155.

Fi(s) (155)
= = 9,2517110724
bOA®)

A massa total do quadricoptero no momento do primeiro teste de voo corresponde a

1,00726 kg (Tabela 3). Considerando que a aceleracdo da gravidade é g = 9,81 m/s2, 0 peso do
quadricoptero é de 9,88122 N.

Como o peso do quadricoptero é de 9,88122 N (1007,26 g), cada motor exerce um
empuxo minimo de aproximadamente 2,40305 N (251,815 g) para levantar o quadricoptero. O
comando PWM correspondente a essa forca de empuxo é de 1,4063 ms. Considerando que 0s
pulsos de 1 ms a 2 ms sdo equivalentes aos sinais PWM de 0 a 255, observa-se que o sinal 105,
equivalente a 1,4122 ms, corresponde a um empuxo total de 10,58891 N (1079,4 g) e a um
empuxo aproximado de 2,64723 N (269,85 g) de cada motor. O sinal 105 corresponde a 41,22%
da velocidade méxima do motor. O empuxo maximo dos quatro motores juntos é de 22,01364

N (2244 g). Os valores aqui mencionados estdo resumidos na Tabela 5.

Tabela 5 — Forcas de empuxo do quadricéptero

Sinal A Empuxo motor Massa motor Empuxo total Massa total
[ms] [N] [9] [N] [9]
- 1,4063 2,40305 251,815 9,88122 1007,26
105 | 1,4122 2,64723 269,85 10,58891 1079,4
255 2 5,50341 561 22,01364 2244

Fonte: Autoria propria.
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Sendo o sinal 105 equivalente a 1,4122 ms, considera-se que o quadricptero comega a
levantar voo a partir de 1,4122 ms (saida do controlador PID). Portanto, a gravidade pode ser
retirada da Equac&o 119 e da simulag&o do Simulink® caso seja considerado um tempo de atraso
de 41,22% do tempo total de simulacdo para o inicio da variacdo da altitude. Esse tempo de
atraso, que € o tempo de degrau (step time) do Simulink®, é uma forma de fazer com que o
tempo em que o quadricoptero continua no chdo, mesmo que a velocidade dos motores esteja
aumentando, seja representado. O tempo total de simulacdo passara a ser obtido pela Equacao
156.

trs = tis + 0,412 Xty (156)
Onde:
trs = Tempo total da simulagéo
t;s = Tempo inicial da simulagdo

A Figura 42 mostra o gréafico da forca empuxo dos motores BLDC considerando o atual
peso do quadricdptero, onde a linha tracejada corresponde ao momento em que o quadricéptero
comeca a levantar voo.

Figura 42 — Grafico da forga empuxo dos motores BLDC com indicag&o de inicio de voo
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Fonte: Autoria propria.
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Como o peso do quadricéptero € de 9,88122 N (1007,26 g) e 0 empuxo Maximo para 0s
quatro motores juntos é de 22,01364 N (2244 g), entdo h& a possibilidade de uma carga extra,
COmMO cameras e outros sensores, que possuam menos de 12,13242 N (1236,74 g) no total, ja
que deve ser levado em consideracéo que o quadricoptero ndo levanta voo enquanto os motores
estiverem em sua velocidade minima e que a altitude méxima atingida serd menor a medida que

0 quadricoptero fica mais pesado.

Para encontrar a funcdo de transferéncia do quadricoptero, obtida pela Equacéo 119
(Capitulo 4), levando em consideracdo a retirada da gravidade na equacgdo, a massa atual do
quadricéptero, obtida na Tabela 3, e o fator de empuxo da Equacdo 155 estard em um bloco

separado do Simulink®, a funcdo de transferéncia resultante é apresentada na Equagio 157.

Z(s) _ 1 (157)
A(s) 1,00726s2

A Figuras 43 mostra o grafico referentes a relacdo da velocidade dada em rps pelos 4
motores BLDC juntamente com as hélices e o comando PWM respectivo.

Figura 43 — Grafico da velocidade dos motores BLDC
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Fonte: Autoria propria.
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A linha tracejada corresponde ao momento em que o quadricoptero comeca a levantar
voo, onde a velocidade média de cada motor corresponde a 80 rps, e a velocidade maxima que

cada motor pode atingir equivale a 120 rps.

Para encontrar a funcéo de transferéncia do sensor de altitude, obtida pela Equacéo 145
(Capitulo 4), foi considerado que o valor de altitude medida pelo sensor é igual ao valor de

altitude real do quadricoptero, resultando na Equacéo 158.

_Zm(s) _ 1 (158)
*Z(s)

5.3 RESULTADOS COMPUTACIONAIS

Nesta secdo sdo apresentados os controles de velocidade dos motores, Se¢do 5.3.1, e de
altitude, Secéo 5.3.2, sem distarbios, pois estdo sendo simulados em um ambiente interno, bem

como os Vvalores de ajuste do controlador PID adequados para cada sistema.

5.3.1 Controle de Velocidade dos Motores

Nesta secdo é apresentada a analise dos sistemas sem controlador e com controlador
PID para o controle de velocidade do motor BLDC.

5.3.1.1Sistema sem controlador

O sistema de malha fechada sem controlador em que o valor de referéncia (velocidade
desejada) é um degrau unitario é apresentado na Figura 44. A fungdo de transferéncia do motor,
a constante do ESC e a constante do tacometro estdo apresentadas respectivamente nas
Equacdes 152, 153 e 154.



Figura 44 — Representacio do sistema de velocidade do motor sem controlador no Simulink®
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Fonte: Autoria propria.

A Figura 45 apresenta o grafico de resposta ao degrau unitario sem controlador.

Figura 45 — Grafico de resposta ao degrau unitario do sistema de velocidade sem controlador
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Fonte: Autoria propria.

Através do grafico da Figura 45 é possivel se obter o tempo de subida de 0,000684 s,

tempo de acomodacéo de 0,00122 s, valor final de 0,998 rad/s referente ao regime permanente
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e o tempo referente a pausa na simulacdo de 0,002 s. O erro estacionario do sistema com

resposta ao degrau é calculado através da Equacdo 21 (Capitulo 2) e obtido na Equacao 159.

1
SS

e(o) = lim

204 4 572,80360692

0,178648417s + 1

= 1,74579906257 x 1073 (159)

Os valores obtidos nesta Sec¢do 5.3.1.1 estdo resumidos na Tabela 6.

Tabela 6 — Parametros referentes ao sistema de velocidade sem controlador PID

Parametros Sem controlador
Kp -
K; -
K, -
Coeficiente do Filtro (N) -
Tempo de subida (s) 0,000684
Tempo de Acomodacdo (s) 0,00122
Valor Final 0,998
Amplitude do Pico -
Sobressinal (%) -
Tempo do Sobressinal (s) -
Tempo de Pausa na Simulacao (s) 0,002

Tempo do Degrau (s)

Erro estacionario

1,74579906257 x 107

Fonte: Autoria propria.

5.3.1.2Sistema com controlador

O sistema de malha fechada com controlador em que o valor de referéncia (velocidade
desejada) é um degrau unitério é apresentado na Figura 46. A fungdo de transferéncia do motor,
a constante do ESC e a constante do tacometro estdo apresentadas respectivamente nas
Equacdes 152, 153 e 154.
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Figura 46 — Representacéo do sistema de velocidade do motor com controlador no Simulink®
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Fonte: Autoria propria.

Os valores de ajuste escolhidos, através de ajuste manual, do controlador PID foram K,
=0, K; =0,0035, K, =0 e N =0. O motivo de se escolher apenas um valor para K; € garantir
gue ndo se tenha sobressinal, o que poderia danificar o motor ou a bateria. O valor final € o
valor desejado, ao contrario do sistema sem controlador, e apesar dos tempos serem mais lentos,
n&o houve risco de danos aos componentes. A funcéo de transferéncia resultante do controlador

PID, calculada pela Equacédo 17, é apresentada na Equacéo 160.

Upip(s) _ 0,0035 (160)
E(s) s

A Figura 47 apresenta o grafico de resposta ao degrau unitario com controlador. Atraves
do gréafico da Figura 47 € possivel se obter o tempo de subida de 0,778 s, tempo de acomodacao
de 1,21 s, amplitude de pico de 1,01 rad/s que é equivalente a um sobressinal de 0,847% no
tempo de 1,71 s que pode ser considerado desprezivel, valor final de 1 rad/s referente ao regime
permanente e o tempo referente a pausa na simulacdo de 1,8 s. O erro estacionario do sistema
com resposta ao degrau é calculado através da Equacdo 21 (Capitulo 2) e obtido na Equacéo
161.

1
S—
o 5 _ 161
e(e) _?E%H 70059456 0 (161)

0,178648417s% + s

Os valores obtidos nesta Sec¢éo 5.3.1.2 estdo resumidos na Tabela 7.



110

Figura 47 — Gréfico de resposta ao degrau unitario do sistema de velocidade com controlador
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Fonte: Autoria propria.

Tabela 7 — Pardmetros referentes ao sistema de velocidade com controlador PID

Parametros Com controlador
Kp 0
K; 0,0035
Kp 0
Coeficiente do Filtro (N) 0
Tempo de subida (s) 0,778
Tempo de Acomodacdo (s) 1,21
Valor Final 1
Amplitude do Pico 1,01
Sobressinal (%) 0,847
Tempo do Sobressinal (s) 1,71
Tempo de Pausa na Simulacéo (s) 1,8
Tempo do Degrau (s) -
Erro estacionario 0

Fonte: Autoria propria.
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5.3.2 Controle de Altitude

Nesta secdo é apresentada a analise dos sistemas sem controlador e com controlador

PID para o controle de altitude do quadricdptero.

5.3.2.1Sistema sem controlador

O sistema de malha fechada sem controlador em que o valor de referéncia (altitude
desejada) é um degrau unitario é apresentado na Figura 48. A funcdo de transferéncia do
quadricOptero, o fator de empuxo e a constante do sensor de altitude estdo apresentadas

respectivamente nas Equacdes 155, 157 e 158.

Figura 48 — Representacio do sistema de altitude sem controlador no Simulink®
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Fonte: Autoria propria.

O tempo de simulacdo inicial escolhido foi t;s = 10 s, portanto o tempo do degrau (step
time) foi estimado em 4,122 s, que corresponde a 41,22% de 10 s, e indica 0 tempo em que 0
quadricOptero comecara a subir. O tempo de simulacdo passara a ser, de acordo com a Equacao
156, t;g = 14,122 s. A Figura 49 apresenta o grafico de resposta ao degrau unitario sem

controlador.
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Figura 49 — Grafico de resposta ao degrau unitéario do sistema de altitude sem controlador
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Fonte: Autoria propria.

Através do grafico da Figura 49 é possivel se obter a amplitude de pico de 2 m no tempo
de 5,162 s que pode ser considerado desprezivel, valor final referente ao regime permanente é
infinito e o tempo referente a pausa na simulacéo de 14,122 s. O erro estacionario do sistema
com resposta ao degrau é calculado através da Equacdo 21 (Capitulo 2) e obtido na Equacdo

162.

1
S—
i 5 _ (162)
e() £Il%1+9,2517110724 0
10072652

Os valores obtidos nesta Sec¢ao 5.3.2.1 estdo resumidos na Tabela 8.
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Parametros

Sem controlador

Coeficiente do Filtro (N)

Tempo de subida (s)

Tempo de Acomodacdo (s)

Valor Final (m) Inf°
Amplitude do Pico (m) 2
Sobressinal (%) NaN®
Tempo do Sobressinal (s) 5,162
Tempo de Pausa na Simulacao (s) 14,122
Tempo do Degrau (s) 4,122
Erro estacionario 0

Fonte: Autoria propria.

5.3.2.2 Sistema com controlador

O sistema de malha fechada com controlador em que o valor de referéncia (altitude

desejada) é um degrau unitario é apresentado na Figura 50. A funcdo de transferéncia do

quadricéptero, o fator de empuxo e a constante do sensor de altitude estdo apresentadas

respectivamente nas Equacdes 155, 157 e 158.

Figura 50 — Representacio do sistema de altitude com controlador no Simulink®
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6 Do inglés Not a Number, é utilizado para representar um valor numérico n3o valido.
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Os valores de ajuste escolhidos, através de ajuste manual, do controlador PID foram K,
= 0,7575, K; = 0,0519, K, = 1,0043 e N = 18,4898. O motivo da escolha desses valores de
ajuste foi o de alcancar a altitude desejada de forma rapida e que o sobressinal ndo apresentasse
valor alto. A fungdo de transferéncia resultante do controlador PID, calculada pela Equagéo 17,

é apresentada na Equacéo 163.

Upip(s) _ 19,3352 + 14,065 + 0,9591 (163)
E(s) s2 + 18,49s

O tempo de simulacéo inicial escolhido foi t;¢ = 4 s, portanto o tempo do degrau (step
time) foi estimado em 1,649 s, que equivale a 41,22% de 4 s, indicando o tempo em que 0
quadricOptero comecarda a subir.. O tempo de simulagdo passara a ser, de acordo com a Equacao
156, t;¢ = 5,649 s. A Figura 51 apresenta o grafico de resposta ao degrau unitario com

controlador.

Figura 51 — Grafico de resposta ao degrau unitario do sistema de altitude com controlador
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Fonte: Autoria propria.



115

Atraveés do gréfico da Figura 51 é possivel se obter o tempo de subida de 0,145 s, tempo
de acomodacéo de 2,11 s, amplitude de pico de 1,13 m que é equivalente a um sobressinal de
12,6% no tempo de 2 s, valor final de 1 m referente ao regime permanente e o tempo referente
a pausa na simulacdo de 5,65 s. O erro estacionario do sistema com resposta ao degrau é

calculado através da Equacédo 21 (Capitulo 2) e obtido na Equagédo 164.

1
S_
_ s _ (164)
e(0) = lim s (19,3352 + 14,065 + 0,9591) (9,2517110724) 0
sZ + 18,495 1,0072652

Todos os valores obtidos nesta Se¢do 5.3.2.2 estdo resumidos na Tabela 9.

Tabela 9 — Parametros referentes ao sistema de altitude com controlador PID

Parametros Com controlador
Kp 0,7575
K, 0,0519
Kp 1,0043
Coeficiente do Filtro (N) 18,4898
Tempo de subida (s) 0,145
Tempo de Acomodacdo (s) 2,11
Valor Final (m) 1
Amplitude do Pico (m) 1,13
Sobressinal (%) 12,6
Tempo do Sobressinal (s) 2
Tempo de Pausa na Simulacéo (s) 5,65
Tempo do Degrau (s) 1,65
Erro estacionario 0

Fonte: Autoria propria.

5.4 RESULTADOS EXPERIMENTAIS

Nesta secéo é apresentado o controle de velocidade do motor BLDC com a hélice. Como
0 experimento foi realizado em ambiente interno, ndo ha disturbios como rajadas de vento. Os
valores de ajuste do controlador PID foram os mesmos utilizados na simulagdo computacional

a fim de comparéa-los.
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5.4.1 Controle de Velocidade dos Motores

No controle de velocidade do motor foram utilizados o0 motor BLDC, hélice, ESC,
bateria e Arduino®. O valor de K;, apresentado na Tabela 7 (Se¢do 5.3.1.2), inserido no
algoritmo foi o mesmo utilizado no controle simulado no Simulink®. A Figura 52 ilustra a
montagem para a realizacdo do experimento.

Figura 52 — Experimento do controle PID de velocidade do motor BLDC

Fonte: Autoria propria.

O valor escolhido como sendo o valor de entrada, ou seja, de velocidade desejada, foi
de 37,5 rps. Em seguida os valores obtidos foram utilizados para gerar um gréafico velocidade
X tempo apresentado na Figura 53. A curva obtida no gréafico segue o mesmo formato para

qualquer valor de velocidade desejada.
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Figura 53 — Grafico de resposta ao degrau do motor com controlador PID experimental
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Fonte: Autoria propria.

O gréfico para o valor de velocidade desejada de 37,5 rps é equivalente ao do grafico de
degrau unitario. Caso a mesma velocidade estivesse em rpm ou rad/s 0os tempos necessarios

para se obter o tempo de subida e de acomodacéo seriam 0s mesmos, como mostra a Tabela 10.

Tabela 10 — Velocidades e tempos equivalentes

Amplitude | Velocidade (rps) | Velocidade (rpm) | Velocidade (rad/s) | Tempo (S)
1,02 38,25 2295 240,331788 -
1 37,5 2250 235,6194 137
0,98 36,75 2205 230,907012 72
0,90 33,75 2025 212,05746 19
0,10 3,75 225 23,56194 1

Fonte: Autoria propria.

O tempo total do experimento foi de 153 s. Comparando-se a simulacdo com o
experimento, o grafico é similar ao da Figura 47, porém o tempo do experimento foi muito
longo. Assim como o tempo de simulagéo, os tempos de subida e acomodacao também foram

longos. Através do grafico da Figura 53, cuja saida é a velocidade em rps, pode se obter o tempo
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de subida de 18 s e tempo de acomodacdo de 72 s. Ndo foi obtido valor de sobressinal no

experimento, o que valida os ganhos do controlador aplicado ao motor, e o erro estacionario é

nulo. Os valores aqui obtidos estdo apresentados na Tabela 11.

Tabela 11 — Valores experimentais para o sistema de velocidade com controlador PID

Parametros Com controlador
Kp 0
K, 0,0035
K 0
Coeficiente do Filtro (N) 0
Tempo de subida (s) 18
Tempo de Acomodacdo (s) 72
Valor Final (rps) 37,5
Amplitude do Pico (rps) 37,5
Sobressinal (%) 0
Tempo do Sobressinal (s) -
Tempo de Pausa na Simulacao (S) 153
Tempo do Degrau (s) -
Erro estacionario 0

Fonte: Autoria propria.

A Figura 54 apresenta a relacdo entre o0 comando PWM e o tempo total de duracdo do

experimento do controle de velocidade do motor.
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Figura 54 — Gréfico da relagdo dos comandos PWM ao longo do tempo
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Fonte: Autoria propria.

Com isso é possivel observar a variacdo do comando PWM sendo enviado aos motores,
o qual é proporcional a velocidade do motor ao longo do tempo, até atingir o valor de velocidade

desejado.

5.5 COMPARACAO: RESULTADOS COMPUTACIONAIS E EXPERIMENTAIS

Nesta secdo é apresentada a comparacdo entre o controle de velocidade do motor BLDC
com a hélice simulado e experimental. Os valores de ajuste do controlador PID foram os

mesmos utilizados na simulagdo computacional e no experimento a fim de compara-los.

5.5.1 Controle de Velocidade dos Motores

A Tabela 12 apresenta a comparacdo entre os valores obtidos para o controle de

velocidade do motor BLDC simulado e o experimental.
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Tabela 12 — Comparacdo dos valores do sistema de velocidade simulado e experimental

Parametros Simulado Experimental
Kp 0 0
K, 0,0035 0,0035

Ky 0 0
Coeficiente do Filtro (N) 0 0
Tempo de subida (S) 0,778 18
Tempo de Acomodacao (S) 1,21 72

Valor Final (rps) 1 37,5

Amplitude do Pico (rps) 1,01 37,5
Sobressinal (%) 0,847 0
Tempo do Sobressinal (s) 1,71 -

Tempo de Pausa na Simulacéo (s) 1,8 153
Tempo do Degrau (s) - -
Erro estacionario 0 0

Fonte: Autoria propria.

Os tempos de subida e de acomodagdo do experimento foram maiores que os da
simulacdo, uma vez que o tempo do experimento também foi maior. Devido a simplificacdo da
funcdo de transferéncia do motor, como a ndo inclusdo da varivel referente ao coeficiente de
atrito viscoso do motor, o valor de K; adequado na simulacdo fez com que no experimento a
resposta fosse mais lenta. O erro estaciondrio em ambos os casos € nulo, ou seja, o valor de
saida é o igual ao valor desejado em regime permanente. Enquanto na simulacdo o valor do
sobressinal foi de 0,847%, que pode ser considerado desprezivel, ndo foi obtido valor de
sobressinal no experimento, uma vez que o valor da velocidade de saida ndo ultrapassou em

momento algum o valor de velocidade desejada, 0 que era esperado por questdes de seguranca.

Ao longo deste capitulo foram apresentados os resultados do primeiro teste de voo do
quadricéptero sem o controlador proposto, cujo objetivo foi o de verificar se todos o0s
componentes do quadricoptero estavam funcionando corretamente, resultados dos
experimentos propostos no Capitulo 4, resultados das simulagdes referentes ao controle de
velocidade do motor e ao controle de altitude do quadricéptero, bem como resultados do
experimento do controle de velocidade do motor BLDC. Ao final foi realizada uma comparagéo
entre os valores obtidos computacionalmente e experimentalmente referentes ao controle de
velocidade do motor. Conclusdes e recomendacdes para trabalhos futuros seréo apresentados

no Capitulo 6.



121

6 CONCLUSOES

Considerando que os VANTS tém recebido uma crescente ateng¢do nos Ultimos anos por
parte de pesquisadores e amadores, 0 vasto campo de aplicacGes e o interesse em iniciar
pesquisas nessa area no Programa de Pos-graduacdo em Sistemas de Comunicagdo na UFERSA
motivaram esse estudo. O presente trabalho teve por objetivo controlar o sistema de propulsao
de um VANT do tipo quadricoptero para aplicagdo no controle de altitude em ambientes
fechados. Para isso, foram realizados estudos referentes as pesquisas no Brasil e no mundo
cujos focos foram o levantamento dos componentes necessarios para a montagem do
quadricéptero, a modelagem dindmica através do formalismo de Euler-Lagrange, por possuir a
mesma forma em qualquer sistema de coordenadas generalizadas e ser mais adequado a
generalizacdes, e a técnica do controle PID.

Através do primeiro teste de voo foi verificado a necessidade de ter uma melhor
distribuicdo dos componentes do quadricoptero a fim de deixa-lo o mais simétrico possivel,
evitando assim que o mesmo fique inclinado quando n&o deveria estar, verificou-se a
necessidade da troca das bases de fibra de vidro que sustentam os motores por bases de
aluminio, com o objetivo de reduzir a vibracdo dos motores.

A partir dos experimentos, realizados para a obtencéo dos parametros do quadricéptero,
foram obtidas funcdes de transferéncia para o ESC, motores BLDC, quadricoptero, bem como
o fator de empuxo do sistema de propulsdo constituido de motores e hélices. A obtencdo das
funcBes de transferéncia e constantes possibilitaram a realizacdo de simulagdes do controle de
velocidade do motor BLDC e do controle de altitude do quadricoptero no Simulink®/ MATLAB.

A partir da simulacdo realizada referente ao controle de velocidade do motor BLDC foi
possivel concluir que, para o ajuste do controlador PID, foi escolhido apenas um valor para K,
pois foi a forma de ndo haver sobressinal, o que poderia danificar algum dos componentes
envolvidos no controle devido a picos de corrente. No experimento foi utilizado o mesmo valor
de K, utilizado na simulacdo, porem o tempo do experimento foi mais longo, devido a
simplificacdo na fungdo de transferéncia do motor como a ndo inclusdo do coeficiente de atrito
viscoso, fazendo com que os tempos de subida e acomodacdo também fossem maiores.

A partir da simulagdo realizada referente ao controle de altitude do quadricoptero, foi
possivel concluir que, com os valores de ajuste escolhidos para o controlador PID, a altitude

desejada foi alcancada de forma rapida com um valor do sobressinal dentro do aceitavel.
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O controle de altitude experimental com o quadricoptero montado ndo foi realizado
devido a falta de alguns componentes que, apesar de terem sido adquiridos, ndo foram entregues
a tempo. Para o primeiro teste de voo, alguns dos componentes haviam sido emprestados e
tiveram que ser devolvidos antes da concluséo deste trabalho.

Por fim, este trabalho contribuiu com estudos na &rea de modelagem e controle de
VANTS no Brasil, uma vez que a modelagem dindmica do quadricoptero foi apresentada de
forma detalhada e a escolha dos parametros necessarios para o controle de velocidade e de
altitude foram justificados, e iniciou novas pesquisas nesta area na Universidade Federal Rural
do Semi-Arido.

6.1 RECOMENDACOES PARA TRABALHOS FUTUROS

A fim de melhorar o desempenho do quadricOptero, algumas sugestdes para trabalhos

futuros sdo:

e Implementar o quadricoptero de forma autbnoma através da regravagdo do codigo do
Arducopter® através do Mission Planner®;

e Ultilizar sensor ultrassonico para que o quadricoptero desvie de obstaculos por meio de
implementacao e programacao;

e Implementar o controle PID de altitude no quadricoptero com 0s ganhos sugeridos
através de simulacdo no Simulink®/ MATLAB e comparar com os valores simulados
nesta dissertacao;

e Comparar outros métodos de ajuste dos ganhos do controlador PID com o utilizado
nesta dissertacao;

e Comparar outras técnicas de controle, principalmente controle avancados, com a técnica
proposta nesta dissertacéo;

e Realizar o controle de posicdo horizontal e/ou controle de atitude;

e Substituir o Arducopter® por outro microcontrolador e desenvolver algoritmos com

outras técnicas de controle.
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