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EPIGRAFE

“Talvez ndo tenha conseguido fazer o melhor, mas lutei para que
o melhor fosse feito. N&o sou o que deveria ser, mas Gragas a Deus,
ndo sou o que era antes”.

(Marthin Luther King)



RESUMO

Com o avanco tecnoldgico e a popularizacdo do uso dos Veiculos Aéreos Nao Tripulados
(VANT’s) cresce também a necessidade do uso de técnicas de controle mais robustas e mais
eficazes. Dentre os mais diversos tipos de veiculos aéreos ndo tripulados, este trabalho ird
focar no modelo do quadrotor, que possui uma estrutura mecanica em forma de cruz, cujas
extremidades tém um conjunto de motor e hélice, onde a rotacdo desse conjunto é responsavel
pela forca de sustentacao e pelos movimentos desenvolvidos pelo mesmo. Objetivando aplicar
controladores que proporcione estabilidade ao sistema dindmico deste veiculo aéreo. O
presente trabalho tem como objetivo realizar a modelagem matematica deste sistema usando
as equacOes de Euler-Lagrange. Tendo isso, é proposto um controlador PID (Proporcional
Integral Derivativo) para manter os trés angulos de orientacdo estaveis e a altura em um valor
desejado. O desenvolvimento do controlador proposto sera validado via simulacdo
confirmando a viabilidade da aplicacdo da técnica de estabilidade apresentada.

Palavras-Chave: Quadrotor. Euler-Lagrange. PID.



ABSTRACT

With advances in technology and the popularization of the use of Unmanned Aerial Vehicles
(UAV's) so does the need to use more robust and more effective control techniques. Among
the various types of unmanned aerial vehicles, this paper will focus on quadrotor model,
which has a mechanical structure in the form of x, whose ends have an engine and propeller
assembly, where the rotation of this group is responsible for the lift and the movements
developed by quadrotor. This feeling, aiming to apply drivers that provide stability to the
dynamic system. This study aims to conduct mathematical modeling using the Euler-
Lagrange. With this, it is proposed a PID controller (Proportional Integral Derivative) to
maintain stable the three orientation angles and height to a desired value. The development of
the proposed controller will be validated via simulation confirming the application feasibility
of the technique presented stability..

Keywords: Quadrotor. Euler-Lagrange. PID.
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PID- Proporcional Integral Derivativo

PD -Proporcional Derivativo

LQR- Regular Linear Quadratico

SISO- (Single-Input. Single-Output) Uma entrada e uma saida.
MATLAB- (Matrix Laboratory)

SIMULINK- Simulagdes do sistema

LQG -Linear Quadratico Gaussiano

MQR -Minimos Quadrados Recursivo

UFERSA — Universidade Federal Rural do Semiarido
PPGSCA - Programa de Pos-Graduacao em Sistemas de Comunicacéo e

Automacao

Letras Latinas

T Energia cinética total.

V Energia Potencial do total.

L Funcéo lagrangeana

Ttrans Energia cinética translacional
Trot Energia cinética rotacional.
t Tempo.

x Posicdo com relacdo ao eixo X.
y Posicdo com relacdo ao eixo Y.
z Posicdo com relacédo ao eixo Z.
Kp ganho proporcional

Kd ganho derivativo

Ki ganho integral

Ti tempo integral

Td tempo derivativo



[ disténcia entre os motores ao centro do quadrotor

m massa total do quadrotor

Letras Gregas

¥ Angulo guinada.

6 Angulo rolagem.

¢ Angulo arfagem.

g Gravidade

n Coordenada generalizada para a rotacao.
& Coordenada generalizada para a posicao.

T; Torque em torno do i-ésimo eixo.
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1 INTRODUCAO

Um VANT (Veiculo Aéreo Néo tripulado) constitui se em uma aeronave que nao
necessita de um piloto embarcado para pilota-la (Paula, 2012). Os VANT’s tém o seu
surgimento na Primeira Guerra Mundial (1917), e devido as dificuldades técnicas da época,
eram pouco confidveis e imprecisos. Nas Ultimas décadas, as pesquisas cientificas envolvendo
veiculos aéreos ndo tripulados (VANT’s) tém crescido significativamente ao redor do mundo,
visando diversas aplicacbes como, busca de informacdo (imagens, busca, pesquisa e
reconhecimento), de seguranca, vigilancia, aplica¢fes agricolas, gestdo de tr&fego ( como
exemplo ilustrado na figura 1.1). Dentre esses veiculos, o quadrotor é um tipo de VANT que
se tornou padrdo na pesquisa de robés aéreo (Dido et. al. 2011). Isso ocorre em virtude da sua
estrutura simples e sua capacidade de fazer voos pairados, desviando-se de possiveis
obstaculos enquanto realiza determinada tarefa.

A menor complexidade mecénica destas aeronaves em relagdo a outros modelos
resulta em facilidades de construcdo e manutencao. Por outro lado, o acoplamento dinamico e
0 comportamento altamente ndo-linear, imp6em um carater desafiador ao controle dos
quadrotores. Na verdade, tal caracteristica pode ser usada como um ingrediente motivacional
e, consequentemente, atrair a atencao dos pesquisadores na area de Engenharia de Controle.

Inimeros trabalhos ja foram publicados sobre seu controle, podemos citar como
exemplo, os de modelagem dindmica baseada em leis fisicas (Amir & Abbass, 2008),
linearizacdo do modelo fisico e aplicacdo de técnicas de controle classicas (Lee et al. 2011),
controle por backstepping (Ahmed et al. 2010), entre outros. Boa parte desses trabalhos sdo
dedicados ao sistema de controle da aeronave, ndo dando énfase a modelagem matematica da
sua estrutura.

A modelagem de tal sistema pode ser realizada, por exemplo, pelo formalismo das
equac0es de Euler-Lagrange (Kim and Tilbury, 1998; Castillo et al., 2005; Raffo et al., 2010).
Esse formalismo é uma forma de obtencdo das equagdes do movimento e com isso possibilita
a analise dinamica do movimento. Alguns autores preferem usar o formalismo de Newton-
Euler para modelar o sistema, chegando a equagdes dindmicas equivalentes do sistema. O
formalismo de Newton requer um conhecimento mais aprofundado nas leis da fisica e o de
Lagrange requer um melhor conhecimento matematico, assim optou-se pelo formalismo de
Euler-Lagrange.

O presente estudo objetiva obter uma modelagem matematica precisa e detalhada, para

serem usadas na construgdo de um, simulador, utilizando o Matlab/Simulink. . A modelagem
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matematica visa melhores resultados em relacdo a dindmica da aeronave. Posteriormente o

simulador construido foi testado com técnica de controle PID.
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1.1 JUSTIFICATIVA

O quadrotor € um veiculo aéreo ndo tripulado que possui grandes vantagens na sua
construcdo e manutencdo, o qual faz que o quadrotor seja viavel para desenvolvimento de
pesquisas. As aplicacdes na sua engenharia e controlabilidade e o uso de outros pesquisadores
auxiliando nas suas tomadas de decisdes, por exemplo, em terremotos, vulcdes, linhas de
transmissdo, até na biologia identificando, por exemplo, a presenca de focos do Aedes
aegypti. Um dos problemas na manipulacdo destes veiculos € a projecdo de uma técnica de
controle 6timo e confiavel e que permita ser capaz de seguir uma trajetoria preestabelecida
para realizar alguma tarefa especifica (Mufioz, 2012).

Os problemas de modelagem e controle de quadrotores vém sendo amplamente
investigado na literatura, havendo extensa lista de publicacdes. Trabalhos como (Ritz, 2011)
que apresenta um método numérico para o calculo de manobras. Em (Hehn, 2011) um
controle de péndulo invertido montado no quadrotor.

E observando o conjunto de caracteristicas, como sistema altamente n&o-linear, que o
estudo do quadrotor possui que este trabalho propde a modelagem dindmica pelo método
Euler-Lagrange e a aplicacdo da técnica de controle PID, visando uma forma de melhor

controlar o quadrotor remotamente.
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1.2 OBJETIVOS

1.2.1 Objetivo Geral

Obter um modelo matematico através do formalismo de Euler-Lagrange do quadrotor e

realizar o controle da sua atitude e posicdo por meio da técnica de controle PID.

1.2.2 Objetivos Especificos

A fim de atingir o objetivo geral, foram estabelecidos o0s seguintes objetivos especificos:
¢ Obter um modelo matematico que represente a dindmica do sistema do quadrotor.

e Estudar uma técnica de controle que estabilize, no menor espaco de tempo possivel, a
posicao e atitude do quadrotor.

e Simular o sistema de controle no ambiente Matlab/Simulink.

¢ Realizar uma analise do método de controle através das simulagdes realizadas.
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1.3 HISTORIA DOS QUADROTORES

O quadrotor surgiu ha mais de uma centena de anos. O primeiro teve sua origem no ano
de 1907, criado por Charles Richet e os irmédos Breguet (Figura 2.1). Em virtude do seu
tamanho e da sua grande massa (578 kg), a aeronave nédo teve forca suficiente para atingir
uma elevada altitude, chegando a apenas 1,5 m de altura (Leishman, 2002). Mesmo diante do
insucesso revelado por esta aeronave, 0s irmdos Breguet ndo desistiram e continuaram a
investigar e construir maquinas, eles contribuiram para o desenvolvimento do helicoptero

convencional em 1932.
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Figura 2.1- Gyroplane 1907.
Fonte: http://flyingmachines.ru/Site2/Crafts/Craft28966.htm

Em 1920, outro engenheiro, Etiemne Oemichen desenvolveu uma aeronave com quatro
motores e oito propulsores (Figura 2.2). Mesmo com alguns insucessos no inicio, Oemichen
obteve estabilidade e controlabilidade que possibilitaram autonomia de voo cerca de um
quilometro.

Em 1921, Bothezat, com apoio do exército americano construiu o primeiro quadrotor a
transportar um passageiro. A maquina tinha um rotor situado em cada extremidade da sua
estrutura em forma de uma cruz. Segundo (Wierema, 2008), devido as dificuldades de
controle apresentados, os pesquisadores focaram no helicoptero de uma hélice, buscando

maiores conhecimentos na area de controle.
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Figura 2.2 - Quadrotor, 1922.

Fonte: http://maquettes-missiles.blogspot.com.br/2014/08/le-convertawings-quadrotor.html

A partir do conceito da aeronave de Oemichen e Bothezat, um novo projeto surgiu no
ano de 1956, com a construgdo do “Convertawings Model A” (Figura 2.3) que executou
varios voos com sucesso. No ano de 1963 foi construido o “Curtis X-19” com o objetivo de
ser uma aeronave para transporte de passageiros. No entanto a transigdo entre o voo vertical e
0 voo horizontal revelou ndo ser funcional devido a transi¢do lenta dos sistemas mecéanicos
(Wierema, 2008).

X
%

4

Figura 2.3- Convertawings Model A, 1956.
Fonte: http://www.aviastar.org/helicopters_eng/convertawings.php
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Mais tarde, em marco de 1966, surgiu o primeiro voo da aeronave “Bell X-22” (Figura
2.4) e a transicdo entre a decolagem e voo foi um sucesso, porém ndo atingiu a velocidade
méaxima solicitada de 525 km/h, sendo o projeto cancelado.

Em setembro de 2005, a “Bell Helicopter”, em parceria com “Boeing”, assinou um
contrato com a marinha americana tendo como objetivo a construgdo do “Quad Tilt Rotor”,
que deveria ter grande capacidade de carga e elevada velocidade de voo e alcance (Sousa,
2011). O primeiro prototipo da aeronave e respectivo voo estavam previstos para 2012,no

entanto ainda ndo aconteceu.

Figura 2.4:Bell X-22, 1966.
Fonte: http://en.wikipedia.org/wiki/Bell _X-22#mediaviewer/File:X-22a_onground_bw.jpg

Atualmente, com o avanco da tecnologia e a capacidade de fazer cada vez menor, ou
seja, miniaturizagcdo (Exemplo ilustrado na figura 2.5), dos dispositivos 0 que tem gerado uma
maior mobilidade e uma diminuicdo nos custos para sua comercializacdo (Pounds et. al,
2002).A demanda para estudar o quadrotor e uséa-lo seja na pesquisa ou até mesmo como
diversao tem sido notdria, por esta e outra razdes as pesquisas com quadrotor vém crescendo e

ganhando destaque no meio académico cientifico.
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Figura 2.5: Ar Drone Parrot
Fonte: Brandéao (2013).
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2 ESTADO DA ARTE

O presente Capitulo apresenta e analisa trabalhos semelhantes ja desenvolvidos, em

busca de contextualizar a pesquisa proposta.

2.1 ESTRATEGIAS DE CONTROLE

Os problemas de modelagem e controle de quadrotores vém sendo amplamente
investigados na literatura, havendo inumeras publicagdes. Apesar de ja existir extensa
literatura avancada sobre quadrotores, estudos de estabilizacdo e rastreamento de posigéo de
quadrotores ainda vém sendo realizados, é um desafio devido as altas ndo linearidades do
veiculo e ao fato de ser um sistema subatuado, quando o numero de atuadores é menor que o
namero de graus de liberdade. Nesta secdo serdo descritos trabalhos efetuados nesta area nos
ultimos anos.

Um dos primeiros trabalhos, Mistler (2001), usa o método de linearizacdo da
realimentacdo para rastrear a posicdo e atitude do quadrotor, onde o método obtém um
sistema linear controlavel representado por um conjunto de sistemas SISO (Single-Input.
Single-Output) independentes.

Em Bouabdallah et al. (2004), é mostrada uma classificacdo de veiculos aéreos de
acordo com o principio de voo e sua propulsdo. E também apresentada uma comparacéo de
custo-beneficio entre cinco tipos de veiculos aéreos e sdo mostradas as principais vantagens e
desvantagens dos helicopteros do tipo quadrotor. No ambito de controle, os autores propdem
um controlador PID (Proporcional, Integral e Derivativo) para estabilizar a atitude do
quadrotor. Em Bouabdallah e Siegwart (2005), foram aplicadas duas técnicas de controle ndo
linear “backstepping e sliding-mode ” visando controlar os &ngulos de orientacdo. A avaliacéo
do desempenho de ambas as técnicas, foi realizada por simulagbes computacionais e testes
praticos. Na comparacdo entre as técnicas de controle, a técnica por backstepping obteve
melhores resultados na capacidade de controlar a atitude.

Em Xu (2006) ¢ utilizado “sliding-mode Control”, essa técnica considera em sua
estrutura incertezas do modelo e a lei de controle € determinada de forma que as trajetorias do
sistema “deslizem” sobre uma regido desejada no espaco de estados (Agostinho, 2009), para
rastreamento de posicdo e estabilizacdo e Madane (2006) € proposto um método bastante
comum e bem sucedido o “Backstepping Control”, é uma técnica de controle nédo linear e a

construgéo da lei de controle é desenvolvida a partir de uma funcéo de controle Lyapunov. .
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Os métodos de controle PID, linearizacdo do modelo e “Backstepping Control” foram
comparados através de simulacdes de atitude e altura no trabalho de Henrique e Santana
(2009).

Ly e Cheolkeun (2010) apresentaram um controlador LQR “Linear Quadratic
Regulator”, que pode proporcionar ganhos de controle desde que seja feita uma escola
adequada das matrizes Q e R da funcdo de energia para minimizacdo de custos, € um
considerado um método de realimentacdo linear 6tima de estados (Silva,2012), com acgéo
integral para o controle da trajetéria, e um controlador linear LQG (Linear Quadratic
Gaussian),é uma combinacdo do controlador LQR e um observador chamado filtro de
Kalman projetado para minimizar a variancia do erro de estimacdo, também com acéo integral
para estabilizar a atitude.

Em Santos et al. (2010), é projetado um controlador fuzzy para atitude e posicdo de um
quadrotor. Em particular, esta técnica pode ser realizada sem um modelo matemaético da
dindmica do sistema. Porem é preciso ter um conhecimento empirico do funcionamento do
sistema para elaborar bem as regras de controle, chamadas regras de controle fuzzy.

Em Lopes (2011) foi feito o método “Model Predictive Control” para estabiliza¢cdo do
quadrotor, comparando o desempenho entre o controlador PID e “Backstepping Control”, via
simulagdes. Outros trabalhos merecem destaque pela inovagdo, com controladores baseados
em redes neurais, as redes neurais artificiais (RNA) foram desenvolvidas tomando-se como
base 0 cérebro humano, ou seja, sdo técnicas computacionais que apresentam um modelo
matematico inspirado na estrutura neural de organismos inteligentes e que adquirem
conhecimento através da experiéncia (ROCHA, 2006), apresentados por Dunfied et al.
(2004), Zairi & Hazry (2011) e Bouhali & Boudjedir (2011).

Em Raffo et al. (2011), é apresentada uma estratégia de controle para solucionar o
problema de rastreamento de trajetérias que possa garantir alguma robustez ao sistema,
utilizando um controlador ndo linear H= em conjunto com um controlador MPC (Model-
Based Predictive Controller), esses controladores caracterizam-se por utilizar previsdes do
comportamento futuro do sistema controlado para realizar o calculo da lei 6tima de controle
com base em um determinado critério de desempenho deterministico ou estocastico. As
previsdes sdo obtidas através de um modelo do sistema. O controlador H« foi projetado para
controlar a altitude e a atitude do quadrotor, enquanto que o MPC foi utilizado para rastrear
uma referéncia de trajetoria.

Schreier (2012) mostra duas técnicas de controle adaptativas para estabilizacdo da

atitude de um quadrotor. A MIAC (Model Identification Adaptive Controller) é uma
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combinagdo de um estimador MQR (Minimos Quadrados Recursivo) com um controlador
integral discreto. J& a MRAC (Model Reference Adaptive Control) utiliza uma lei de controle
adaptativa continua baseada na teoria de Lyapunov. As duas foram utilizadas para estabilizar
a atitude na presenca de varia¢fes na inércia do sistema.

Romero et al. (2014) utilizaram um controlador LQR discreto na estabilidade da atitude
e de posigdo do quadrotor. Para realizacdo, foi utilizado um modelo linearizado da dindmica
do veiculo e simulacGes e testes experimentais foram realizados para avaliar a resposta do
controlador.

Jasim e Gu (2014) apresentaram um controlador por realimentacdo de estados H- para
estabilidade angular do quadrotor, e realizaram simulacGes para verificar 0 desempenho do
controlador frente a perturbacdes externas. Petrusevski e Rakic (2014) usaram controle fuzzy
com PD (Proporcional Derivativo) para estabilizar os angulos roll, pitch e yaw, e compararam
os resultados obtidos com a técnica backstepping para verificar o desempenho do controlador

proposto em ambiente de simulacgéo.
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3 MODELAGEM MATEMATICA

Neste capitulo, a modelagem do sistema é detalhada, mostra-se a descricdo do sistema
de referéncias do quadrotor. As equacOes da dinamica e cinematica sdo obtidas a partir do
formalismo de Euler-Lagrange, dividindo-se em dois subsistemas: translagéo e rotagéo, sendo

(X, Yy, z) os trés movimentos translacionais e (roll, pitch, yaw) os trés movimentos rotacionais.

3.1 PRINCIPIO DE FUNCIONAMENTO

Antes do desenvolvimento do modelo dindmico do quadrotor, é necessario entender seu
funcionamento. O quadrotor move-se devido ao trabalho realizado pelo conjunto dos quatro
motores com seus respectivos propulsores, dispostos horizontalmente em uma formacdo em
cruz (ilustrada na Figura 3.1). Os propulsores, devido ao seu formato e a rotagdo dos motores
aos quais estdo acoplados, criam um fluxo de ar no sentido contrario ao do movimento
desejado, causando — devido a terceira lei de Newton (que postula que, para toda acdo, ha
uma reacdo de igual intensidade em sentido oposto) — a tracdo necessaria ao voo (Campera
et. al. 2013). A variacdo coletiva das forcas de propulséo, resultante da velocidade angular dos
motores, governa a navegacéo tridimensional da aeronave. Os movimentos associados a um
quadrotor estdo associados a varia¢do de rotacdo de cada um dos motores, 0s quatros rotores

que giram em sentidos opostos em pares para anular o torque (Figura 3.1).

Figura 3.1: Modelo do quadrotor
Fonte: Adaptado de Madani and Benallegue (2006).
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A ilustracdo do movimento obtido pelas varia¢Bes de velocidade angular dos motores é
mostrada na figura (3.2). Como podemos ver, dois motores giram em sentido horério,

enguanto 0S outros dois giram em sentido anti-horario.

—

(e
\ ¢'

Baixa Velocidade Alta Velocidade

Figura 3.2: Movimentos do quadrotor
Fonte: Pfeifer (2013)

Item “a@”: ao se elevar a velocidade angular no motor 1 e na mesma proporcao reduzir a
velocidade no motor 3, seria gerada uma variacdo negativa na atitude pitch e
consequentemente um deslocamento negativo no eixo X seria produzido.

Item “b”: ao se reduzir a velocidade no motor 1 e aumentar na mesma propor¢éo a velocidade
no motor 3, seria gerada uma varia¢do positiva na atitude pitch, o que resultaria em um
deslocamento positivo no eixo X.

Item “c”: ao se elevar a velocidade angular no motor 2 e na mesma propor¢ao reduzir a
velocidade no motor 4, seria gerada uma variacdo negativa na atitude roll e consequentemente

um deslocamento negativo no eixo Y seria produzido.
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Item “d”: ao reduzir a velocidade no motor 2 e aumentar na mesma proporcao a velocidade no
motor 4, seria gerada uma variacdo positiva na atitude roll, o que resultaria em um
deslocamento positivo no eixo Y.

Itens “e” e “f”: para elevagdo da altitude do quadrotor, aumentar-se igualmente a velocidade
de todos os motores. Para reducdo da altitude, a reducdo equilibrada das velocidades dos
motores é necessaria.

Itens “g” e “h”: para alterar a orientacdo do quadrotor, um desequilibro na somatéria dos

momentos deve ocorrer.
3.2 CINEMATICA DO QUADROTOR

Cinematica é a area da fisica que se ocupa com a descri¢cdo dos movimentos dos corpos,
sem se preocupar com a analise de suas causas, ou seja, dindmica. Geralmente trabalha-se
aqui com particulas ou pontos materiais, corpos em que todos 0s seus pontos se movem de

maneira igual e em que sdo desprezadas suas dimensdes em relacdo ao problema.
3.2.1 Posicéo e orientagdo

Para modelar e encontrar as equacdes dindmicas do quadrotor é definido o sistema de
referéncia do mesmo. Considera-se | ponto fixo referente a terra e B uma faixa inercial com
sua origem no centro de massa do quadrotor. Para conhecer a localizacdo do quadrotor no
espaco, é necessario conhecer sua posi¢cao com respeito ao sistema de referéncia fixo | e sua
orientacdo com respeito ao referencial inercial B.

A posicdo do quadrotor, com coordenadas translacionais, com respeito ao sistema de
referencial fixo I para o centro de massa do quadrotor ¢ definido pelo vetor &, onde

=[x y z]" € R3 (3.1)

A orientacdo do quadrotor, obtém-se ao conhecer os angulos de Euler sobre B, que
indica a rotacdo do quadrotor no espaco tridimensional (Barrientos et. al. 1997). Os angulos
séo definidos pelo vetor n, onde

n=1[¢ 6 Y' € R® (32)

Na figura 3.3 mostra-se o sistema de referéncias fixo a terra I, o sistema movel B, o

vetor ¢ de translacdo, os angulos de Euler n, as forcas Q; (i = 1,2,3,4) que cada hélice


https://pt.wikipedia.org/wiki/F%C3%ADsica
https://pt.wikipedia.org/wiki/Movimento
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produz e o peso do quadrotor mg. Eixos do sistema | sdo X,Y,Z e do sistema local B séo

1A 1A !
x'y', 7.

Figura 3.3 Sistema de referéncia.
Fonte: Adaptado de Madani and Benallegue (2006).

Na figura 3.4 mostram-se os angulos de rotagdo em respeito ao sistema referencial B.

Em seguida suas denominagdes.

(b) Angulo de Pitch (c) Angulo de Yaw

Figura 3.4: Angulos de Euler
Fonte: Adaptado de Madani and Benallegue (2006).
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e ¢ é arotacdo com respeito a x’' e denomina-se angulo de Roll (rolagem).
e 0 éarotacdo com respeito a y' e denomina-se angulo de Pitch ( arfagem).

e 1 éarotacdo com respeito a z' e denomina-se angulo de Yaw (guinada).

3.2.2 Matrizes de rotacao

As matrizes de rotacdo sdo amplamente utilizadas para descrever a orientagdo de
qualquer corpo mdvel, devido a facilidade da utilizacdo da algebra matricial. Na aeronautica é
amplamente utilizada a matriz de rotacéo, caracterizada pelas seguintes rotacoes:

e Girar o sistema x"y'z" um angulo de roll com respeito a X do sistema I.
e Girar o sistema x"y’'z" um angulo de pitch com respeito a Y do sistema |.
e Girar o sistema x"y’'z" um angulo de yaw com respeito a Z do sistema I.

Em seguida € feito cada uma das rotacGes considerando que os sistemas B e | coincidem
na origem de seus eixos. Por meio da geometria analitica ou algebra linear pode-se deduzir
R(x, ¢) rotacdo de um angulo ¢ em torno do eixo X no sentindo anti-horario. Conforme a

figura 3.5 a matriz é:

1 0 0 (3.3)
R(x,¢) = [0 co sqb]
0 —s¢ cop

0)

> )

X

Figura 3.5: Rotagé&o de roll com respeito a X.

Fonte: Elaboracéo propria.
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R(y,0) Rotacdo de um éangulo 6 em torno do eixo Y no sentindo anti-horario.
Conforme a figura 3.6 a matriz é:

cd 0 -—s6O (3.4)
Riy,0)=]0 1 0
s6 0 c6
Z
A
" I
. -
' 9
yi > )
P N
X X'

Figura 3.6: Rotacéo de pitch com respeito a Y.
Fonte: Elaboracéo propria.

R(z,) Rotagdo de um angulo 1 em torno do eixo Z no sentido anti-horario. Conforme
a figura 3.7 a matriz de rotacao €:

cy —-syY 0 (3.5
R(z,¥) = [Sl/) cp 0]
0 0 1

X

Figura 3.7: Rotacdo de Yaw com respeito a Z.

Fonte: Elaboracéo propria.
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Assim, a matriz de mudanca de base B para base | € a matriz de rotagdo completa R,

obtém-se mediante o produto das trés matrizes de rotacdo (Raffo, 2007).

R =R(x,¢).R(y,0).R(z,¥) (3.6)
Ou seja,
cycl cyYsOsp + sypco cyYslcep — sypseo (3.7)
R =|—syYcld —syPsOsp + cpcep —syPsOcp — cps¢
—s0 cOs¢ cOc

Sendo c¢p = cosp, s¢p = seng, assim por diante.
3.3 DINAMICA DO QUADROTOR

A dinamica de um sistema define-se pela relagcdo entre as forcas que atuam sobre o
sistema e 0 movimento que estas causam. A dindmica de um corpo relaciona: forcas,
velocidades, aceleracdo, dimensdes, massas, etc. O formalismo de Euler-Lagrange é
encontrado nos trabalhos de Castillo et. al. (2006), Bouabdallah (2007), Raffo et. al. (2010),
Mohamed et. al. (2009).

Tomando consideracdes sobre a modelagem do sistema de acordo com Bouabdallah
(2007):

e A estrutura € de um corpo rigido.
e O centro da gravidade coincide com o centro do referencial inercial.
e As hélices sdo rigidas.

e Sem perturbagOes externas.
3.3.1 Equacoes de Euler-Lagrange

De maneira breve define-se o processo para obtencdo do sistema dinamico, as
coordenadas generalizadas. A definicdo completa da posicdo com n graus de liberdade seriam
necessarias n variaveis independentes, essas sdo determinada, coordenadas generalizadas.
Essas coordenadas podem ser escolhidas de diversas formas, garantindo a simplificacdo do
tratamento matematico de um determinado problema (Moura, 2014).

Para o quadrotor mostra-se em ¢ as coordenadas generalizadas formado pela posi¢édo
=[x y z]" eR3eorientacion=[¢p 6 ¥]" € R®.Entdog=1[¢ 7]’ € RS, isto

€,
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q=[x ¥y z ¢ 0 Y]TeRS (3.8)

A equacdo de Euler-Lagrange é baseada na energia cinética e na energia potencial
segundo Bouabdallah (2007), temos

r=2 (a_L) _or (3.9)
Y dt\dgq;/ dq;
Bouabdallah (2007) define os termos da equacédo de Euler-Lagrange:
L: fungéo lagrangeana e define-se como L=T-V.
T: energia cinética total.
V: energia potencial total.
q; . coordenada generalizada.
q; - primeira derivada da coordenada generalizada com respeito ao tempo.
T;: conjunto de forgas generalizadas que regem o sistema.
Uma vez que a translacdo ¢ é independente da rotacdo 7, segundo Castillo et. al. (2006)
pode-se dividir a dindmica na parte translacional e rotacional. Estuda-se, entdo cada um
separado.

3.3.2 Dinamica translacional

Define-se dindmica translacional devido aos movimentos que . Energia cinética de

translacdo onde m é a massa do quadrotor € dada por

(Ttrans)e, = (géTé)ez = [g 2+ %+ z'z)]ez (3.10)
A energia potencial é dada pela equacao
Ve, = (mgz)e, (3.11)
O lagrangeano translacional €
Lirans = (Ttrans — V)ez (3.12)
Ltrans = [% (X2 +y*+2%) - mgz] (3.13)

€z

Tomando as equacdes de Euler-Lagrange

i aLtrans _ aLtrans — F (314)
dat\ o¢ &t




35

Resolvendo as derivadas parciais de cada termo da equacgédo anterior (3.14), onde e,
representa o vetor [0 0 1] Tem direcdo a z.

aLtTanS — _mg 8
0F .

aLtrans

0%

d <ames) .
— [ —=ans ) = g
dt\ a¢

Substituindo os valores encontrados, o conjunto de equacfes dindmicas que define o

movimento de translagdo é dado por.

. 0 (3.15)
mé +mg |0 = F;
1
F¢ séo as forgas generalizadas aplicadas no quadrotor e obtida pela matriz de rotacao
Fr = RF e R® (3.16)
Onde F é a forca linear aplicada a cada hélice
0 (3.17)
F=]0
Uy

Onde U1 =Ql+Qz+Q3+Q4
A forca produzida em cada motor depende de uma constante k; > 0, uma velocidade

angular w; de cada motor i (i=1, 2,3, 4).

'Qi = kiWiZ (318)
Substituindo os valores tém-se equacfes do movimento translacional
X 0 ~ (3.19)
m|y|+mg (0] =RF
Z 1
Logo
mi cych cYsOsep + sce cYslcep — syPse 0 (3.20)
my = |—syYcl —syPsOsp + cpcdp —sPsOcp — cyPso]| .
mz +mg —s60 cOsp cOco Uy
Finalmente a dindmica translacional
; Uy
X = (cypsOce + syPse) pooy
(3.21)

U
j = (spshcd — cips) —
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" Uy
Z=-g+ (c@cd))a

U1=91+92+Q3+Q4
3.3.3 Dinamica rotacional

A energia rotacional total do sistema é

1 3.22
Lyot = EUT](U)U ( )

Onde J(n) ¢ a jacobiana das coordenadas gerais de I, isto é,
J@) = w] Iw, (3.23)
w, € a jacobiana com respeito ao sistema local B, que relaciona a velocidade angular w

com 7 (Raffo, 2007).

1 0 —s6 (3.24)
wy, = [O cp chq,')]
0 —s¢ cOco
Considerando que a estrutura do quadrotor € simétrica, possui a seguinte matriz inercial
Lix 0 0 (3.25)
=0 I, 0
0 0 I,
Substituindo
1 0 —s871 |Lx 0 O 1 0 —s6 (3.26)
J(n) = [0 co CHS(},’)] 0 L, O _[0 cp cesd)]
0 —s¢ cOco 0 0 I,| 10 —s¢ cOcp
Segue
Lx 0 —1,S0 (3.27)
J) = 0 Iyycz(p +1,,5%¢) (Iyy - IZZ)Cq.')Sq,’)CG

—LixsO  (Iyy — Izz)cdpspcd 1,520 + L,y s2pc?0 + 1,,c?Ppc?6
A equacéo de Euler-Lagrange
i(aLrot> _ OLyot _

dt\ an an 7
dL,, 19, (3.28)
Wt = - (](77) ~20m (UT](U))>
OLror (3.29)

1
57 —2J0m +Jm"n =]
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) 14, (3.30)
J)ii+ | J (@) - 5%(777(71)) =1,

Os torques de rolagem, arfagem e guinada define-se a seguir, onde a distancia do centro

a cada heélice € | e u, € o torque produzido por cada motor. Os torques ug € ug dependem das
forgas lineares de empuxo ou propulsdo, enquanto o torque u, depende do movimento

produzido por cada um dos motores.

T 1(Q; — Q) 1(Q3 — Q) lu, (3.31)
Tn = |:T9] = l(QZ - 94) = Z(QZ - Q4) = lU3
Ty (Tml —Tmz + Tmz — Tm4) l(ﬂx + Qz - -Qw - -Qy) U4

Sendo t,,;,ondei = (1,2,3,4) aparecem quando a hélice girar produz uma forca
Q,,onde e = (x,z,w,y), que € ortogonal a for¢a Q;, onde i = (1,2,3,4). Assim 0s torques
séo determinados pelas novas forgas geradas pela distancia | e o centro da gravidade.
As equacOes dinamicas de rotacdo define-se
M@m)ij+ C(n,mn = 7y (3.32)
Onde M(n) =J(n) e C(n,n)n é a matriz de coriolis, que define os efeitos giroscopios e

o sistema centrifugo (Castillo et. al. 2006).

10 3.33
Cn,mn =] —E%(ﬁT](U)) (3.33)
Ci1 Gz Ciz (3.34)
Cnn) = [Cu Cy2 Czs]
Ciz G35 C33

Depois de varias operacfes resolvendo a expressdo (3.33), chega-se aos termos da
matriz ndo linear C(n,7):

Ci1 = Ly
1
Clz = Elpcelxx
Ci3 = —sOly
1 . ;
Cor = =5 (=05(sp) +pchc(2)) Uy = 1)
1.
Cyr = C2¢IYy + 5%l — §¢C¢S¢59(IZZ —Iyy)
Caz = cpspcO(lyy, — I,,)

Cos =~ — 5 (O0BE(20) + Ye20s28) Iy — 1)
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1 .
Csy = cpspct (L, —1,,) — > (—pcOly — Ochpspst (L, — 1,,)
+ l/.)S(ZH)(Ixx - 52¢Iyy - Cz(p]zz))
C33 = §%0Lyy + c*0(s%Plyy + 2Pl
Conhecida a matriz C(n,7n) voltamos a equacdo 3.32, depois de efetuar todos os

calculos teremos finalmente a dindmica rotacional dada pela equacéo:

Is L, —
¢——¢9C¢+—¢U2 ¢U3+ =
yy Iyy Iyy

g sy lew Ly =Ly . .
=22 4 Ot + — Uy + —— Uy — — Os¢h)—
o ot Lo 2T gl I, % @) o
t leyt 1 I
P60 ¢¢U2+C¢¢U3+ U, -2
¢ Ly Ly Iy, Ly,

Acoplando as equacbes 3.21 e 3.35 0 modelo dindmico do quadrotor é dado pelo

W — s)bcg

b (3.35)

P = pdte + Z (W — Os¢)pte

seguinte sistema de equagoes:
, Uy
X = (cysOco + sypsep) -
" Uy
y = (spsbcd — cpsd) —

U
Z=—-g+ (chqb)E1

¢ = —bco + i U - . Us + by = ez (Y — Osp)bco (3.36)
Ly, Ly, Ly,
. _ Yo Isy ey Ly =y . .o @
0 = ¢+¢9t¢+1yyC¢U2+IyyC¢U3 I, W 95¢)C¢

hO syt leypt 1 I
)= 1/)¢t¢+¢—+ st b, Ly,
¢) Iyy Iyy IZZ Iyy

= (@ — bsp)pte
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4. MODELO LINEAR E CONTROLADOR PID

Neste capitulo é feito o processo de linearizacdo do modelo obtido anteriormente. Este
processo é feito com o objetivo de aplicar técnicas de controle classico, nos quais o sistema é
linear e invariante no tempo. Também sera proposto o controlador PID que é um dos mais

usados gragas a sua versatilidade e simplicidade.

4.1 LINEARIZACAO NO ESPACO DE ESTADOS

O sistema de equagbes mostrado em 3.36 fornece as varidveis de estado
[xyz¢pOy]T € RE. Podemos rescrever o0 modelo na forma de estados x = f(x,u), pela

introducdo de x = [x4, %5, ...,x12] T € R? como vetor de estado do sistema.

Fazendo
( x1 =X
XZ - Xl - X
X3 =Y
X4 = X3 =Y
X5 =7
X6 - XS - Z
< x7 = ¢
Xg = X7 = ¢
xg = 9
X19 = X9 = 0
X11 =Y
\X12 = X117 =Y
Temos:
_xl ').C' -:)'Cl X
Xy X Xy X
X3 y X3 y
X4 y X4 y
X5 Z Xs z
x|~ x| =8 (4.1)
x8 ¢ X'S 9
x9 H .7.('9 d)
X10 0 5(10 d)
X11 Y X11 Y
X124 1] X121 [y




Logo,
(X1 =Xy
X'Z = x
X'3 - x4_
X4 =Y
XS - x6
x=flouw) =1 %, =xq
.XS = ¢
X9 = X10
5610 = 0
X11 = x}.z
\ X12 =Y
Onde por (3.36), obtemos
X=0=f(x,u) =0
( x2 = 0
Uy
—SXgCx;— =10
X4_ =
Uy
— =0
SXy -
x6 =

40

xg =0
lcxll lsxll Iyy - IZZ (42)
—X12X10CX7 + i 277 3 i
_ yy yy yy
=1 (X12X10CX7 — X20SX7CX7) = 0
12X10CX7 105X7CX7) =
X10 =0
1 Isxi, lcxqiq
— [x12Xg + Xgx10tx; + i 2t 3~
CX7 yy vy
I, —1,,
wl—(x12x85x7 - x1052x7x8)] =0
yy
xlz - 0
1 [sxi15x; lcxy15x7 cxy
— [x12xg5%7 + xgx10 + 2 3 +—U, —
X7 Lyy Ly L2z
I, —1,,
w—(x12x85x7 - x1052x7x8)] =0
\ Ly

Buscando linearizar a equacdo 4.2, através da jacobiana das funcBes em relacdo as

variaveis de estado e em relagdo as varidveis de controle em torno de um ponto de equilibrio.
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Temos: X, = (X1e)X2e) X3¢, - X12¢) QUe € 0 ponto de equilibrio onde x; = x, = X3 =+ =

X1, = 0. A partir dai calcular X, usando a equacéo (4.2), igualando todos os termos a zero

temos,
( Xy =
—SXgCx;— =10
X4_ -
U
sx;—=0
m
x6 -
—CX7CXg—+ g =
xg =0
lex Isx
_x12x10CX7 + y;l Uz - Iy;1 U3 + (43)
X=0 =4 Iyy—I
Yy ‘zz 2 _
Iy (X12X10CX7 — X{pSX7CX7) = 0
X10 =0
Isx lex
X12Xg + XgX1otxy; + —Iy: U, + Iy;l Us; —
- =0
I,,y—1.
X7 2 (X1, XgS5X7 — x1052x7x8)
lyy
x12 = O
Isx115x lexq15x cx
x12x85x7 + x8x10 + —111 z U2 + —111 z U3 + 1_7 U4, -

1 vy vy 2z =0
CcXy Iyy_Izz

2
L I (x12XgSX7 — X10S“X7Xg)
yy

Efetuando as operagdes em cada termo da equacéao 4.3 teremos

Xy = 0

SX9 =0

Xyg4 = 0

L4

m

x6 = 0

U, =—2 (4.9)
CX7CXg

x8 = 0

(cx11Uz — 511Uz = 0)*1% #0
vy

xlo = 0
(lele + Cx11U3 = 0)**, cXy #0
xlz = 0

sx; =0
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De * e **, temos

{cxlle —sx11U3 =0 = [an —an] . [zz] _ [0]
3

lelUZ + Cx11U3 = 0 lel Cxll
Assim
U2 = U3 = 0

Substituindo os valores de U, e U na equacdo i) = 0 vem

1 lexy

U,=0 = U,=0,umavezquecx, #0el #0.

cx7 Iy
Temos
(x4, 0, x4, 0x3,0,0,0,0,0,0,0) ou (x,0,y,0, z,0,0,0,0,0,0,0) o ponto de equilibrio.

Com U, = mg,U, = U; = U, = 0 sdo as entradas. Logo o vetor entrada é

u=[Uy U U3 Uy]" (4.5)
O vetor de saida é
y=guw=[xyz¢oy] (4.6)
A representacdo do modelo linearizado em espaco de estado é
x =Ax + Bu 4.7
y =Cx+ Du
onde
af (x,u) (4.8)
A=
dx
of (x,u) (4.9)
B =
Ju
ag(x,u) (4.10)
C=—"—-=
0x
dg(x,u) (4.11)
D=—"—""—
Ju

Calculando a matriz jacobiana de 4.8,4. 9,4. 10 e 4.11 obtém-se as matrizes



0 1 0 0 0 O 0 0 0 0 0 0
000000 Ay, 0 Ay 0 0 0
0O 0 01 0 O 0 0 0 0 0 0
000 00O A, 0 0 0 0 0
0O 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0
L0000 00 4, 0 Ay 0 0 0
10 0 0 0 0 O 0 1 0 0 0 0
0 0 O 0 0 O A8,7 O O A8,10 A8,11 A8,12
0O 0 0 0 0 O 0 0 0 1 0 0
0 0 0 0 0 0 AlO 7 A10,8 0 AlO,lO A10,11 A10,12
0O 0 0O 0O 0 O 0 0 0 0 0 1
—0 0 0 0 0 0 A12,7 A12,8 0 A12,10 A12,11 A12,12—
Onde
_ Uy
Ay 7 = SX9SX7 —
— _ Uy
Ay g = —CX9CXy —
— Uy
Ay7 = cx7 m
— Uy
Ag7 = SX7CXg —
— Uy
Ago = CX7SXq —
j—
A8,7 = X12X10SX7 + yyyyzz (—sz7x120 — X12X105X7 + x12052x7)
Iyy—1I
A8,10 = —Xq12CX7 + o= (x12€x7 — 2X19SX7CX7)
l l
A8,11 = - st11 U, — Clxn Us
yy yy
Iyy—1I
Ag1z = —X10CXx7 + yyzzzz (x10Cx7)
1 Iyy—1I
A10,7 = 2z, [(xgxloseczx7cx7) e (x10x802x7)] — [(xq2xg +

Isx11 U, — Lyy=Izz
3

XgX10tgXy) + P ; (x12Xg — X10XgSX7)]SX7
vy vy

1

c2x-

Iyy_lzz

A10,8 = [(x12 + X10tgx;) — (x1 — x105x7)] CX7

yy

Iyy_Izz

1
Ajp10 = s [(xgtgx7) — (_x83x7)] X7

yy

43

(4.12)
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1 lex, Isxq1
A1 = (— U, — U3) CX7

c?x7 \ Iy Ly

1 Lyy—I;
A1p12 = (Xg - —) CX~

c2x- Ly

A12,7 =

1

c%x,

lsx11CX7 lexq1cx7 Isx; Lyy—Izz
[(xlzxgcx7) t——U,————Us——U,—= ()12 XgCX7 —
yy yy zz yy
ISx11Sx lcx{1Sx
x1ox82CX7SX7)] cxy — [(X12Xg5%7 + XgXx1p) + #Uz — % Us +
yy yy

cxy U, — lyy—Izz
4

(X12XgS5%7 — X105%%72x5)](—Sx7)

IZZ yy
4 1 Lyy—Iz; 5
12,8 = Lz, (x125%7 + Xq9) — | (X125%7 — X195°%x7) | cx7
7 yy
1 Lyy—lIzz 2
Ajz10 = iy [xs T (=sx7xg)| cx7
7 vy

Aiza1 = (lcanX7 Up + 212 U3> cxy
’ cexy Iyy Iyy

1 Lyy—1I
A12,12 = o2y [(x85x7) - ”; = (x85x7)] CX7
7 yy
A matriz B é
r 0 0 0 0 -
B;4 0 0 0
0 0 0 0
By1 0 0 0
0 0 0 0
B = Bg 1 0 0 0
10 0 0 0 (4.13)
O BS,Z BS,3 0
0 0 0 0
O B10,2 B10,3 0
0 0 0 0
o O B12,2 B12,3 312,4-
Onde
BZ’1 — —S.x":lcx7
B,, = SX7
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—CX7CXg
B6,1 - m
lexqq
B8,2 - I
yy
lsx11
B8,3 - I
yy
1 Isx
Bio2 = 3 = Cxy
’ cxy \ lyy
1 lex
Bios = 3 - CXq
’ cxy \ lyy
1 Isx118x
Bisp == ( - 7cx7>
’ ceXy Iyy
1 lcxq18x
Biy3 = ———cx
’ c2x Iy
1 CXy
B = (— cX )
12,4 sz7 Iy, 7

E as matrizesC e D

10000000000 O

001000000000
-0 00010000000 (4.14)

000000100000

000000001000

0000000000010
D = 0 (matriz nula) (4.15)

Usando os parametros da tabela (4.1) e as relacBes encontradas no ponto de equilibrio e
substituindo em 4.12, 4.13, 4.14 e 4.15. As matrizes A, B e C tornam-se,
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Tabela 4.1: Pardmetros do quadrotor

Simbolo Unidade Valor Descricgao
m kg 1,2 Massa total do Quadrotor
b N s? 863,8 x 1076 Fator de empuxo.
d N m s> 94,18 x 107 Fator de arrasto.
l m 0,31 Distancia do centro de massa da
hélice ao centro de massa do
Quadrotor.
Jx x Nms® 9.8 x 1073 Momento de inercia do corpo B
ao redor de by
Jyvy N m s2 9,8 x 1073 Momento de inercia do corpo B
a0 redor de by
Jzz N m s? 16,3 x 103 Momento de inercia do corpo B
a0 redor de bs
J33 N m s2 95,7 x 1076 Momento de inercia da hélice ao
redor de bs
h s 0,01 Intervalo de amostragem
Fonte: Gottsfritz et. al. (2014)
1 0 0 00 0 O 0 0 0 O
0O 00 00 0 O 98 0 0 O
0O 01 0 0 0 O 0 0 0 O
0O 000 0 98 0 0 0 0 O
0O 00 01 0 O 0 0 0 O
0O 00 0O 0 O 0 0 0 O
0 00 00 0 1 0 0 0 O
0O 00 00 0 O 0 0 0 O
0O 00 0O 0 O 0 1 0 O
0O 00 00 0 O 0 0 0 O
0O 00 0O 0 O 0 0 0 1
0O 00 0O 0 O 0 0 0 O
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-0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

= 0 0 0

1,2
B=|o0 0 0 0

0 —2 0 0

9,8x103
0 0 0 0
0 0,31_3 0
9,8x10

0 0 0 0

0 0 —

L 16,3x103

1 0 0 0 0 0 00 0 0 0 O

0010000UO0UO0TUO0UO0 0
c-]000010000000

0000O0UO0T10UO0TUO0UO0 0

0000O0UO0OUO0T10UO0 0

0 00000 O0OOOGO 1 o
D=0

4.1.2 Estabilidade

Um sistema linear autdnomo é estavel se todos os autovalores da matriz A estdo dentro
de um circulo unitério.
Corolario (Ogata, 2007): Um sistema é estavel se todos os autovalores da matriz A
apresentam parte real negativa.
Obs.: Os autovalores de uma matriz A sdo as raizes do polinbmio caracteristico
associado a matriz A, isto é, o polindmio caracteristico da matriz A.
det(SI —A) =0 (4.16)
Assim como
s12=90 (4.17)

Logo o sistema € instavel.
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4.1.3 Controlabilidade

Um sistema é controlavel se no instante t, for possivel levar o sistema de um estado
x(t,) para qualquer outro estado em um intervalo de tempo finito.
Define-se matriz de controlabilidade
C=[BAB.. A" B] (4.18)
Um sistema € controladvel caso o posto da matriz de controlabilidade seja igual a
dimensao da matriz A4,,,.,,. Isto é

pos(C) =n (4.19)

Assim, como pos (€) =12 o0 nosso sistema é controlavel.
4.2 FUNCAO DE TRANSFERENCIA

De maneira compacta, a matriz da funcéo de transferéncia de um sistema em espaco de

estados é dada por

G(s) =C(sl —A)'B (4.20)
Assim, temos que a funcao de transferéncia €:
309,97
0 —
309,97
0 . 0 0
S
—0,283 . . 0 (4.21)
_ S
G(s) = 31,63
0 - 0 0
S
31,63
0 52
61,35
0 0 -
S

Para cada saida, teremos quatros fungdes de transferéncias cada qual relaciona a uma
entrada.
Observa-se:
e Uma entrada em 74 gera movimentos tanto de rotacdo em ¢ quanto de
translagdo na direcdo y. Os outros valores sao iguais a zero, porque a entrada 7

nao interfere nestas saidas.
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e Uma entrada em 74 gera movimentos tanto de rotacdo em 6 quanto de translacao
em X. Os outros valores sdo iguais a zero, pois a entrada 7y ndo interfere nas
demais saidas.

e Uma entrada em 7,, gera movimentos apenas de rotagao em .

e Uma entrada U; gera movimentos apenas de translacdo em z.

4.3 PID (PROPORCIONAL INTEGRAL DERIVATIVO)

Segundo Campestrini (2006) o controlador PID é uma técnica muito utilizada em
sistemas de controle realimentados. Isto se justifica pela sua estrutura simples, bom
desempenho para a maioria dos sistemas e a possibilidade de implementacdo sem modelo
especifico do sistema de controle (Ogata, 2007).

Apresenta trés acbes de controle (Proporcional, Integral e derivativa), ilustradas na

figura 4.1.

(1)

G(t)

r(r) ( L ) e(r)
+ -

Planta
Processo

Figura 4.1: Diagrama de blocos do PID
Fonte: Adaptado de (Ogata, 2011).

“O controlador proporcional (p) gera sua saida proporcionalmente ao erro (e(t)). O fator
multiplicativo (Kp) é conhecido como ganho do controlador”, segundo Campos e Teixeira
(2006).

u,(t) = kp.e(t) (4.22)

O comportamento da resposta do sistema controlado pela agéo proporcional apresenta
diminuicdo do tempo de subida; diminui¢do do erro; aumento do sobressinal; variagédo de

tempo de acomodacéo. Podemos observar seu diagrama de blocos na figura 4.2.
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u(t)

8 e(t)

2

Figura 4.2: Diagrama de blocos do ganho proporcional.
Fonte: Elaboracéo propria.
O controlador integral ndo pode ser empregado separado de um proporcional, uma vez
gue 0 mesmo nao é uma acdo de controle quando isolada. A acdo integral elimina o desvio

caracteristico de um controlador proporcional.
w () = k;. [y e(t)dt (4.23)
A acdo do controlador integral é: diminui¢do do tempo de subida; aumenta o tempo de

acomodacdo; elimina o erro de regime permanente e aumenta o sobressinal.

Podemos observar a agédo do controle integral na figura 4.3.

—@} O K, [e®dt "

A 4

Figura 4.3: Diagrama de blocos do ganho integral.
Fonte: Elaboracéo propria.
A acdo de controle derivativa ndo pode ser empregada sem a agdo proporcional. A saida
do controlador é proporcional a taxa de variagao do erro.



51

de(t) (4.24)
dt
Os efeitos da acdo derivativa sdo: pequena variacdo no tempo de subida; diminuir o

tempo de estabilizacdo; pequena variacdo do erro de regime estacionario e diminui¢cdo do

Sobressinal. Podemos observar a agdao do controle derivativo na figura 4.4.

Vv

e(t) de(t) u(t)
4@ ) Ky T

Figura 4.4: Diagrama de blocos do ganho derivativo.
Fonte: Elaboracao propria.
A unido das trés acdes de controle basica forma um dos controladores mais utilizados na
indUstria. Sua equacdo matematica pode ser expressa por

dey(t) (4.25)
dt
Na tabela 4.2 mostram-se os efeitos de cada elemento do controlador PID

ue(t) = kpey () + ki [, e (t)dt + kd

Tabela 4.2: Resumo das a¢des do PID

Tempo de subida Sobressinal  Tempo de Erro em regime
acomodagéo permanente
Proporcional  Diminui Aumenta Pequenas mudangas  Diminui
Integral Diminui Aumenta Aumenta Elimina
Derivativo Pequenas mudangas Diminui Diminui Pequenas
mudancas

Fonte: Adaptado do (Ogata, 2007).
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4.3.1 Sintonia do PID

Sintonia do controlador PID consiste no ajuste dos ganhos (Kp, Ki, Kd) de maneira que
atenda um conjunto de especificacdes exigidas pelo problema. Dai surge a necessidade de
buscar técnicas de sintonia.

Hé inimeros métodos para sintonizar os parametros de controladores PID’s. A seguir,

sera detalhado o método de sintonia aplicado para encontrar Kp, Ki e Kd.

4.3.1.1 Método de Ziegler e Nichols

"t

—{ =1 K

u(t) y(t)
Planta

r

‘l

Figura 4.5: Diagrama de bloco do controle proporcional
Fonte: Adaptado do (Ogata, 2011).
Este procedimento segue 0s seguintes passos:

e Utilizando somente o controlador proporcional, comecando com um valor de ganho
pequeno, aumentar o ganho até o circuito comecar a oscilar. Estas oscilacdes lineares
devem ser vistas na saida do controlador.

e Registrar o ganho critico do controlador Kp=Kc e o periodo de oscilacdo da saida do

controlador, Pc.
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c(n J

-
A

0 \ t

Figura 4.6: Oscilacdes em um periodo Pc
Fonte: Ogata (2011).
e Ajustar os parametros do controlador segundo a tabela 4.3.

Tabela 4.3: Parametros de ajuste.

Kp Ti Td
P 0,50Kc - -
PI 0,45K¢ Pc/1,2 -
PID 0,60Kc 0,5pc 0,12Pc

Fonte: Adaptada do (Ogata, 2011).
e Encontrar os valores de Ki e Kd pelas rela¢des: Ki=Kp/Ti e Kd=Kp.Td.

4.3.1.2 Critérios de desempenho

O critério de desempenho mais relevante para o ajuste do controle de um processo € a
estabilidade do mesmo. Segundo Ogata (2007); Guimardes (2013) e Prado (2009), alguns
critérios mais utilizados s&o:

e Tempo morto: é o tempo suficiente para a resposta alcancar pela primeira vez a
metade do valor final.

e Tempo de subida: é o tempo que o sistema leva para ir de 10% a 90% do valor final
(ou set-point).

e Percentual ou Sobressinal: é o valor que a variavel de processo ultrapassa o valor final
e chega ao seu maior valor, é expresso como uma porcentagem. Ele é considerado
bom ou satisfatério quando os sinais sdo menores ou iguais a 20%, segundo
Thomasson e Eriksson (2009).
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e Tempo de estabilizacdo: tempo necessario para a variavel do processo chegue dentro
de um patamar de percentagem (normalmente 5%) do valor final.
e Erro de regime permanente: diferenca final entre as variaveis de processo e o set point
em regime permanente.
Outros critérios com 0s quais € preciso ter atencdo sdo o regime transitorio e o erro
regime permanente. Estes critérios podem ser calculados através do acompanhamento da

trajetdria da variavel controlada em relacédo ao valor de referéncia.

Podemos visualizar na figura 4.7 e sua tabela 4.4.

o°
<

o
»

o
o

o
IS

Resposta do sistema dinamico
o
w
T
|

o
n
T
1

— Sinal de controle |
------- set-point

! ! |
5 10 15 20 25 30 35 40
Tempo (s)

o
--
T

o
-
|

Figura 4.7: Sinal de controle PID em malha fechada
Fonte: Campos e Teixeira (2006)
Tabela 4.4: Legenda da figura 4.7.

NUmero Significado

1 Méximo Sobressinal
2 Tempo de estabilizacao
3 Erro de regime permanente
4 Tempo morto
5 Tempo de subida

okl Resposta transitoria

SHxx Regime permanente

Fonte: Campos e Teixeira (2006)
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Nem todos os critérios de desempenho listados na tabela 4.4 podem ser contemplados

a0 mesmo tempo.

4.3.1.3 Controladores PID de orientacao

Utilizando o método de Ziegler e Nichols foi possivel encontrar os valores de kp, ki e
kd para os angulos de ¢, 8, e a altitude z. As figuras 4.8, 4.9 e 4.10 apresentam 0s sistemas
desenhados no Simulink para sintonizacdo do PID, onde o grafico mostra o valor do ganho
critico e o periodo critico, os quais foram fundamentais para obter os parametros do

controlador PID.

28! T T T T

05 | L | |
0

Figura 4.8: Resposta de z.

Fonte: Elaborac&o prépria.
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28 T T T T T T T T T

05 —

05 1 | 1 1 1 1 1 1 1
o 02 0.4 06 08 1 12 14 16 18 2
Tempo (s)

Figura 4.9: Respostade ¢ e 6.

Fonte: Elaboracéo propria.

28 T T T T T T T

2
Tempo (s)

Figura 4.10: Resposta de .
Fonte: Elaboracéo propria.
Vale ressaltar que eventualmente sdo realizados ajustes nos ganhos do controlador de

modo a obter uma resposta satisfatéria do controle do sistema.
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5. SIMULACOES E RESULTADOS

Este capitulo descreve os blocos constituintes do controlador PID proposto. Descreve e
apresenta os resultados da simulacdo do modelo em condicdes ideais. A simulacéo foi um dos
passos mais importantes, pois permitiu validar o modelo obtido.

Para realizar as simulagdes escolheu-se o software Matlab, uma ferramenta
computacional de alto nivel para o desenvolvimento de algoritmos, analise de dados e
inimeros outros recursos. Utilizou-se também uma ferramenta grafica do Matlab denominada

Simulink.
5.1 SIMULACOES

A simulagéo do controle do quadrotor foi implementado no Matlab/Simulink, conforme

0

Cloor2

ilustrado nas figuras 5.1, 5.2 e 5.3.

{83
4\ p FIDf) 4 -+
- 52

Step PD Controller? Transfer Fen?

XY Graph?

Figura 5.1: Diagrama de blocos do controle PID da altitude (Malha fechada).
Fonte: Elaboragéo propria.
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Clock

31.63
_|— P+ p( PID() 4
L 2

Step PID Controller Transfer Fen

XY Graph

Figura 5.2: Diagrama de blocos do controle PID dos angulos de ¢ e 6. (Malha fechada).

Clook1

Fonte: Elaboracao propria.

J_ f M PID) p L
] ;

Sepf PD Controler! ~ Transfer Fent

XY Grapht

Figura 5.3: Diagrama de blocos do controle PID do angulo de . (Malha fechada)
Fonte: Elaboracao propria.

Os valores dos ganhos utilizados sdo mostrados na tabela 5.1



Tabela 5.1: Pardmetros de ganho.
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Parametros Valores
Kz -20
ki 0,75
Kyq -8
keop 8
koi 0,75
kpoa 0,6
Ky 6
Ky 0,75
kya 1

Fonte: Elaboracdo propria.

5.2 RESULTADOS

As simulacgdes para o controlador PID foram realizadas apenas as dinamicas de atitude e

dos angulos de orientacdo da aeronave. Os ganhos obtidos para os controladores foram

encontrados através de analises da literatura (Regra de Ziegler-Nichols) citados na tabela 5.1.

Figuras 5.4, 5.5 e 5.6 apresentam os resultados obtidos na simulagdes para 0s ganhos

encontrados.

08

(m)

Altura

06

04

Figura 5.4: Estabilizag&o da altura.

Fonte: Elaboracéo propria.
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X: 07005
Yid
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Roll e Pitch (rad)

o
=2
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|

041 —

02 —

Tempo (s)

Figura 5.5: Estabilizacdo da rolagem e arfagem.

Fonte: Elaboracéo propria.

X 08592
Yi1

o
@
T
|

Yaw (rad)

o
)
T
|

041 —

02 —

Tempo (s)

Figura 5.6: Estabilizacdo da guinada.
Fonte: Elaboragéo propria.
A simulagdo do controle do quadrotor foi implementada em MATLAB, conforme
ilustrado pelo diagrama das figuras 5.1, 5.2 e 5.3. Os valores dos parametros utilizados na

simulacdo s@o mostrados na tabela 4.1. Tais parametros foram baseados em Gottsfritz et. al.
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(2014). Foi utilizado um controlador PID e os valores de seus ganhos s&o mostrados na tabela
5.1. Os gréficos das figuras 5.4, 5.5 e 5.6 apresentam os resultados da simulacdo do
controlador. A simulacdo mostrou que a modelagem do quadrotor foi satisfatoria, uma vez
que, o controlador PID funcionou bem como um tempo de estabilizacdo satisfatorio e um

sobressinal bom.
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6 CONCLUSOES E TRABALHOS FUTUROS

O principal objetivo deste trabalho foi realizar a modelagem matematica da dinamica do
quadrotor. O modelo dindmico foi determinado satisfatoriamente mediante o formalismo de
Euler-Lagrange, que permite a determinacdo do movimento do sistema fisico de um corpo. As
equacBes a partir deste método apresentaram uma ndo linearidade, porém foi possivel
linearizar o modelo ao redor de um ponto de equilibrio. Isso tornou o problema mais
simplificado.

O problema de controle proposto foi estabilizar os angulos de ¢, 8 e ¥ e sua altura z.
Ao ter as equagdes linearizadas, foi proposto um controlador PID. A simulacdo realizada no
Simulink apresentou resultados satisfatérios para conseguir manter o voo estacionario.
Apresentou um sobressinal aproximado de 23% para os angulos de ¢ e 6, de 20% para o
angulo de ¥ e de 19% para a altura z. Tendo tempo de estabilizacdo de 2,6 s para a altura, 0,7
s para arfagem e rolagem e 0,8 para guinada. Outros resultados retirados de outros trabalhos

podem ser visto na tabela 6.1.

Tabela 6.1: Resultados de estabilizacéo.

Tempo de estabilizagdo

Autor Angulo¢p Angulod Anguloy Alturaz Sobressinal
Oliveira (2015) 16s 16s 15s - 68%
Sa (2012) 255 15s 3s 6,25 s 38%
Bouabdallah (2007) 25s 14s 2,35 - 60%
Brand&o (2013) 3s 3s 4s 255 25 %

Fonte: Elaborac&o propria.

6.1 SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

Baseado nos resultados obtidos com esse trabalho, pode-se sugerir alguns ajustes para
trabalhos futuros, tais como:
¢ Identificar a dindmica do conjunto motor-hélice, fazendo com que os dados das
simulacgdes gerem resultados mais proximos dos dados reais.

e Estudar outros tipos de controladores podem para melhorar o desempenho de controle.
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Desenvolver mais 0 método de controle utilizado, podendo complementando-o com
uma rede neural de modo a adicionar uma inteligéncia ao sistema.
Implementar o controlador diretamente em uma plataforma real para validar seu

desempenho.
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APENDICE I

wy, € a matriz de transformacéo linear (angulos de Euler) entre o corpo do veiculo e o sistema
de referéncia inercial escrito como:
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APENDICE II

Vamos definir o seguinte com o auxilio da matriz Jacobiana
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Temos as fungdes coordenadas do vetor 71t dadas por
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