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“A helicopter is a collection of vibrations
held together by differential equations.”
(WATKINSON, John, 2004)



RESUMO

QUEIROZ, Juliano R. Construcdo de um veiculo aéreo néo tripulado na
configuracado quadrirrotor como plataforma de estudos. 2014. 115 folhas.
Trabalho de Conclusdo de Curso 2 (Bacharelado em Engenharia Eletrénica) -
Universidade Tecnoldgica Federal do Paran&. Toledo, 2014.

Este trabalho relata o processo de constru¢cdo de um veiculo aéreo nao tripulado na
configuracdo quadrirrotor, como plataforma de estudos de técnicas de controle. O
quadrirrotor € uma aeronave cuja movimentacao é provida através de quatro motores
instalados em forma de cruz, capaz de realizar decolagem e pouso vertical. Os
principais objetivos do projeto foram: a construcdo da plataforma; a obtencdo de um
modelo matemético do veiculo; a analise e projeto de controladores PID (proporcional,
integral e derivativo) para estabilizacdo da aeronave; e o desenvolvimento de uma
interface grafica em ambiente LabVIEW. Como resultado, obteve-se as func¢des de
transferéncia no dominio da frequéncia, relativas as dinamicas angulares dos eixos
isoladamente, a partir da segunda Lei de Newton para corpos rigidos com seis graus
de liberdade, em que considerou-se a simetria do sistema e desprezou-se o efeito
giroscopico. ApOs analise das funcbes, foi desenvolvido um controlador PID
embarcado no dispositivo Arduino para cada angulo do veiculo, e uma interface
grafica, através da qual é possivel atualizar os ganhos do controlador em tempo real,
assim como visualizar os parametros do quadrirrotor, como angulo, velocidade
angular, velocidade dos motores, dentre outros.

Palavras-chave: VANT. Quadrirrotor. Controlador PID. Modelagem.



ABSTRACT

QUEIROZ, Juliano R. Construction of a quadrotor unmanned air vehicle as a
platform of research. 2014. 115 sheets. Final Work Report (Bachelor of Electronic
Engineering) — Federal University of Technology - Parana. Toledo, 2014.

This paper reports the construction process of a quadrotor unmanned air vehicle, as a
platform of control techniques research. The quadrotor is an aircraft whose movement
is provided by four engines installed in a cross-shaped struct, capable of vertical takeoff
and landing. The main objectives of the project were: the platform construction;
obtaining a mathematical model of the vehicle; analysis and design of PID controllers
for the stabilization of the aircraft; and developing a graphical interface in LabVIEW.
As a result, the transfer function was obtained in the frequency domain, related to the
angular dynamics of the axes, from the second Newton’s law for rigid bodies with six
degrees of freedom, where was considered the system symmetry and ignored the
gyroscopic effect. After analyzing the functions, it was developed an embedded PID
controller in the Arduino device for each angle of the vehicle, and a graphical interface
through which one can update in real time the controller gains, as well as view the
quadrotor parameters such as angle, angular speed, engine speed, among others.

Keywords: UAV. Quadrotor. Digital Control. Modelling.
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1 INTRODUCAO

Veiculo aéreo nao tripulado (VANT ou UAV) pode ser definido inicialmente
como uma aeronave cuja tripulacdo foi substituida por um sistema computacional e
uma comunicacdo sem fio. Os primeiros veiculos aéreos ndo tripulados foram
desenvolvidos durante as grandes guerras do século XX, sendo basicamente
bombardeiros regulares guiados por ondas de radio. No periodo pds-guerra, as
instituicbes militares elaboraram programas para criacdo e aperfeicoamento de
VANTS para uso em locais onde a presenca humana € desnecesséria, de dificil acesso
ou perigosa [1].

Dentre as diversas configuracdes de VANTS, o quadrirrotor é considerado a
plataforma padréo para estudos na area de roboética (assim como o rob6 de duas rodas
na década passada) devido a simplicidade do seu modelo dinAmico, bem como a sua
aplicabilidade nos ambitos civil e militar [2]. Diversos métodos e algoritmos de controle
sao utilizados para estabilizacédo do veiculo, sendo os principais: proporcional integral
e derivativo (PID), regulador quadratico linear (LQR), controles adaptativos e modos
deslizantes [3]. Tal controle requer o uso de sensores inerciais, como acelerdmetros
e giroscopios, para a correta estimacédo da posi¢cao relativa da aeronave, assim como
sensores ultrassénicos, laser ou GPS para determinar a altura do veiculo [4].

O quadrirrotor € um veiculo classificado como vertical take-off and landing
(VTOL), devido a sua capacidade de decolagem e pouso vertical, sendo que a sua
movimentagdo é provida através de quatro rotores instalados na forma de cruz.
Dessemelhante aos helicOpteros convencionais, 0os quais possuem hélices com
angulo de ataque variavel, o controle de voo do quadrirotor é obtido exclusivamente
através da variacdo da velocidade angular de seus rotores. A robustez mecanica, a
simplicidade dos rotores, a capacidade de voo pairado, assim como a manutencéo
acessivel e de baixo custo, fazem do quadrirotor o VANT ideal para uso em aplicacfes
civis [5].

Neste contexto, este trabalho apresenta o desenvolvimento de um veiculo
aéreo nao tripulado do tipo VTOL, na configuracdo quadrirrotor, como plataforma de
estudos. Objetiva-se, entdo, construir a plataforma, obter um modelo matematico da
dindmica da aeronave, assim como analisar e projetar estratégias de controle para

estabilizacdo do veiculo.



17

1.1 OBJETIVOS

Objetivo geral: projetar e construir um veiculo aéreo néo tripulado do tipo
VTOL, na configuracdo quadrirrotor, como plataforma de estudos, de forma a servir
como base para futuros trabalhos na area.
Objetivos especificos:
e Montar uma plataforma de estudos capaz de proporcionar 0s principais
movimentos do veiculo.
e Obter um modelo matematico da aeronave, levando em consideracédo as
forcas e momentos atuantes.
e Analisar e desenvolver algoritmos de controle PID digital para estabilizacéo
do veiculo em relacdo as manobras de arfagem, guinada e rolagem.

e Desenvolver uma interface de depuracédo de dados em ambiente LabVIEW.

1.2 MOTIVACAO E JUSTIFICATIVA

A fascinacdo da humanidade por voar e por objetos voadores ecoa pela
histéria através de contos, mitos e documentos. Os veiculos aéreos néo tripulados
despertam a atencdo de pesquisadores desde o século XIX, e seu desenvolvimento
se encontra em seu apice, neste momento [1]. Apesar de amplamente estudado, 0
quadrirrotor apresenta um problema de controle e uma dinamica de voo interessante,
capaz de unir diversas areas do conhecimento. Para se obter um conhecimento
consistente, é necessario construir um prototipo, desenvolver um modelo, e entdo
analisar e sintetizar controladores para a aeronave.

O desenvolvimento da industria de sensores, em especial de tecnologias de
sistemas micro eletromecénicos (MEMS), possibilitou a criacdo de unidades de
medidas inerciais (IMU) com dimensdes e custos reduzidos. Este fator, aliado aos
avangos na ciéncia da computagdo, levaram ao desenvolvimento de VANTs com
envergadura inferior a dois metros, denominados micro aerial vehicles (MAV), e - entre
0S quais - 0 quadrirrotor apresenta vantagens inquestionaveis para aplicacdes civis e
industriais. Este tipo de veiculo demanda pequenos espacos para decolagem e pouso,

sendo capaz de manter uma posicdo estatica, além de proporcionar diversas
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manobras, de maneira que o0 seu uso em ambientes com possivel contato humano
seja favorecido.

Por outro lado, o controle de voo de um quadrirrotor ndo é trivial, pois o
sistema possui um numero maior de graus de liberdade do que o numero de
atuadores. Outra dificuldade reside na extracéo e analise das informacdes fornecidas
pelos sensores, de maneira a obter a correta estimacdo do posicionamento e
orientacdo da aeronave. Sendo assim, a integracdo de sensores, atuadores e controle
em um sistema aéreo com dimensdes reduzidas representa um problema atrativo para

investigacgdes cientificas [3].

1.3 ESTRUTURA DO TRABALHO

Este trabalho estad dividido em sete capitulos, dentre os quais 0 presente
capitulo tem como objetivo introduzir a proposta de pesquisa, assim como apresentar
0s objetivos, justificativa e motivagdo do desenvolvimento do trabalho.

O capitulo dois tem como enfoque o quadrirrotor, objeto de estudos do
presente trabalho. Inicialmente é apresentado um apanhado histérico da tecnologia
de VANTSs, seguido pela apresentacdo dos principais modelos comerciais e das
pesquisas académicas de maior relevancia na area, culminando em uma descri¢cao
geral do funcionamento do veiculo. O objetivo desse capitulo € apresentar as
caracteristicas essenciais do quadrirrotor, servindo como base para o
desenvolvimento dos demais capitulos.

O capitulo trés descreve a plataforma construida e seus principais
componentes através de um diagrama de fluxo de informagcbes. Também sé&o
detalhados os materiais utilizados, com destaque aos dispositivos eletrénicos de
sensoriamento, processamento e atuacdo. Conjuntamente, € relatado o processo de
criagdo da interface grafica em ambiente LabVIEW, focando na troca de informagdes
com a plataforma.

O capitulo quatro destina-se a modelagem matematica do veiculo, tendo
como base as equacdes de Newton para movimento de corpos com seis graus de
liberdade. Este modelo fornece informacdes a respeito do comportamento dinamico

do sistema, utilizado para simulacdo de diferentes estratégias de controle. Também
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sdo analisados o conjunto de atuadores do sistema (controlador eletrbnico de
velocidade, motor e hélice), a aquisicdo e andlise de dados dos sensores, além do
calculo da matriz de momento de inércia da aeronave.

O capitulo cinco consiste no controle e estabilizacdo da atitude do veiculo, ou
seja, dos angulos de arfagem, guinada e rolagem. Para tal, € desenvolvida uma
estratégia de acionamento com base nas informacdes do modelo matematico,
fazendo uso de uma técnica classica de controle, o controlador PID. Adicionalmente,
esse capitulo apresenta os algoritmos utilizados para aquisi¢cdo de dados e controle
da aeronave.

O capitulo seis € dedicado a analise dos resultados obtidos com as limitacdes
de graus de liberdade. Discute-se, também, a influéncia do ruido na estabilizacdo do
sistema e as medidas necessarias para atenuacdo do mesmo. Sao apresentados 0s
resultados experimentais para a dindmica angular do veiculo construido em diferentes
situacoes.

Por fim, o capitulo sete apresenta algumas propostas para trabalhos futuros,
visto que esta pesquisa € introdutéria e objetiva servir como base para o
desenvolvimento de outros projetos relacionados a VANTs na configuracdo
quadrirrotor.
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2 O QUADRIRROTOR

Historicamente os veiculos aéreos néo tripulados, assim como o quadrirrotor,
foram desenvolvidos com fins bélicos. Semelhante a grande parte das tecnologias,
apos muitos anos de estudos no ambito militar e desenvolvimento das industrias afins,
tornou-se possivel as aplicag6es de VANTs no meio civil. A principal diferenga entre
0S quadrirrotores militares e comerciais esta nas suas dimensbes e,
consequentemente, na fonte energética utilizada. As aeronaves das Forcas Armadas
utilizam turbinas a jato, que proporcionam horas de autonomia e velocidades acima
dos 700 km/h, j& os VANTSs de uso civil sdo movidos a baterias elétricas, com grandes

limitacbes de autonomia e velocidade.

2.1 HISTORICO DOS VANTS

Os primeiros sistemas considerados como veiculos aéreos néo tripulados
foram desenvolvidos durante a primeira guerra mundial. Essencialmente, estas
aeronaves tinham a funcdo de descarregar bombas em alvos pré-definidos e entéo
serem destruidas, tal conceito é utilizado atualmente para misseis guiados. Como
exemplo, pode-se citar a aeronave aerial torpedo, desenvolvida em 1917 pela marinha
dos Estados Unidos da América (EUA). Este veiculo era construido em madeira e
equipado com um motor Ford de 40 cv, e seu principio de funcionamento estava
baseado no conhecimento da quantidade de revolucbes do motor necessarias para
atingir o destino, levando-se em consideracéo a direcéo e velocidade do vento.

Durante a segunda guerra mundial, a utilizagdo dos VANTs passou para
missdes completamente controladas por ondas de radio. Esta iniciativa veio da forga
aérea britanica (Royal Air Force) com a instalagcéo de controles via radio em aeronaves
de treinamento, entre os anos de 1934 e 1943. O sistema de orientagédo destes VANTS
utilizava bardmetros para regular altura e velocidade, assim como anemdmetros para

determinacao da distancia percorrida. Por outro lado, a marinha dos EUA desenvolveu
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drones de assalto equipados com cameras e controlados via radio, a partir de uma
aeronave tripulada.

Com a chegada da tecnologia de propulsdo a jato, as aplicacdes de VANTS
no ambito militar tiveram um aumento consideravel, devido ao alcance e tempo de voo
proporcionado. Aeronaves como Ryan Firebee eram utilizadas para reconhecimento
de territério inimigo, pois operavam em altitudes que proporcionavam maior
dificuldade de serem detectadas e abatidas. Considerado o primeiro VANT de batalha,
0 Gyrodyne DASH (drone anti-submarine helicopter) foi desenvolvido pela marinha
dos EUA com a missédo de bombardear submarinos que estavam fora do alcance de
navios [1].

Outras tecnologias que revolucionaram o desenvolvimento e o uso dos VANTS
sdo o Global Positioning System (GPS), a comunicacao via satélite e sistemas digitais
de controle de voo. Como principal exemplo desta nova era de VANTS, destaca-se as
aeronaves produzidas pela General Atomics para a forca aérea dos EUA, batizadas
de Predator. Capaz de atingir mais de 200 km/h, a primeira versédo deste veiculo foi
desenvolvida em 1995 e possuia autonomia de 20 horas. Denominada Avenger, a
atual versdo do Predator foi projetada para ser uma aeronave furtiva, amplamente
utilizada para vigilancia, reconhecimento e ataque, sendo capaz de carregar cerca de
1500 kg de armamento e atingir mais de 700 km/h [6]. A Figura 1 ilustra os veiculos

citados.

Ryan Firebee

Gyrodyne DASH

b TR " 3

Figura 1: Aerial Torpedo, Ryan Firebee e Gyrodyne DASH [1]; Predator C [6].
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2.2 HISTORICO DO QUADRIRROTOR

Os veiculos aéreos do tipo VTOL foram inicialmente concebidos para uso civil
e militar com tripulacéo. O primeiro quadrirrotor foi projetado e construido pelo cientista
Charles Richet e por seus alunos Louis e Jacques Bréguet, na Franca, em 1907.
Chamado Bréguet-Richet Gyroplane No. 1, o veiculo pesava 578 kg e utilizava apenas
um motor a combustdo, responsavel por rotacionar as hélices de oito metros de
diametro. A aeronave era controlada por dois pilotos através de um sistema de
alavancas mecéanicas, atingindo apenas um metro e meio de altura de voo durante
poucos segundos. A principal contribuicdo deste projeto foi a introducéo do conceito
dos pares de rotores terem suas velocidades angulares em sentidos opostos [7].

No periodo entre guerras, as forcas armadas dos EUA contrataram os
doutores George de Bothezat e Ivan Jerome para construir um quadrirrotor capaz de
pairar a cem metros de altura. O veiculo era equipado com quatro rotores nas
extremidades de uma estrutura em cruz, além de outros quatro rotores menores para
fins de controle. Apesar de suficientemente estavel, a aeronave atingiu apenas cinco
metros de altura, fazendo com que as for¢cas armadas cancelassem o projeto. No
mesmo periodo, outro projeto foi desenvolvido pelo engenheiro Etienne Oehmichen,
com estrutura semelhante ao quadrirrotor de Bothezat. O veiculo demonstrou ser
estavel e controlavel, sendo capaz de percorrer cerca de um quilometro em quatorze
minutos [8].

A partir do fim da segunda guerra mundial, o objetivo da construcado de
quadrirrotores tripulados passou a ser para veiculos que proporcionassem transicao
entre decolagem vertical e voo horizontal. A primeira aeronave a alcancar este objetivo
foi a X-22, desenvolvida pela Bell Helicopter em parceria com as Forcas Armadas dos
EUA, em 1966. Atualmente a Bell Helicopter esta desenvolvendo um quadrirrotor
denominado Bell Quad Tiltrotor com grande capacidade de carga e alta performance

[9]. A Figura 2 ilustra os veiculos citados.
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Figura 2: Da esquerda para direita, descendo: Bréguet-Richet Gyroplane No. 1 [10]; quadrirotor
de Bothezat [11]; quadrirotor de Oehmichen [12]; Bell Helicopter X-22 [12]; Bell Helicopter
Quad Tiltrotor [13].

2.3 QUADRIROTORES COMERCIAIS

Os quadrirrotores comerciais mais vendidos sao fabricados pela Draganfly. O
modelo Draganflyer X4-P oferece facilidades para montagem, manutencdo e
transporte, além de estar equipado com uma camera de alta resolucdo [14]. Outro
modelo de destaque € o Hummingbird, fabricado pela AscTec com frame de aluminio,
quadrirrotor que pesa apenas 510 g e possui ferramentas para programagao do Voo,
ideal para pesquisas em ambiente fechado [15]. Com enfoque na facilidade de voo e
na autonomia, o quadrirrotor md4-200 fabricado pela Microdrones, em fibra de
carbono, apresenta grande resisténcia a chuva e a poeira, além de operar na faixa de
temperatura entre -20° C e 50° C [16]. O Parrot AR Drone 2.0 revolucionou o mercado
de VANTS civis ao oferecer a possibilidade de suas aeronaves serem controladas por
um smartphone, com conexao de video em tempo real [17]. A Figura 3 redne 0s

veiculos citados.
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Figura 3: Da esquerda para a direita, descendo: Draganflyer X4 [14]; Hummingbird [15];
Microdrones md-400 [16]; Parrot AR Drone 2.0 [17].

2.4 PROJETOS ACADEMICOS

Nos ultimos anos, o quadrirrotor vem sendo utilizado como plataforma basica
para estudos de VANTs em universidades e centros de pesquisas. Um dos primeiros
projetos de MAVs na configuracdo quadrirrotor foi realizado pela Stanford University
entre os anos de 1999 e 2001, com o objetivo de construir quadrirrotores com
tamanhos entre dois e quinze centimetros, equipados com sensores para andlise
atmosférica ou exploracdo planetaria [18]. Ja em 2004, uma base de testes para
ambiente aberto chamada STARMAC (Stanford test bed of autonomous rotorcraft for
multi agent control) foi desenvolvida para estudos de algoritmos multi-agentes,
atribuicdo de tarefas, voo em formacéo, além de desvio de obstaculos [19].

Por outro lado, a EPFL (Ecole Polytechnique Fédérale de Lausanne) vem
apresentando estudos a respeito de voo autbnomo em ambientes fechados. Em sua
tese publicada em 2007, Samir Bouabdallah apresenta diferentes maneiras de obter
modelos dindmicos de quadrirrotores, partindo de simples equacdes validas para voo
pairado, até complexas relacbes matematicas que integram coeficientes
aerodindmicos com os modelos de sensores e atuadores. Com relacdo as estratégias
de controle, Bouabdallah apresenta um comparativo entre as técnicas classicas e

modernas, desde PID e LQR até modos deslizantes e controles adaptativos [3].
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Dessemelhante aos trabalhos anteriores, iniciou-se a utilizacdo de sensores
visuais como principal fonte de informacdes para estimacao da posicdo do veiculo, a
partir de uma camera fixa no solo [20]. Com a mesma abordagem, foram utilizados os
conhecimentos de controle servo visual de robdtica para o ambito de VANTs [21].
Neste caso, 0 controle de posicdo e orientacdo é realizado utilizando erro visual
baseado em um centréide esférico, permitindo a estimacao da direcdo inercial da
gravidade. Buscando expandir o emprego de sensores visuais e utilizando modelos
de visao de insetos, foi desenvolvido controle visual biologicamente inspirado para um
quadrirrotor, combinando diferentes algoritmos em um dispositivo com arranjos de
portas programavel em campo (FPGA) [22].

Objetivando o uso em aplicacdes comerciais, quadrirotores com mais de dois
quilogramas de peso e capacidade de carga maior que um quilograma, também séo
alvo de pesquisas. Paul Pounds, juntamente com a Australian National University,
construiu um quadrirrotor chamado X4-Flyer, com chassis, rotores e hélices
customizadas, alcancando erros inferiores a 0,5° para as manobras de arfagem,
guinada e rolagem [5]. Com objetivos semelhantes e levando em consideracdo a
eletronica de poténcia, as perdas nos motores e nos controladores eletronicos de
velocidade (ESCs), um quadrirrotor foi desenvolvido utilizando métodos classicos em
um FPGA, tendo uma capacidade de carga de cinco quilogramas [23]. A Figura 4

apresenta os projetos supracitados.

Figura 4: a) Mesicopter [18]; b) X4-Flyer [5]; ¢c) HMX-4 flyer [20]; d) STARMAC [19]; e) 0S4 [3]; f)
X4-Flyer [21]; g) Hummingbird [22]; h) AEC quadrotor [23].
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2.5 PRINCIPIO DE FUNCIONAMENTO

O quadrirrotor, ou quadricoptero, é basicamente um helicGptero com quatro
motores fixos em uma estrutura na forma de cruz. Os motores fixos N0 mesmo eixo
possuem rotacao no sentido oposto a rotagdo dos motores do outro eixo, de maneira
gue o torque gerado seja equilibrado, dispensando o uso de um rotor de cauda como
o de helicopteros convencionais. Consequentemente, a rotacdo ao redor do eixo
vertical (conhecida como yaw) pode ser alcancada através da diferenca entre as
velocidades dos motores de eixos diferentes, como ilustrado na Figura 5, onde a
espessura das setas € diretamente proporcional a velocidade do motor referente.

Figura 5: Rotacdo em torno do eixo vertical (yaw) [24].

A rotacdo ao redor dos eixos horizontais, denominada roll e pitch, € obtida
através da variacao de velocidade dos motores fixos sobre o0 mesmo eixo. Este efeito
esta representado na Figura 6a, onde a velocidade dos motores 2 e 4 sdo mantidas,
a velocidade do motor 1 é reduzida na mesma propor¢cdo em que a velocidade do
motor 3 € elevada. Esta diferenca de velocidade acarreta no desequilibrio do torque
gerado pelo impulso de cada motor, levando a uma aceleracdo angular e,
consequentemente, a um deslocamento angular. Dessa maneira, a forga gerada pela
rotacdo da hélice tera& um componente vertical, responsavel pela sustentacdo da
aeronave, e um componente horizontal, causadora do movimento horizontal. Este
raciocinio pode ser estendido para o outro par de motores, como ilustrado na Figura
6b.
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(b)

Figura 6: Rotac&o e deslocamento horizontal (roll e pitch) [24].

Para que o veiculo permanece em voo pairado, ou seja, mantendo-se a uma
altura fixa do solo, € necesséario que os motores produzam uma forca de mesmo
modulo e sentido oposto a forca peso, de maneira a balancear a aceleracdo da
gravidade. A velocidade dos motores que induzem a este estado de equilibrio é
chamada de velocidade de hovering, sendo que velocidades superiores a esta
provocam uma aceleragéo positiva, levando ao deslocamento vertical para cima e, de
maneira semelhante, velocidades abaixo fazem com que a aceleracdo seja negativa,

resultando em deslocamento vertical para baixo. A Figura 7 ilustra o efeito descrito.

Figura 7: Deslocamento vertical [24].

O controle de voo de um quadrirrotor tem como objetivo manter o veiculo em
VOO pairado, através da variacao da velocidade de rotacdo dos motores. Sendo assim,
as variaveis a serem controladas séo os trés angulos de Euler e os trés deslocamentos
do veiculo. Ja os atuadores sdo 0s quatro motores, caracterizando um sistema sub-
atuado, ou seja, um sistema que possui um numero maior de entradas do que de
saidas. Outra caracteristica intrinseca da dinamica do quadrirrotor € a simetria entre
0s eixos horizontais, sendo que o controle de um eixo horizontal néo influencia no
outro. Porém, este controle pode influenciar na rotagcéo ao redor do eixo vertical, assim

como na altura do veiculo [24].
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3 PLATAFORMA DESENVOLVIDA

A plataforma construida € composta por uma estrutura de madeira que pode
ser presa a uma bancada, equipada com uma haste metélica sobre a qual esta o
quadrirrotor. Adicionalmente, uma segunda armacgdo em aluminio com dois motores
esta presa a plataforma através de um encaixe mecanico que possibilita um grau de
liberdade. Dessa maneira, a plataforma dispde de dois sistemas para o estudo da
dindmica de VANTs quadrirrotores: um grau de liberdade, que representa 0s
movimentos de roll ou pitch, doravante denominado sistema de eixo fixo; e trés graus
de liberdade, equivalente a dindmica de voo pairado, dispondo dos movimentos de
roll, pitch e yaw. A Figura 8 ilustra a plataforma construida, evidenciando o quadrirrotor

e o sistema de eixo fixo.

Figura 8: Plataforma construida.

O sistema quadrirrotor proposto consiste em um veiculo aéreo néo tripulado
de pequenas proporcdes, alimentado por uma bateria elétrica e equipado com
dispositivos eletrénicos de sensoriamento e controle, cuja movimentacdo € provida
através de motores elétricos. A telemetria é realizada através de comunicac¢do sem fio
via Bluetooth. O veiculo esta fixo a plataforma de trés graus de liberdade, permitindo
as manobras de roll, pitch e yaw.

O veiculo construido tem como base uma armacao em aluminio (frame) cuja
funcdo é sustentar todos os componentes da aeronave. Nas extremidades da

estrutura estdo localizados os motores, juntamente com as hélices. No centro do
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frame ficara a placa controladora, principal nicleo de processamento e controle do
veiculo, juntamente com o médulo Bluetooth e os ESCs. Ainda na parte central, porém
na parte inferior do frame, ficard localizada a bateria, estrategicamente posicionada
para ajustar o centro de massa do sistema. A Figura 9 apresenta o quadrirrotor,

destacando os seus principais elementos.

Figura 9: Sistema quadrirrotor e seus elementos.

De maneira geral, pode-se dividir o sistema em blocos: conjunto de
comunicacdo, conjunto rotor, eletrbnica embarcada e sistema de poténcia. A
descricéo de cada bloco sera feita seguindo o fluxo natural dos sinais e comunicacoes,
ilustrados na Figura 10.

Comunicacao Eletronica Embarcada
E :
Bluetooth

Conjunto Rotor Arduino

Mega 2560

Bluetooth [¢

Motor BLDC

Sistema de Poténcia

- Acelerdémetro
Hélice S 5

ESCs

A

Giroscopio

Bateria

Figura 10: Diagrama de blocos do sistema.
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A troca de dados entre a plataforma e a interface gréafica é realizada por meio
de comunicacdo Bluetooth (2). Através da interface desenvolvida em LabVIEW é
possivel visualizar e atualizar diversos parametros de controle da aeronave (1). O
modulo Bluetooth localizado no veiculo é responsavel por traduzir as informacdes
entre os padrdes Bluetooth e UART, de maneira a manter um link entre o computador
e a placa controladora.

A placa controladora € o componente central do sistema, responsavel pela
leitura dos sensores, execuc¢ao dos algoritmos de controle, acionamento dos motores
e pela transferéncia de dados. A troca de informac6es com o médulo Bluetooth (3) é
realizada de forma serial com padrdo UART, ja a leitura dos sensores utiliza o padréao
I2C (descricdo). Os algoritmos de controle objetivam a estabilizacdo do veiculo,
atuando diretamente na velocidade dos motores, através de sinais modulados em
largura de pulso (PWM).

O acionamento dos motores (7) € realizado através de controladores
eletrbnicos de velocidade (ESCs). Essencialmente, o ESC entrega ao motor uma
poténcia proporcional ao sinal PWM recebido (5), fazendo com que a velocidade do
motor possa ser controlada através do sinal de entrada. Uma bateria LiPo é utilizada
como fonte energética dos motores e do sistema eletrénico em geral (6).

3.1 MATERIAIS

Os materiais utilizados no projeto foram escolhidos com base nos trabalhos
revisados, além de pesquisa com fornecedores de material de aeromodelismo. A partir
da pesquisa, notou-se que 0 passo inicial é estimar o0 peso que a aeronave tera, para
entdo ser definido qual o motor ideal. A escolha do motor implica na escolha do ESC,
da hélice e, por sua vez, da bateria. Por fim, define-se a eletrbnica embarcada e o

meio de comunicacao.

3.1.1 Motor e Hélice

O motor de corrente continua sem escovas, mais conhecido pelo termo BLDC

(brushless DC), & normalmente utilizado em veiculos elétricos, tanto aéreos quanto
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terrestres, devido a sua alta eficiéncia, menor ruido e melhor relacdo entre suas
dimensbes e a poténcia desenvolvida se comparado com motores de corrente
continua com escovas [25].

O motor BLDC escolhido para o projeto é o iPower iBM2212Q 1000 KV,
fabricado pela iFlight RC exclusivamente para uso em MAVs multirotores. As

especificacdes técnicas fornecidas pelo fabricante estdo resumidas no Quadro 1 [26].

Caracteristica Valor Fornecido pelo fabricante
Relagcédo KV 1000 KV
Resisténcia interna 127 mQ
Corrente sem carga 05A
Corrente maxima 13,8 A
Poténcia maxima 150 W
Peso 659
Dimensdes 28x26 mm
Hélice recomendada 10x4.5”
Bateria recomendada LiPo de 2 ou 3 células
ESC recomendado 22 A

Quadro 1: Caracteristicas do motor BLDC.

A partir do Quadro 1 pode ser notado caracteristicas interessantes como a
poténcia maxima de 150 W, as pequenas dimensdes e 0 peso de apenas 65 g. As
informac@es fornecidas pelo fabricante determinaram a escolha das hélices e dos
ESCs a serem utilizados. A hélice escolhida é fabricada em fibra de carbono com
didmetro de 10” e passo de 4,5” por revolucdo. A Figura 11 apresenta o motor e a

hélice escolhidos.

Figura 11: Motor e hélices escolhidos [26].
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3.1.2 Controlador Eletrénico de Velocidade (ESC)

O controlador eletrénico de velocidade, ou ESC, € o dispositivo eletrénico
responsavel pelo acionamento do motor BLDC, composto essencialmente por uma
malha de controle de tempo de chaveamento de um inversor. O controle do inversor
pode ser realizado através de histerese ou por modulagéo por largura de pulso (PWM).
Essencialmente, a variagdo do PWM utilizado no chaveamento ira resultar na variagao
da poténcia média entregue ao motor BLDC, fazendo com que a rotacdo do motor
seja proporcional ao sinal PWM aplicado [27].

A escolha do ESC foi determinada pela compatibilidade com o motor, portanto
serd utilizado o iPeaka SK22A fabricado pela iFlight RC. O ESC possui dois terminais
para entrada da fonte de tenséo, trés terminais de entrada para o sinal de PWM
utilizado no controle de velocidade, e trés terminais de saida para as fases do motor
BLDC. Segundo o fabricante, deve ser utilizado o sinal PWM com frequéncias de 50
a 400 Hz e tensado de entrada de 6 a 18,8 V (correspondente a baterias de 2 a 4
células). As dimensfes do produto sdo 35x24x8 mm e o peso de 25 g [28]. A Figura

12 apresenta o ESC escolhido.

Figura 12: Controlador eletrénico de velocidade (ESC) escolhido [28].

3.1.3 Bateria

A fonte de energia mais utilizada em MAVs € a bateria de ion-litio, devido a
sua grande densidade de energia, longo ciclo de vida e reduzida agressividade ao
meio ambiente. Quando comparada com baterias de niquel-hidreto metéalico e
chumbo-acida, a bateria de ion-litio apresenta tensédo elevada (entre 3 e 4 V por

célula), maior energia especifica e nimero de ciclos de carga e descarga, fazendo
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com gue seja um dos tipos de acumuladores de energia que tém recebido grande
atencao e investimentos [29].

A bateria escolhida (Figura 13) para o projeto é a Zippy Compact, com peso
de 163 g e capacidade de 2200 mAh, composta por trés células em série de 3,7 V que

produzem tenséo de 11,1 V e proporcionar&o de 10 a 15 minutos de voo.

Figura 13: Bateria Zippy Compact [30].

3.1.4 Sensores

O sensoriamento de um quadrirrotor tem como objetivo fornecer a posicéo e
orientacdo da aeronave, sendo parte essencial para o controle do veiculo. De modo
geral, sdo empregados acelerébmetros e giroscopios para determinagcédo do angulo e
da velocidade angular em relacdo aos eixos cartesianos, assim como sensores
ultrassénicos fornecem informacdes a respeito do deslocamento vertical do veiculo.
Para aplicacbes em MAVSs, estes sensores devem ser de pequeno porte, com baixo
custo e consumirem pouca energia, caracteristicas encontradas em dispositivos
fabricados com a tecnologia MEMS. Uma estrutura MEMS pode ser definida como um
sistema eletromecéanico fabricado em escala micrométrica composto pelo sensor,

amplificador de sinal e processador digital integrado em um encapsulamento [31].

3.1.4.1 Acelerbmetro

O acelerébmetro € um dispositivo eletronico capaz de medir aceleracdes
estaticas, como a gravidade, e aceleracbes dinamicas, causadas pela variacdo da

velocidade do corpo. Este sensor é capaz de medir apenas vetores gue possuem um
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componente paralelo ao campo gravitacional da Terra, logo ele é incapaz de medir
rotacoes paralelas a Terra. Portanto, o acelerdmetro pode ser utilizado para mensurar
os angulos de roll e pitch, mas ndo é capaz de detectar o angulo de yaw, pois este
representa uma rotacdo em relacéo ao eixo paralelo a Terra [32].

Os acelerdmetros fabricados com tecnologia MEMS sé&o construidos em uma
superficie de polisilicio micro usinada, com molas suspensas sobre a estrutura, de
forma a oferecer resisténcia contra forcas aplicadas devido a aceleracdes. Essa
estrutura compde um circuito com trés microplacas capacitivas, sendo que duas sao
fixas e a terceira € mével. A aplicagdo de aceleracao ir4 fazer com que a placa mével
se desloque, desequilibrando os capacitores, resultando em uma saida proporcional
a este deslocamento [33, 34]. A Figura 14 ilustra o efeito da aceleracdo em uma

estrutura semelhante, com duas placas fixas e uma moével.

NN
|

Figura 14: Principio de funcionamento do acelerdbmetro a) sem aceleracéo e c) com aceleracéo
[34].

Optou-se por utilizar um acelerdmetro digital tri-axial do tipo MEMS fabricado
pela Analog Devices, modelo ADXL345, integrado em uma IMU GY-80. Este sensor
possui resolucdo de 10 bits, suporte para protocolos de comunicacdo SPI e I12C, taxa
de amostragem de até 800 Hz e baixissimo consumo de energia [33]. A Figura 15
apresenta a IMU GY-80, com destaque ao acelerometro ADXL345.

Figura 15: IMU GY-80 com destaque ao acelerdmetro ADXL345.
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3.1.4.2 Giroscopio

O giroscoépio € um dispositivo eletrénico capaz de medir a velocidade angular
da IMU, utilizado em conjunto com o acelerébmetro para determinar a orientacdo da
aeronave. Os giroscopios fabricados com a tecnologia MEMS tém o seu principio de
funcionamento baseado na for¢ca de Coriolis e em material piezoeléctrico, que quando
submetido a uma diferenca de potencial senoidal passa a vibrar. O efeito da forca de
Coriolis imprime em uma massa um movimento na dire¢cdo ortogonal a direcdo de
rotacdo, caso esta massa esteja em um movimento oscilatério. Portanto, quando o
giroscopio adquire velocidade angular, a massa oscilante passa a vibrar tanto na
direcdo original quanto na direcdo ortogonal, sendo que a segunda vibracdo é
ocasionada pela forca de Coriolis. A medi¢do ocorre pela deteccdo da vibracdo na
direcdo ortogonal no material piezoeléctrico e, consequentemente, a diferenca de
potencial gerado pelo mesmo que é proporcional a velocidade angular da IMU [31,
33].

O giroscopio escolhido é um dispositvo MEMS fabricado pela
STMicroelectronics, modelo L3G4200D, com resolucdo de 16 bits, suporte para
protocolos de comunicagdo SPI e I12C, taxa de amostragem de até 800 Hz, tri-axial e
com baixissimo consumo de energia [35]. A Figura 16 apresenta a IMU GY-80, com
destaque ao giroscépio L3G4200D.

Figura 16: IMU GY-80 com destaque ao giroscépio L3G4200D.

3.1.5 Placa controladora

A plataforma Arduino vem sendo utilizada como central de processamento em
estudos de robotica em geral, devido a facilidade de programacgéao em linguagem C e
a disponibilidade de recursos [36]. Com relacdo aos VANTS, o Arduino € utilizado

como base na placa controladora comercial MultWii [37] e ArduPilot [38], assim como
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em diversas pesquisas académicas [9, 39, 40]. Adicionalmente, esta plataforma é
empregada no ensino de algoritmos, eletronica digital, sistemas embarcados e
automacao de sistemas, por ser um produto de hardware e software livre de baixo
custo [41]. Estes fatores foram determinantes na escolha deste material como unidade
controladora. A Figura 17 apresenta a plataforma Arduino Mega 2560 utilizada neste
trabalho.

Figura 17: Arduino Mega 2560 [42].

O Arduino Mega 2560 consiste em uma plataforma de desenvolvimento
composta por um microcontrolador ATmega2560, um ClI ATmegal6U2 como
conversor serial-USB, além de diversos outros componentes passivos. Esse conjunto
de componentes fazem com que o uso da plataforma seja simples e intuitivo, sendo
necessario apenas uma conexdo USB para gravar os cédigos e manter a troca de
informacdes através da comunicacao serial [42].

A plataforma Mega 2560 disponibiliza 54 pinos de entrada ou saida digital,
dentre os quais 15 podem ser utilizados como PWM, 16 entradas analdgicas com
resolucdo de 10 bits, 4 modulos UART, 256 kB de memodria Flash, 8 kB de SRAM e 4
kB de memoria EEPROM. E importante ressaltar que dentre os 15 canais PWM, 12
possuem resolucdo programavel de 2 a 16 bits, ampliando a precisdo no acionamento
do motor BLDC [43].

3.1.6 Mo6dulo Bluetooth

A tecnologia Bluetooth foi criada em 1994 pela Ericsson, com objetivo inicial
de ser uma alternativa sem fio para as conexdes RS-232. Essencialmente, a conexao

Bluetooth realiza uma troca de dados através de transmissdes via radio em curtas
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distancias, na frequéncia de 2,4 a 2,485 GHz. O nome Bluetooth é uma homenagem
ao rei Harold Bluetooth, o qual unificou as tribos saxas no século X. De maneira
semelhante, a tecnologia Bluetooth foi criada como um padrdo unificado que
possibilita a conexao entre diversos produtos de diferentes marcas [44].

O madulo Bluetooth escolhido é fabricado pela Crius, sendo compativel com
Arduino. Ap6s sincronizado com um computador, este modulo oferece uma conexao
serial simples, sendo trivial o envio e recepcdo de dados através das bibliotecas
disponiveis para Arduino. A Figura 18 apresenta o modulo escolhido, em destaque os

cabos de alimentacdo e da comunicacgéao serial (RX e TX).

Figura 18: Médulo Bluetooth Crius [45].

3.2 INTERFACE GRAFICA EM AMBIENTE LABVIEW

LabVIEW ¢é a abreviacdo de Laboratory Virtual Instrumentation Engineering
Workbench (Laboratério Virtual de Instrumentacdo e Bancada de Engenharia),
desenvolvido em 1986 pela National Instruments com o intuito de prover uma
ferramenta grafica para medicGes em laboratérios de automacéo [46]. Este software
apresenta um paradigma de fluxo de dados onde o codigo ndo é escrito, mas sim
desenhado ou representado graficamente de maneira similar a um fluxograma, sendo
gue a execucao do programa segue as conexdes entre os diversos blocos [47].

Um programa em LabVIEW é visto como uma hierarquia de modulos
semelhantes a instrumentos, chamados de instrumentos virtuais (VI, Virtual
Instruments). Cada funcdo ou rotina € armazenada em um VI que possui trés
componentes principais: o painel frontal (front panel), essencialmente a parte grafica
iterativa com o usuario, contendo as entradas e controles mostrados durante a

execucdo; o diagrama de blocos (block diagram), onde o coédigo é editado e
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apresentado graficamente; e o painel de conectores (connector pane), sendo o icone
que representa o VI quando est4 sendo utilizado como sub-VI, ou seja, como sub-
rotina [48]. A Figura 19 apresenta um exemplo de VI com o painel frontal a esquerda
e o diagrama de blocos a direta.

O coédigo em LabVIEW €& compilado conforme é criado, proporcionando
retorno semantico e sintatico imediato, reduzindo o tempo gasto no desenvolvimento
e teste. Segundo JAMAL (1995) [46], a fusdo entre o painel frontal e o diagrama de
blocos € um dos maiores beneficios do ambiente de programacdo grafica, pois a
sequéncia edigdo/compilagéol/ligacdo/execucdo da programacao textual € substituida
pelo ciclo desenho/execucdo. Em programacéo gréfica, escrever o cédigo resume-se
a arrastar e soltar funcdes ou VI a partir de uma paleta para o diagrama de blocos e
conectar os respectivos terminais. E importante salientar que o codigo é executado de
maneira intrinsicamente paralela, ou seja, a execucdo de um bloco é realizada assim

qgue o mesmo recebe suas entradas, independentemente dos outros blocos [48].
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Figura 19: Exemplo de VI, painel frontal a esquerda e diagrama de blocos a direta

O LabVIEW suporta grande maioria dos tipos de dados comumente utilizados,
como inteiro, ponto flutuante, strings e clusters, sendo que cada tipo de dado é
graficamente representado por conectores de diferentes cores e espessuras. Além
disso, o LabVIEW é capaz de manipular, analisar e controlar dados, disponibilizando
ferramentas de multimidia como graficos, animacdes em 2D e 3D, além de diversos
indicadores e mostradores [49]. JAMAL (1995) [46] aponta que o tempo gasto na
construcdo e alteracfes da interface grafica em LabVIEW é muito pequeno, tornando
simples a manutencéo do cédigo durante o desenvolvimento das aplicacoes.

LabVIEW pode ser aplicado amplamente em engenharia elétrica, eletronica e

de controle e automacdo. ERTUGRUL (1999) [49] reune diversos trabalhos que
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utilizaram os beneficios do ambiente LabVIEW, em especial nas areas de eletrénica
analdgica e digital, processamento digital de sinais, eletrénica de poténcia, maquinas
elétricas, Optica e fotbnica, instrumentacéo automatica, controladores classicos, redes
neurais e légica fuzzy. Com relagcdo ao controle de sistemas, o LabVIEW pode ser
utilizado para aquisicdo de dados de sensores, computacao da estratégia de controle
e acionamento de saidas, como em controle de posi¢cao de motores [50] e controle de
pendulo invertido [51].

No que diz respeito ao controle de VANTS, em especial de quadrirrotores, a
presenca de uma interface gréfica € indispensavel. O LabVIEW vem sendo utilizado
principalmente para apresentar a telemetria da aeronave através de gréficos e
indicadores [52, 53, 54], assim como enviar parametros de controle e referéncia [55].
Em aplicacdes mais complexas, também é utilizado para receber e analisar dados de
cameras infravermelho no monitoramento de redes de distribuicdo de energia [56].
Além disso, a interface também pode ser responsavel por executar os algoritmos de
controle, como a utilizacdo de logica fuzzy para sintonia de paradmetros de
controladores PID embarcados no veiculo, devido ao maior poder de processamento

e a simples implementagéao [57].
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Figura 20: Interface grafica desenvolvida.

Neste trabalho, foi desenvolvido uma interface grafica em ambiente LabVIEW,
capaz de apresentar a telemetria do quadrirrotor através de indicadores numéricos e

graficos, assim como enviar parametros dos controladores para o dispositivo de
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controle, como mostrado na Figura 20. Cabe ressaltar que a execugao do algoritmo
de controle é feita de maneira embarcada, sendo de responsabilidade da interface
grafica apenas a troca de dados e ajuste dos ganhos dos controladores. Dessa
maneira, o principal objetivo é a padronizacdo da comunicacdo, para facilitar o

tratamento dos dados recebidos e enviados, apresentado nas proximas secoes.

3.2.1 Configuracdo da comunicacéao serial

Primeiramente, € necessario configurar a comunicacdo serial entre o
LabVIEW e o modulo Bluetooth. Essa configuragao é realizada através do bloco “VISA
Configure Serial Port”, sendo possivel determinar a taxa de transmissao (baud rate),
a quantidade de bits de dados (data bits), a paridade (parity), o bit de finalizacdo (stop
bit), o tempo limite de espera (timeout) e a porta COM. A Figura 21 mostra 0 processo

de configuracdo no diagrama de blocos e a representacao no painel frontal.

baud rate (9600) YISA resource name
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VISA resource name baud rate (9600) E
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Figura 21: Painel frontal e diagrama de blocos da configuracdo da comunicacéo serial.

ltem Valor utilizado
Baud rate 115200 bps
Data bits 8 bits

Stop bits 1 bit

Parity 0 none
Timeout 10s

Quadro 2: Configuracdo da comunicacéao serial.

A configuracdo deve ser realizada antes de o programa ser executado e

mantida fora do lago de repeticdo no diagrama de blocos. O item “VISA resource
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name” corresponde a porta COM, neste caso é selecionado a porta referente ao
dispositivo Bluetooth, os valores padrdo sao sugeridos incialmente por cada bloco. O

Quadro 2 apresenta a configuracdo utilizada.
3.2.2 Recepcéo de dados

Para recepcdo de dados é utilizado o bloco “VISA Read” em série com a
estrutura de configuracdo descrita acima. Esta funcdo recebe como entrada a porta
COM, vindo do bloco “VISA Configure Serial Port”, e a quantidade de bytes a serem
lidos. Como saida, a funcéo oferece uma string contendo as informacdes recebidas e
um contador do nimero de bytes realmente lidos. E importante salientar que o
processo de leitura deve estar dentro do lago de repeticao, assim como o bloco “VISA
close” deve ser posicionado apoés o laco, para encerrar a comunicacgao e fechar a porta
COM. A Figura 22 apresenta um exemplo de painel frontal e diagrama de blocos para

recepcgao de dados.
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Figura 22: Exemplo de painel frontal e diagrama de blocos para recepc¢édo de dados.

ApOs a recepcdo € necessario realizar um tratamento sobre os dados, a fim
de identificar e separar as informacdes. O bloco “Fract/Exp String To Number” pode
ser utilizado para localizar e transformar os caracteres referentes a nUmeros para tipo
de dado numérico manipulavel pelo LabVIEW. Esta fungdo recebe como entrada a
string gerada pelo bloco “VISA Read” e um deslocamento (offset) de caracteres. Como
saida, apresenta o numero convertido (string para float) e o deslocamento de
caracteres apds a conversdo. Dessa maneira, esta funcédo pode ser posicionada em

série, com o deslocamento de saida de um bloco como entrada de deslocamento do
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proximo. A Figura 23 exemplifica um diagrama de blocos para aquisicdo e separagao

de dois dados.
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Figura 23: Exemplo de separacgéo de dados.
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Dessa forma, € possivel utilizar um diagrama de blocos semelhante ao

anterior, acrescentando-se um numero de fungdes “Fract/Exp String To Number” igual

ao numero de informacdes recebidas. Também é possivel apresentar diversas

informacdes no mesmo indicador grafico, como os sinais PWM dos motores, a fim de

disponibilizar uma comparacéo visual automatica. Para tal, sdo utilizados clusters, os

quais agrupam qualquer nimero de dados em um vetor. A Figura 24 adiciona um

cluster para indicacdo gréfica no diagrama de blocos da Figura 23.
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Figura 24: Exemplo de uso de clusters.

3.2.3 Transmissao de dados

stop

s

A transmissao de dados ocorre através do bloco “VISA Write”, o qual recebe

como entrada a porta COM e a string a ser enviada. E importante salientar que este

bloco deve estar posicionado dentro de uma estrutura case, a fim de ser acionado

apenas quando solicitado através de um botdo. A aquisicdo das informacdes a serem
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transmitidas pode ser realizada através de entradas numeéricas, slides, knobs, dentre
outros. Porém, faz-se necessario converter estas informacdes para o tipo string,
através da fungao “Number to Fractional String”, além de concatena-las por meio do
bloco “Concatenate String”. A Figura 25 mostra um exemplo de diagrama de blocos

utilizado para aquisi¢cdo de dados da interface e envio através da porta serial.
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Figura 25: Diagrama de blocos para o envio de dados.

Para a recepcdao e tratamento destes dados na placa de controle Arduino, é
necessario utilizar uma fungdo semelhante a “Fract/Exp String To Number”, cujas
entradas séo a string e o deslocamento inicial, e as saidas sdo o numero convertido e
o deslocamento posterior. Inicialmente é preciso localizar o caractere ‘., e em seguida
associar 0s numeros anteriores e posteriores as suas respectivas poténcias de dez.

O algoritmo abaixo foi utilizado para separar e converter os dados recebidos.

Algoritmo 1: Funcé&o de converséo de string para float.
float s2n(int deslocamento)

{

char atual,

float numero = 0;

int ponto = stin.indexOf(".", deslocamento);

potencia = -1;

posicao = ponto + potencia;

atual = stin.charAt(posicao);

while(((int)atual < 58)&&((int)atual > 47)){
numero = numero + ((int)atual-48)*pow(10,-potencia-1);
potencia--;

posicao = ponto + pot;

atual = stin.charAt(posicao);
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}
potencia = 1;
posicao = ponto + pot;
atual = stin.charAt(posicao);
while(((int)atual < 58)&&((int)atual > 47)){
numero = numero + ((int)atual-48)/pow(10,potencia);
potencia++;
posicao = ponto + potencia;
atual = stin.charAt(posicao);

}

return numero;

}

Dessa maneira, a comunicacdo entre a placa de controle Arduino e o
LabVIEW é realizada através do envio das informac8es serialmente no tipo de dados
float, separadas pelo caractere espaco. A transmissdo LabVIEW para Arduino tem
como principal objetivo atualizar os valores dos ganhos dos controladores
embarcados. Ja a comunicacao Arduino para LabVIEW objetiva a apresentacédo dos

parametros do veiculo de forma grafica para o usuério.
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4 MODELAGEM DO SISTEMA

A modelagem € o passo inicial para a compreensao de um sistema fisico e,
consequentemente, para a andlise e projeto de controladores. Durante o processo de
modelagem deve-se estabelecer um compromisso entre a simplicidade do modelo e
a precisdo dos resultados da analise, pois estes sao aplicaveis somente na
aproximacdo do modelo com o sistema real. A partir do modelo de um sistema, &
possivel utilizar ferramentas computacionais para projeto e sintese de controladores
de maneira precisa e robusta [58].

O modelo matematico referente a dindmica de um quadrirrotor pode ser obtido
através de duas aproximac0Oes, a saber: a analise das equacfes de Euller-Lagrange,
e a andlise das equactes de Newton-Euller [3, 5]. BOUABDALLAH (2007) [3] utiliza
ambos os métodos para definir um modelo complexo, envolvendo diversos efeitos
aerodinamicos. Porém, para o estudo e projeto de controladores PID, 0 mesmo autor
considera apenas as aproximacOes de Newton-Euller, desprezando-se o efeito
giroscopico do veiculo. Portanto, neste trabalho utilizou-se das equacdes de Newton-
Euller para obter o modelo da aeronave, como descrito por BRESCIANI (2008) [59].
A Figura 26 apresenta o posicionamento do quadrirrotor nos eixos utilizados, assim

como os angulos, velocidade dos motores e forcas adotadas.

F1

F2

roll (&)

pitch (8)

Figura 26: Angulos, velocidades e forcas adotadas [24].
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4.1 DINAMICA

A dindmica de corpos rigidos com seis graus de liberdade leva em
consideracéo a massa do corpo m e a matriz de inércia I. A equacgao 1 descreve esta
dindmica a partir das equacdes de Newton-Euller, como demonstrado por BRESCIANI
(2008) [59]. Este modelo assume que 0s principais eixos de inércia coincidem com os
eixos utilizados, fazendo com que a matriz de inércia seja diagonal, assim como o

centro de massa coincida com a origem.

AR M

Onde F é a matriz de forcas, M é a matriz de momentos, V é a matriz de
velocidades lineares, w é a matriz de velocidades angulares, 0343 € uma matriz
guadrada trés por trés cujos valores sdo zero e I343 € uma matriz identidade trés por

trés:

Ly 0 O 1 0 0 0 0 O
I = 0 Iyy 0 ;I3X3 =10 1 O ,03)(3 =|0 0 O )
0o 0 I, 00 1 00 0

(2)

Expandindo-se a equacéo 1 tém-se:

[ mu +mgqw — mrv
mv — mpw + mru
mw + mpv — mqu
|\ LexP — qrly, +qriy, | (3)
Iyyq + prlxx - prlzz
_Izzr.' - pq[xx + pq[yy_

SRR

N
L

A partir da equacéo (3), isola-se as aceleracdes lineares e angulares:
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F,
( i=1v—qw+—
m
. B
V=pw-—ru -
. F;,
w=qu-—pv+—
" @)
1. qr(ly —1z) My,
p e —— + —_
Ixx Ixx
q — pr(lzz - Ixx) + %
Lyy Lyy
P = pq (I — Iy) n M,
k IZZ IZZ

Para o controle de atitude do veiculo é necessario levar em consideracao
apenas as dinamicas angulares, ou seja, considerar-se-4 apenas as trés ultimas
equacdes do sistema acima. O primeiro termo dessas equacg0Oes refere-se ao efeito
giroscopico do veiculo, e pode ser desprezado para o projeto de controladores
classicos [3]. Dessa maneira, escrevendo as velocidades angulares como derivadas

do angulo respectivo, temos 0 modelo da atitude do quadrirrotor:

fq's _ ﬁd_x
XX (5)
. My
=2
Iyy
. M,
=1

Segundo BRESCIANI (2008) [59] a forca gerada pelo conjunto motor e hélice
€ diretamente proporcional ao quadrado da velocidade do mesmo. Dessa maneira,
sendo [ a distancia entre o centro do veiculo e o motor, e b a constante que relaciona
forga e o quadrado da velocidade do motor (Q7), o momento em relagéo aos eixos x

e y podem ser expressos por

M, = 1b(Q3 - 03) e (6)
M, = lb(Q% — Q%) , 7)
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ja em relacdo ao eixo z, as rotagcbes dos motores causam um momento no sentido
oposto, também diretamente proporcional ao quadrado da velocidade. Como o0s
motores do mesmo eixo tem velocidades em sentidos opostos aos do outro eixo, 0

momento em relacao ao eixo z pode ser expresso por

M, = d(Q3 + Qi — Qf — Q3). (8)

Aplicando-se a transformada de Laplace nas equacfes do modelo adotado, é

possivel obter as funcdes de transferéncia

1
¢(s) = o2’ ®)
1 (10)
0(s) = ——
(s) Iys2 e
1
Y =73 b

ZZ

as quais relacionam o angulo com o respectivo torque. Através da andlise das novas
equacdes, observa-se que a dinamica angular possui apenas dois polos na origem,
fazendo com que o lugar das raizes do sistema coincida com eixo imaginario, tornando

a resposta criticamente estavel, ou seja, oscilante.

_ Lugar das raizes . Resposta ao degrau

i - \ A /]

HAWVW
JE Eixo real o ™ = 'lgempo;[s] 2

Eixo imaginario
2

Bds
L,

 Eixo real ) Temi)o [s]

Figura 27: Lugar das raizes e resposta ao degrau.
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A oscilacdo do sistema pode ser acentuada ou totalmente eliminada pela
insercdo de um termo amortecedor na dindmica. Em relagdo a funcdo de
transferéncia, esse amortecimento consiste em um zero posicionado no semi plano
esquerdo do dominio s, fazendo com que o lugar das raizes seja alterado. Dessa
maneira, € possivel obter respostas de primeira ou segunda ordem, dependendo do
posicionamento do zero e do ganho empregado no controlador. A Figura 27 apresenta
o lugar das raizes da dindmica angular e a resposta ao degrau do sistema, antes e

apos a insercao do amortecimento.
4.2 MOMENTO DE INERCIA

O momento de inércia descreve o comportamento de um corpo em rotacao ao
redor de um eixo, exercendo 0 mesmo papel que a massa em dinamica linear,
podendo ser dividido em escalar e vetorial [59]. O momento de inercia escalar é

definido por
1= [ff, pr*av, (12)

onde I [kg m?] é o momento de inércia, V [m3] é o volume ocupado pelo objeto,
p [kg m™3] é funcdo de densidade espacial do corpo e r [m] é distancia do ponto
considerado ao eixo de rotacao.

O momento de inércia vetorial, ou tensor, € uma maneira conveniente de
representar todos os momentos de inercia de um corpo em relacdo aos seus €eixos,

sendo definido como

vy byz|, (13)

sendo que I, € o momento de inércia no eixo x quando o corpo é rotacionado ao
redor do eixo x, I, € 0 momento de inérica no eixo y quando o objeto € rotacionado
ao redor do eixo x, e assim por diante. Como expresso anteriormente, neste trabalho

sera considerado apenas a diagonal principal do tensor.
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O célculo do momento de inercia sera dividido entre 0s principais

componentes do sistema: estrutura em cruz, eletrénica embarcada, bateria, motores
e hélices.

e Estrutura em cruz

A estrutura metélica em cruz, responsavel pela sustentacdo dos outros
componentes, pode ser modelada como dois prismas retangulares ao longo dos eixos

x € y. A Figura 28 mostra o posicionamento da estrutura no eixo cartesiano.

P
X

Figura 28: Estrutura em cruz.

Adotando-se o prisma ao longo do eixo x, a partir da equacéo 12:

Ix:f f fp(y2+zz)dxdydz
z Jy

X

I‘Jgﬁf M2 4 ydxdydz = (4 1 o
T ) ) w)agwg® TEIYE=E T T2)
2 2 2
Iy=J J jp(x2+zz)dxdydz
z Jy Jx
I ‘fﬂfj M+ 2)dxdydz = m (2 4 2 )
vZ ) u) w)awg ¥ TEOEEE\ T 12)
2 2 2
IZ=J f fp(x2+y2)dxdydz
z Jy Jx

H w
2

= 2 % M 2 ” LZ WZ (16)
= f_ﬂf_mj;gLWH (x* + y*)dxdydz = M( >

IVREY)
2 2
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Considerando-se M = 0,189 kg, L =0,59m, W =0,01m e H = 0,01 m, tém-

se 0 momento de inércia da estrutura em cruz:

b (Y Y (BN 0005507 kg m? (17
*=M\12 T 12 12712) " gm
I, =M L2+H2 +M W2+H2 = 0,005507 kg m? (18)
y T T2 T2 12 "12) 7" gm
L =M L2+W2 +M L2+W2 = 0,01108 kg m? (19)
=M\ 712 127 12)° " gm:

Sendo que o primeiro termo refere-se ao prisma ao longo do eixo x e 0

segundo termo ao prisma ao longo do eixo y, visto que a estrutura € simétrica.

e Eletronica embarcada

Os dispositivos Arduino, Bluetooth e ESCs podem ser modelados como um
prisma retangular cujas dimensfes sdo as do Arduino, e a massa € a soma das
massas destes componentes. Essa aproximacéo é feita devido ao pequeno volume e
massa dos dispositivos, fazendo com que seus momentos de inercia sejam
despreziveis individualmente. Porém, o centro de massa deste prisma nao coincide
com a origem do sistema, estando posicionado com um deslocamento no eixo z,

conforme ilustrado na Figura 29.

X

Figura 29: Prisma retangular com centro de massa deslocado.
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Segundo BRESCIANI (2008) [59], € possivel utilizar um teorema para mostrar

gue o momento de inercia de um corpo cujo centro de massa néo coincide com a

origem do sistema € dado por:

laesiocado = Iorigem +MD?, (20)

onde D é o deslocamento em relagédo a origem. Sendo M = 0,11 kg, L =0,12m, W =
0,10 m, H = 0,03m, D, = D, = 0m e D, = 0,04 m, 0 momento de inércia do conjunto

pode ser aproximado como:

w? H? 21
I, =M|-—=+— |+ M(D2 + D) = 0,000277 kg m?, (21)

12 12

1> H? 22)

— o4 2 2\ — 2

Iy—M(12+12>+M(Dx+DZ) 0,000318 kg m?,

L2 Wz 2 2 2
=M+ |+ M(DZ + D) = 0,000225 kg m?. (23)

e Bateria

Semelhantemente ao item anterior, a bateria elétrica também pode ser
modelada como um prisma retangular cujo centro de massa encontra-se deslocado
da origem do sistema. Considerando-se M = 0,393 kg, L = 0,145vm, W = 0,05 m,
H =0,025m, D, = D, = 0m e D, = 0,03 m, 0 momento de inercia da bateria é:

w? H? 24
L, =M|—+— |+ M(Di+ DZ) = 0,000452 kg m?, (24)
12 12
1> H? (25)
= Z 4 2 2y — 2
Iy—M<12+12>+M(Dx+DZ) 0,001068 kg m?,
L2 W2 2 2 2
=M+ |+ M(DZ + D) = 0,000768 kg m?. (26)

e Motor

Os motores BLDC utilizados podem ser modelados como cilindros

posicionados nas extremidades da estrutura em cruz. Portanto, faz-se necessario
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utilizar a equacéo 20 para determinar o momento de inercia dos mesmos. A Figura 30
apresenta a localizagéo dos motores.

Dy

X
Figura 30: Posicionamento dos motores.

A partir da equacgéao 12:

I, = f f f p(y? + z*)dxdydz
z Jy Jx
RZ HZ (27)
TR2H 4 E)'

g 2T R M
I, = (r?sen?(0) + z®)rdrdfdz = M | — +
“HBlo Jo
2

Iyzf f fp(x2+zz)dxdydz
z Jy Jx
H
2

2T R M R
_ 2,02 2 — - 4
Iy_j_ﬂjo jo nRzH(T cos (0)+Z)rdrd0dz—M<4+12

Izzf f fp(x2+y2)dxdydz
z Jy Jx
H
2

_ . . R
2= ,[_Ejo jo —pag (17c0s%(0) + risen”2(0))rdrdfdz = M —-.

(29)

Utilizando-se a equagéo 20, com M = 0,05727 kg, R = 0,028 m, H = 0,026 m,
D, =0,29m, D, =0me D, =0,013m, tem-se:

(30)

R? H?
L=M (T + E) + M(D2 + D2) = 0,0000241 kg m?,

R* H? 31
IL,=M (T + E) + M(D2 + D?) = 0,004841 kg m?, (31)
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2

R 32
I, =M—+ M(DZ + D) = 0,004849 kg m?. (32)

Devido a simetria do sistema, basta obter o momento de inercia de um motor

e associar com 0s seguintes. A relagdo entre os momentos de inercias dos motores €
dada por:

My, = M3, = MZy = M4y = I, (33)
My, = M3y, = Myy = Myy = 1, (34)
Mlz = MZZ = M3z = M4z = Iz- (35)

e Heélice

As hélices em rotacdo podem ser modeladas como um cilindro cuja funcéo
densidade é inversamente proporcional ao raio. Semelhante aos motores, faz-se

necessario utilizar a equacéo 20, devido ao posicionamento das hélices, mostrado na
Figura 31.

Dy

X

Figura 31: Localizagdo das hélices

A partir da equacéao 12:

x :f L L p(y? + z*)dxdydz
I, = jsznf m—(r 2sen?(0) + z¥)rdrdfdz = <R2 .|.H_2> (36)

6 12
1 =f f f p(x? + z?)dxdydz
R N (37)



55

21 RZ H2

- 2 2 — -

L, —fo f SeRH T (r cos“(0) + z*)rdrdfdz = (6 + 12)
2

Izzf f fp(x2+y2)dxdydz
z Jy Jx

21 M 1 RZ
_ | —(r%cos?(0) + r%sen”2(0))rdrdfdz = M —
Iz H o 2MRHT (r“cos 3

(38)

Utilizando-se a equacao 20, com M = 0,0121 kg, R = 0,1265m, H = 0,01 m,
Dy =0,29m, D, =0me D, = 0,031 m, tem-se:

R? H? 39
L = M( i E) + M(D2 + DZ) = 0,000044 kg m?, (39)
L= () w2 + p2) = 0,001062 kg m? (40)
T IAET) - g
RZ
I, = M— + M(D2 + D2) = 0,001082 kg m?. (41)

3

Devido a simetria do sistema, basta obter o momento de inercia de uma hélice

e associar com 0s seguintes. A relacdo entre os momentos de inercias das hélices é

dada por:
Hiy = Hsy = HZy = H4y = Iy, (42)
Hyy = Hsy = Hyy = Hyy = 1, (43)
Hy, = Hy, = H3, = Hyy = 1. (44)
e Total

O momento de inércia total consiste na soma dos momentos de inércia da

estrutura em cruz, da eletronica embarcada, dos motores e das hélices, ou seja:

4 4 (45)
Ixx = Ixcruz + beateria + Ixee + Z Mix + Z Hix = 0'01817 kg mZ,

i=1 i=1
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4 4 (46)
Iyy = IJ’cruz + IYbateria + IZVee T Z Miy + z Hiy = 0’01883 kg mz’

i=1 i=1

4 (47)
H;, = 0,03572 kg m?2.
i=1

L=

4
IZZ = Izcruz + Izbateria + Izee + Z Miz +
i=1

4.3 ATUADORES

Os atuadores do sistema quadrirrotor sdo os conjuntos formados pelos
motores, controladores eletronicos de velocidade e hélices. Através de sinais PWM o
ESC aciona o motor juntamente com a hélice gerando uma forca e,
consequentemente, um toque que ird modificar a atitude do veiculo.

O motor de corrente continua sem escovas difere de outros motores elétricos
pela substituicdo de escovas e anéis de comutacdo mecanica por estratégias de
comutacdo eletronica, além de posicionar o enrolamento de armadura no estator,
proporcionando uso mais silencioso, auséncia de centelhamentos e menor ruido
elétrico [60]. Os trés enrolamentos de um BLDC sao formados por varias bobinas
interconectadas em uma configuracdo do tipo estrela, instalados em ranhuras do
estator para formar um niimero par de polos. No rotor de um BLDC estéo posicionados
imas permanentes de terras raras, de forma a obter entre um e oito pares de pélos,
alternados norte e sul [27]. A Figura 32 ilustra um corte transversal em um motor
BLDC.

Estator

0] (ii)

Figura 32: Corte transversal em um motor BLDC [27].
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O controlador eletrénico de velocidade é responsavel pelo acionamento do

motor BLDC, sendo composto essencialmente por uma malha de controle de tempo

de chaveamento de um inversor, usualmente o inversor de seis chaves [61],

apresentado na Figura 33. Para o correto acionamento do motor, o ESC necessita

executar a sequéncia de chaveamento do inversor, sendo que duas chaves sempre

sao controladas em cada etapa, uma permanece fechada e a outra pulsante, de modo

a proporcionar o controle de velocidade do motor.

B

iR

6
'lI'\. 5

%

Figura 33: Inversor de seis chaves ligado ao motor BLDC [61].

A partir do Quadro 3 pode ser notado que a operacao do sistema € em 120°,

com comutacao ocorrendo a cada 60°, totalizando seis comutac¢des por ciclo. A cada

comutacdo uma fase é ligada ao terminal positivo da fonte de alimentacédo, outra fase

é ligada ao terminal negativo da fonte, e a terceira fase é mantida em aberto, de

maneira a gerar um sistema de tensées trifasicas balanceadas defasadas de 120°

[61].
Etapa Poiscao Fases Fase Acionamento a seis chaves
ativas passiva Chave Chave
pulsante fechada
| 30<6<90 |AB C 1 5
I1 90< <150 |AC B 1 6
II1 150 <6 <210 |BC A 2 6
1\Y 210< 6 <270 |BA C 2 4
\' 270<6<330 ICA B 3 4
VI -30<6<30 |[CB A 3 5

Quadro 3: Sequéncia de chaveamento e acionamento do motor BLDC.
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4.3.1 Rotina de calibragdo do ESC

O ESC utilizado neste trabalho funciona com tensédo de entrada entre 6 e 18,8
V, correspondendo a bateria de 2 a 4 células, e com sinal PWM com frequéncia entre
50 e 400 Hz. O firmware da fabricante demanda a calibracdo do dispositivo antes do
uso, ou seja, € necessario utilizar uma rotina para definir os parametros maximo e
minimo que serdo empregados. Essa rotina consiste em ligar o sistema (ligar a
bateria) com o sinal PWM maximo, manté-lo por poucos segundos e entdo enviar o
sinal PWM minimo. O dispositivo dispde de sinais sonoros para identificar a correta
execucao da rotina. O Algoritmo 2 mostra um exemplo de cédigo para a calibracéo do

ESC, assim como a configuragcdo do PWM no Arduino Mega 2560.

Algoritmo 2: Configuracdo do PWM e rotina de calibracdo do ESC

/[Define o pino do PWM como saida
pinMode(PWM_PIN, OUTPUT);
/IConfigura timer 3 como PWM 16 bits phase correct mode
TCCR3A |= (1 << WGM31);

TCCR3A &= ~(1 << WGM30);

/[Define maximo como 16383

ICR3 |= Ox3FFF;

/IConecta o pino 3 ao canal 3 do timer 3
TCCR3A |= _BV(COMS3C1);

/IAciona a saida PWM com sinal maximo
OCR3C = PWM_MAX;

/[Espera trés segundos

delay(3000);

/[Aciona a saida PWM com sinal minimo
OCR3C = PWM_MIN;

/IEspera 0,5 segundos

delay(500);

Na rotina de calibracdo utilizou-se dos valores de PWM méximo 16000,
correspondendo a 2 ms, € minimo 8000, correspondendo a 1 ms. Estes valores foram

escolhidos por serem empregados em controles e aparelhos de aeromodelismo, além
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de possibilitar resolugdo de 0,0125% do sinal PWM. A Figura 34 apresenta uma

imagem retirada de um osciloscopio contendo 0s sinais maximo e minimo.

Figura 34: Sinal PWM maximo e minimo.

4.3.2 Sensor de velocidade

Para mensurar a velocidade angular do motor utilizou-se um sensor 6ptico
TCRT5000, composto por um emissor e um receptor de luz infravermelho.
Essencialmente, o diodo emissor é mantido polarizado diretamente, emitindo luz
continuamente. J& o fototransistor receptor é acionado somente quando a luz enviada
é refletida em uma superficie, neste caso o motor. Portanto, revestiu-se 0 motor com
um material que reflete a luz (papel) com tiras finas de material ndo refletor (fita
isolante) espacadas a cada noventa graus (aproximadamente), com o intuito de que
a cada rotacdo o estado do fototransistor seja comutado um numero de vezes igual
ao numero de tiras utilizado. A Figura 35 apresenta o sensor utilizado e o circuito de

utilizagéo.

Figura 35: Sensor éptico TCRT5000 e circuito de utilizagao.



60

O resistor R1 = 10 kQ ligado de 5V ao fototransistor tem o propoésito de
fornecer alimentacdo para o mesmo, além de manter o nivel lI6gico alto no ponto “INT”
enquanto o receptor ndo estiver conduzindo. Durante a condugéo o nivel l6gico no
ponto “INT” sera baixo, além de o resistor limitar a corrente para menos de 0,5 mA4,
reduzindo o consumo de energia. Dessa maneira, o ponto “INT” pode ser ligado a um
pino de interrupcado externa do Arduino, possibilitando o monitoramento da transicao
entre o material refletor e n&o refletor.

Através da interrupcdo externa € possivel calcular a velocidade medindo o
tempo entre as bordas de descida ou subida, ou acumulando as bordas de descida
ou subida durante um periodo de tempo. A primeira abordagem disponibiliza a
velocidade instantaneamente, mas necessita que as tiras de material ndo refletor
estejam perfeitamente espacadas, além de estar sujeita a ruidos externos. J4 a outra
abordagem apresenta um valor médio durante o determinado periodo de tempo,

fazendo com que a leitura seja mais espacada, porém com maior precisao.

4.3.3 Curva de velocidade

A curva que relaciona o sinal PWM com a velocidade produzida pelo atuador
pode ser obtida utilizando-se a leitura através do acumulo de interrup¢des durante um
certo periodo de tempo. Para tanto, utilizou-se um programa que aciona 0 motor com
sinal PWM minimo at¢é o PWM méaximo, com resolucdo de 1%, medindo as

interrupcdes durante o periodo de dois segundos, como mostrado no Algoritmo 3.

Algoritmo 3: Algoritmo para leitura da velocidade do motor.
/IResolucao de 1%

resolugéo = (PWM_MAX — PWM_MIN)/100;

//Lacgo de repeticdo

for(velocidade = PWM_MIN; velocidade <= PWM_MAX; velocidade += resolucao)
{

/IAciona o motor

motor = velocidade;

/[Espera um segundo para estabilizar a velocidade
delay(1000);

/[Zera o contador de interrupgéo

contador = 0;
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//[Espera dois segundos contando as interrupcdes

delay(time);

//INUmero de voltas é igual ao contador dividido pelo nimero de fitas

voltas = contador/fitas;

/IVelocidade angular é igual ao nimero de voltas vezes dois pi dividido pelo tempo
w = (volts*2*PI)/(time/1000);

/IVelocidade em rpm é o nimero de voltas vezes sessenta divido pelo tempo

rpm = (voltas*60)/(time/1000);

//[Espera um segundo para proxima iteragédo

delay(1000);

Os dados relacionados a velocidade angular do motor foram obtidos através
da interface serial do Arduino e utilizados em um software de simulacdo matematica,

resultando na curva expressa na Figura 36.

o0 — T  F & F ¥ © 7 0
700 A l
600
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400
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Velocidade angular [rad/s]
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100

i i i i ; i i i
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
% do sinal PYWh

Figura 36: Curva de velocidade angular por % sinal PWM.

A partir da curva apresentada na Figura 36 nota-se que antes de 7% do sinal
PWM o motor ndo € acionado, em seguida apresenta um crescimento acentuado até
cerca de 40%, onde passa a ter um comportamento aproximadamente linear até 80%.
Nesta faixa de valores percentuais pode-se aproximar o comportamento para uma

curva linear descrita pela equacao

y(x) = 6,0993x + 153,32. (48)
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A Figura 37 mostra a curva de velocidade juntamente com a aproximacao
linear. E importante salientar que na faixa de valores considerados, entre 40% e 80%,

as curvas sdo praticamente sobrepostas.

800 — c ——— —
Curva experimental : : i : :
| — Aproximacéo linear
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] i L i | 1 |
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
% sinal PYWM

Figura 37: Aproximacao linear para curva de velocidade.

4.3.4 Curva de forca

Com o intuito de obter a curva da for¢ca gerada pelo atuador em funcdo do
sinal PWM enviado, utilizou-se o sistema de eixo fixo com apenas um motor
funcionando, e posicionou-se uma balanca abaixo do outro, como mostrado na Figura
38. Dessa maneira, 0 motor ira gera um torque que pressionara a balanca que exibira
um valor proporcional a forca gerada. Os valores de forca foram obtidos pela
multiplicacdo da medida da balanca pela aceleracdo gravitacional (9,81 m/s?),

expressos na Figura 39.
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e, B TOW 0]

Figura 38: Sistema de eixo fixo utilizado para curva de forca.

Forga [N]
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% sinal PWWM

Figura 39: Curva de for¢ca gerada por % do sinal PWM.

A partir da Figura 39 nota-se que a forca gerada pelo motor antes de 11% €
desprezivel, ndo sendo detectada pela balanca. Apés os 11%, a curva apresenta um
comportamento aproximadamente quadratico, porém, na faixa de operagédo adotada,

entre 40% e 80%, a curva apresenta uma linearidade expressa por
y(x) = 0,0756x — 1,5632 . (49)
Apo6s 90% do sinal PWM, a curva apresenta uma saturacao.

A Figura 40 apresenta a curva de forca obtida experimentalmente e a

aproximacéo linear na regido de operacéo do sistema.
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Figura 40: Curva de forga por % sinal PWM e aproximacao linear.

4.3.5 Fator de impulso

Segundo BRESCIANI (2008), a forca gerada pelo motor & diretamente
proporcional ao quadrado da sua velocidade angular, sendo que a constante de
proporcionada € dado o nome fator de impulso (thrust factor). Através da divisdo entre
0 quadrado das velocidades apresentadas na Figura 36 pelas forcas expressas na

Figura 39, obteve-se os valores para o fator de impulso expressos na Figura 41.

Fator de impuslo [N s ]

i ; i i i i
0 10 20 30 40 50 60 70 a0 90 100
% sinal PWWM

0 i 1 1

Figura 41: Fator de impulso por % sinal PWM.
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Experimentalmente ndo é possivel definir com preciséo o fator de impulso do
atuador, porém, para a faixa de operacao, entre 40% e 80% do sinal PWM, este fator
pode ser aproximado como a média dos valores, 1,0927 x 10> Ns2?, com desvio
padrdo de 3,7598 x 10~7 Ns2. Definido o fator de impulso, é possivel calcular a forca
produzida pelo atuador, apresentada na Figura 42 juntamente com a forga obtida

experimentalmente.

6 ! ; ; ! ! ! ! ! !

Curva experimental
sh.. Curva calculada

Forga [N]
[A3]
i

] i ] i l | i
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
% sinal PWM

Figura 42: Curva de forca experimental e calculada.

Como esperado, na faixa de operagao do sistema as curvas sao semelhantes,

validando a determinacado do fator de impulso no contexto deste trabalho.

4.3.6 Fator de arrasto

Segundo BRESCIANI (2008), a rotacao do motor gera um torque na estrutura
proporcional ao quadrado da sua velocidade angular, sendo que a constante de
proporcionalidade é dado o nome de fator de arrasto (drag factor). Para determinar o
momento gerado pelo motor, posicionou-se o motor na lateral do sistema de eixo fixo,
e uma balanca abaixo do outro motor, como mostrado na Figura 43. Analogamente
ao experimento para determinacédo da for¢ca gerada pelo atuador, neste a balanca
apresenta valores proporcionais ao torque gerado pela rotagdo do motor. Os valores

de torque foram obtidos pela multiplicacdo da medida da balanca pela aceleragao
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gravitacional (9,81 m/s?) e pela distancia entre o motor e o centro da estrutura

(0,28 m), expressos na Figura 44.

048 ! ; ! ; ) : ! ;
0.16 . . -
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Figura 44: Curva de torque por % sinal PWM.

O fator de arrasto pode ser obtido através da divisdo dos valores de torque
pelo quadrado das velocidades angulares expressas na Figura 36, reunidos na Figura
45. Nota-se que, semelhantemente ao fator de impulso, o fator de arrasto possui
grande variacdo, porém, para a faixa de operacédo do sistema, esta constante pode
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ser aproximada pela média dos valores, 3,7343 x 10~7 N m s2, com desvio padrdo de

1,82 x 1078,

Fator de arrasto [N m s |

10 20 30 40 50 60 70 80
% sinal PWM

Figura 45: Fator de arrasto por % sinal PWM.

Com o valor do fator de arrasto definido, é possivel calcular o torque gerado

pela rotacdo dos motores, apresentado na Figura 46 juntamente com os valores

experimentais. Na faixa de operacdo do sistema, as duas curvas apresentam

diferencas da ordem de 1073.
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Figura 46: Curvas de torque experimental e calculado.
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4.3.7 Dindmica do atuador

Para determinar a dindmica do atuador, utilizou-se a leitura do tempo entre a
ocorréncia das mudancas entre o material reflexivo e ndo-reflexivo, determinando a
velocidade instantdnea do motor. Devido ao espagamento desigual entre as tiras de
material ndo refletor, os valores obtidos apresentaram oscilacéo, porém, a velocidade
inicial e final coincidem com a curva apresentada na Figura 36. A curva apresentada
na Figura 47 corresponde a resposta do motor a mudanca do sinal PWM de 25% para
50%.

450 T T

400 |

350 .

300 - .

Yelocidade angular [rad/s]

250 4

200 -

Tempo [s]

Figura 47: Resposta a variagdo do sinal PWM de 25% para 50%.

A curva apresentada na Figura 47 pode ser aproximada para uma resposta
de primeira ordem. Métodos como os de Ziegler-Nichols, Sundaresan, Nishikawa,
Smith ou Hagglund podem ser aplicados para estimar os parametros que representam
a dindmica do sistema. O método de Sundaresan utiliza dois instantes para determinar
a constante de tempo e o atraso de transporte, os instantes onde a resposta atinge
35,3% e 85,3% de seu valor maximo. A partir destes valores, a constante de tempo

pode ser calculada pela equacao

T= 0'67(t85,3% - t35,3%)- (50)
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Como a curva modelada ndo apresenta atraso de transporte, desconsiderou-

se 0 mesmo. A funcao de transferéncia encontrada esté expressa na equacao

ko k (51)
s+1 0117s+1

M(s) =

onde k representa o ganho que leva a velocidade do valor inicial ao valor final.
A resposta a variacdo de entrada do modelo esta expressa na figura 48,

juntamente com a curva obtida experimentalmente.

Velocidade anqular [rad/s]

— Modelo
- Curva expenmertal

Tempo [s]

Figura 48: Resposta do modelo obtido.

Portanto, o modelo da dindmica do atuador obtida foi:

(52)

M(s) = ——
) = 01175 7 1

sendo que a entrada do modelo é a velocidade desejada, e a saida é a velocidade

real do motor.
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4.4 SENSORES

Segundo DURAO (2009) [62], os sensores inerciais (acelerdbmetros e
giroscopios) apresentam erros com componentes deterministicos, 0s quais
necessitam ser estimados e compensados, e componentes aleatérios, que precisam
de uma modelagem mais avancada e o emprego de filtros. Estes erros estao
associados ao fator de escala, ao offset, ao desalinhamento e ao ruido. O fator de
escala e o offset sdo simples de serem modelados e corrigidos através de
experimentos e de informacdes dos fabricantes. Ja o desalinhamento e o ruido exigem

maior anélise e o emprego de técnicas avancgadas de filtragem.

4.4.1 Acelerbmetro

O acelerdometro utilizado, modelo ADXL345, possui resolucdo de 10 bits,
apresentando valores que variam na faixa de —512 a 512. Estes valores séo
diretamente proporcionais a aceleracéo da gravidade (g), sendo que 256 representa
1 g. Segundo o fabricante, existe um offset intrinseco do sensor, podendo ser corrigido
via software através de uma média aritmética [33]. A Figuras 49 apresenta 500
amostras adquiridas com periodo de amostragem de 15 ms para 0s €ixos x, y € z,

sendo que o sensor foi mantido parado em paralelo com o solo.

%5

[9/256]
p B o
Y o b
197256]

»*J:HJWII \“lwl ““ﬁ"lwd e g il f

“0 50 100 150 200 250 300 350 40 450 50 0 %0 100 150 200 260 300 2350 400 450 50 “o 50 100 150 2200 260 300 3%0 400 450 50
Amostra Amostra Amostra

Figura 49: Amostras acelerémetro.

A média das amostras para o eixo x € 23,534 com desvio padrao de 0,673.
Esta média sera utilizada com offset na leitura do sensor no eixo x.
A média das amostras para o eixo y é —34,066 com desvio padrdo de 0,6947.

Esta média sera utilizada com offset na leitura do sensor no eixo y.
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A média das amostras para o eixo z € 221,442 com desvio padréo de 0,822.
O resultado esperado para o eixo z € de 256, visto que 0 mesmo € paralelo ao eixo
da aceleracdo da gravidade. Dessa maneira, o offset utilizado sera a diferenca entre
o valor esperado e a média encontrada, ou seja, 34,558.

O acelerdmetro pode ser utilizado para medir aceleracdes estéticas, como a
gravidade, e aceleragbes dinamicas, decorrentes da variagdo de velocidade da IMU
[62]. No primeiro caso, inclinacdes na IMU sdo detectadas através da variacdo da
componente gravitacional nos eixos do sensor, podendo ser utilizado para estimar o
angulo de inclinacdo do corpo. A Figura 50 apresenta os valores fornecidos pelo
acelerdmetro quando submetido primeiramente a uma inclinacdo ao redor do eixo vy,

seguido por uma inclinacdo ao redor do eixo x.
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100k ....... ) ........ ........ ...... |Ilfi..: ....... ..... ‘{ ....... 2 ereninss T _
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Aceleragdo [9/256]

200 ks ........ st ERPRRREE ........ L ERRRRRRRE s e -
: ; : : Acelerémetro eixo x
B0 s LR 38 TR B Aceler?metro A0 ¥ s
Acelerdmetro eixo z

-400 i ] 1 i | i ] I i
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Amostra

Figura 50: Resposta do acelerdmetro ainclinaces.

A partir da Figura 50, é possivel notar que, em um primeiro momento, a
componente gravitacional no eixo z diminui gradativamente, enquanto a componente
no eixo x aumenta. O mesmo fenémeno ocorre quando a inclinagdo ocorre no outro
eixo.

Através da analise trigonométrica das aceleracdes fornecidas pelo
acelerébmetro, define-se o angulo de roll (¢ — inclinacéo ao redor do eixo x) e o angulo

de pitch (8 — inclinacao ao redor do eixo y) pelas equacgdes [62]:
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¢ =tan! Y ., (53)
az + a2

0 = tan_lL. (54)
a? + a2

Utilizando as equacdes 53 e 54 ¢é possivel calcular os angulos de roll e pitch
para o experimento apresentado na Figura 50, resultando nos valores expressos na

Figura 51.

Angulo de inclinagéo [rad)

444444 }f ........ ........ |

15 i ] i | I i
0 50 100 150 200 250 300 350 400 450 500
Amostra

Figura 51: Angulos calculados.

O problema no uso deste sensor esta nas vibracbes geradas pelos motores,
guando o sistema esta em funcionamento. Como o acelerbmetro € capaz de medir
pequenas aceleracdes, como as vibracdes, a rotacdo dos motores insere ruidos de
grande magnitude e de caracteristicas aleatérias. As Figuras 52 e 53 apresentam
amostras feitas com o quadrirrotor em repouso na plataforma, referentes aos trés
eixos do acelerébmetro e aos angulos de roll e pitch, sendo que os motores foram

acionados na iteracéo 250.
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Figura 52: Acelerdbmetro com vibra¢&o do motor.
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Figura 53: Angulo de roll e pitch com vibrac&o do motor.

Para o caso de movimento no veiculo, as amostras coleta estdo expressas

nas Figuras 54 e 55, referentes aos trés eixos do sensor e aos angulos de roll e pitch.

Novamente os motores foram acionados na amostra 250.
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Figura 54: Acelerdbmetro com movimento.
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Figura 55: Angulo roll e pitchcom movimento.

E possivel notar que no caso de movimento no veiculo, os ruidos sio de
menor intensidade, conservando o formato de onda do movimento. Porém, durante o
funcionamento do sistema, o regime transitorio € caracterizado por deslocamentos
angulares, de maneira que o ruido serd de menor intensidade, ja em regime
permanente o veiculo devera manter uma posicao constante, caso onde o ruido
apresenta maior amplitude. Dessa maneira, € necessario o uso de filtros digitais, como

sera discutido na sec¢éo 4.4.3.

4.4.2 Giroscopio

O giroscopio utilizado, modelo L3G4200D, possui resolucdo de 16 bits, com
faixa de valores entre —250 e 250 dps (degrees per second, graus por segundo),
fazendo com que a sensibilidade seja de 8,75 mdps/digit (mili degrees per second
per digit — mili graus por secundo por digito). Assim como o acelerébmetro, existe um
offset intrinseco do sensor, podendo ser corrigido via software através de uma média
aritmética [35]. A Figura 56 apresenta 500 amostras adquiridas com periodo de
amostragem de 15 ms para 0s €eixos x, y e z, respectivamente, sendo que o sensor foi
mantido parado em paralelo com o solo. Através desta Figura € possivel visualizar
gue o giroscépio apresenta ruido de maior amplitude relativa e maior aleatoriedade,

guando em estado de repouso.
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Figura 56: Amostras giroscépio.

A média das amostras para o eixo x € 0,37548 com desvio padrao de 0,1453.
Esta média sera utilizada com offset na leitura do sensor no eixo x.

A média das amostras para o eixo y € 0,30616 com desvio padrao de 0,128.
Esta média sera utilizada com offset na leitura do sensor no eixo y.

A média das amostras para o eixo x € 0,11684 com desvio padréo de 0,1603.
Esta média sera utilizada com offset na leitura do sensor no eixo x.

Para o experimento apresentado nas Figuras 50 e 51, os valores obtidos pelo

giroscopio e os calculados através da equacgao

Angul Oatual — Angul Oanterior (55)

)

PeTIOdOamostragem

est&o expressos na Figura 67 para angulo de roll e pitch. E evidente que, para o caso
de movimento, 0 giroscOpio apresenta maior precisdo e menor ruido quando

comparado ao calculo de velocidade através dos dados fornecidos pelo acelerbmetro.
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Figura 57: Velocidade angular para angulo roll e pitch.
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Assim como o acelerbmetro, o giroscopio sofre com as vibracdes inseridas
pela rotagcdo dos motores. Porém, o ruido presente é de menor amplitude do que o
detectado para o acelerbmetro, com excecdo do instante de acionamento dos
motores, onde ocorre um pico na leitura do giroscopio. A Figura 58 apresenta as
amostras referentes ao experimento realizado com o veiculo em repouso sobre a

bancada, com acionamento do motor na amostra 250.
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Figura 58: GiroscOpio com vibracdo do motor.

Nota-se que o eixo z apresenta ruido com maior amplitude do que os outros
eixos, tornando problematico a estimacdo do angulo de yaw, visto que a integracao
do sinal do giroscépio neste eixo € a Unica maneira de estimar o angulo de yaw com
0s sensores utilizados.

Para o caso de movimento, a Figura 59 apresenta as amostras referentes ao
experimento com o veiculo em movimento, com acionamento do motor na amostra
250.
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Figura 59: GiroscOpio com movimento.

Novamente, o ruido € mais expressivo no eixo z e aproximadamente
imperceptivel nos outros eixos. Assim como o acelerébmetro, a dificuldade reside no

ruido apresentado em regime estacionario, onde o veiculo deverd manter uma posi¢ao
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estatica. Dessa maneira, torna-se imperativo o uso de filtros digitais, como

apresentado na proxima secao.
4.4.3 Filtro e fusédo sensorial

Os filtros digitais sdo fundamentais para o funcionamento de sistemas de
recepcao de dados digitais. Em sistemas de comunicagéo, os filtros s&o utilizados
para a divisdo do canal de dados partes distintas, além de tratar os ruidos indesejaveis
[63]. A atenuacdo do ruido é de grande importancia para a correta estimagcdo dos
angulos do quadrirrotor, e consequentemente para o controle do veiculo [3].

Os filtros digitais podem ser classificados segundo a duracdo da sua resposta
ao impulso em dois tipos: FIR (finite-duration impulse response) que apresenta
resposta ao impulso de duracgao finita, e IIR (infinite-duration impulse response) cuja

resposta ao impulso apresenta duracao infinita. Através das equacoes

M-1 (56)
y(n) = Z h(k)x(n — k) e
k=0

« (57)
y(m) = > h(Dx(n - k),
k=0

as quais apresentam a soma de convolugéo para os filtros FIR e IIR, respectivamente,
€ possivel observar o principio de funcionamento dos mesmos [64].

Para o filtro FIR pode-se observar que a saida em qualquer instante de tempo
n € uma combinacdo linear das Ultimas M amostras do sinal de entrada, através dos
valores da resposta ao impulso h(k). Ja o filtro IIR apresenta uma combinacao linear
de infinitos valores, jA que a sua resposta ao impulso apresenta duracao infinita.
Portanto, € possivel afirmar que o filtro FIR possui uma memoéria com extensdo de M
amostras, tornando o seu uso em microcontrolador simplificado, quando comparado
ao filtro IR, cuja memoaria é infinita [64].

Tendo em vista a soma de convolucdo apresentada na equacgdo 56, uma
estrutura simples para o filtro FIR, chamada de estrutura direita, pode ser obtida como
apresentado na Figura 60. O sinal amostrado é expresso por x(n), o sinal de saida

por y(n) e z~! representa atraso em uma amostragem.
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Figura 60: Estrutura de forma direta do filtro FIR [64].

A implementacéo do filtro FIR no dispositivo Arduino esta apresentada no
Algoritmo 4. Essencialmente, € necessario utilizar um vetor para armazenar as Ultimas
M amostras do sinal de entrada, assim como um vetor constante correspondente a
resposta ao impulso do filtro projetado. Inicialmente é necessario realizar uma rotacao
nos valores do vetor de entradas para a inclusdo do novo sinal amostrado, em seguida
calcula-se a soma de convolucéo através de um lago de repeticdo. A saida do filtro é
o resultado desta soma, realizada através da equacao 56.

Algoritmo 4: Exemplo de implementac¢éo do filtro FIR no Arduino.

const int M;
const double h[M] = {h0, h1, h2, h3, ..., hM-1};
double entradas[M];

void loop() {
/Irealiza leitura da amostra
/Irotac&o do vetor
for(n=0; n < M-1; n++ ){

entradas[n] = entradas[n+1];

}
entradas[M-1] = amostra;
/lsoma de convolucdo
for(n=0; n < M; n++ ){

saida = saida + h[n]*entradas[M-1-n];
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O projeto de filtros FIR consiste em determinar os valores referentes a
resposta ao impulso do mesmo. Para o projeto do filtro empregado, utilizou-se a
ferramenta fdatool do software de simulagdo matemética, como descrito por MELLO
[65]. Nesta ferramenta é possivel selecionar o tipo de filtro desejado (FIR ou IIR), a
seletividade de frequéncia (passa-baixa, passa-alta, passa-faixa ou rejeita-faixa), a
frequéncia de amostragem, a frequéncia limite da banda passante, a frequéncia limite
da banda de corte e a ordem do filtro. Apds a selecéo, a ferramenta disponibiliza a
resposta ao impulso do filtro projetado e as respostas em frequéncia de magnitude e
fase.

Optou-se por utilizar um filtro FIR passa-baixa de décima ordem, com
frequéncia limite da banda passante de 3 Hz e frequéncia limite da banda de corte de
5Hz, o periodo de amostragem dos dados € de 15ms, correspondente a
aproximadamente 66,67 Hz. A resposta ao impulso do filtro projetado esta expressa
na Figura 61, as respostas em frequéncia de magnitude e fase estdo apresentadas na
Figura 62 e 63.

0.07

0 20 40 60 80 100 120 140
Tempo (ms)

Figura 61: Resposta ao impulso do filtro projetado.

Os valores correspondentes a resposta ao impulso utilizados no Arduino
foram: 0,1223487052763, 0,06599887254496, 0,07843808130349,
0,08838759595491, 0,09467412889796, 0,09681477413643, 0,09467412889796,
0,08838759595491, 0,07843808130349, 0,06599887254496 e 0,1223487052763.



80

10 \

8

g

Magnitude (dB)

&

-50

0 5 10 15 20 25 30
Frequéncia (Hz)

Figura 62: Resposta em frequéncia da magnitude do filtro projetado.
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Figura 63: Resposta em frequéncia da fase do filtro projetado.

O filtro projetado foi utilizado durante os experimentos a respeito de ruidos
das sec¢des anteriores, sendo que os resultados estdo apresentados nas Figuras a
seguir. Lembrando que primeiramente o veiculo foi mantido parado sobre a
plataforma, e em seguida a aeronave estava em deslocamento angular. Para ambos

0S casos, 0S motores sao acionados na amostra 250.
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Figura 64: Filtro FIR para acelerbmetro eixo x e y.
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Figura 65: Filtro FIR para acelerbmetro eixo z e angulo de roll.
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Figura 66: Filtro FIR para angulo pitch e giroscépio eixo Xx.
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Figura 67: Filtro FIR para giroscopio eixo y e z.
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Figura 69: Filtro FIR para acelerbmetro eixo z e angulo roll com movimento.
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Figura 70: Filtro FIR para angulo pitch giroscopio eixo x com movimento.
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Figura 71: Filtro FIR para giroscopio eixo y e z com movimento.

A partir das Figuras 64 a 71 é possivel notar que para o acelerbmetro no
primeiro caso o filtro atenua os ruidos, mas ndo os elimina. JA para o caso de
movimento, o sinal filtrado apresenta pequenas oscilagdes. Para o giroscopio, o filtro
atua de forma satisfatéria, mas insere um pequeno atraso. Uma forma de observar o
funcionamento do filtro consiste na utilizagdo da transformada de Fourier para
determinar a amplitude do sinal em relacdo a frequéncia. Como o sinal foi amostrado
com frequéncia de aproximadamente 66,67 Hz, a maior frequéncia detectada pelo
software de simulagdo é de aproximadamente 33,33 Hz. A Figura 72 apresenta as
curvas de amplitude por frequéncia do giroscépio no eixo z para o0 caso estatico, e a

Figura 73 para o caso de movimento com 0s motores acionados na amostragem 250.
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Figura 72: Velocidade angular por frequéncia giroscopio eixo z.
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Figura 73: Velocidade angular por frequéncia giroscépio eixo z com movimento.

A partir da Figura 94 é possivel visualizar o ruido de grande amplitude em
varias frequéncias. Na Figura 95, nota-se a frequéncia de movimento a qual o veiculo
foi submetido, aproximadamente 2 Hz. Em ambos os casos é de facil visualizacéo o
efeito do filtro, atenuando a amplitude dos sinais com frequéncia maior de 3 Hz, como
projetado.

Outra ferramenta que pode ser utilizada é a média ponderada entre o angulo
calculado com o acelerébmetro e o angulo estimado pela integracdo do sinal do
giroscopio. Dessa maneira é possivel comparar o valor de tendéncia do angulo e o
valor amostrado, de maneira a obter um resultado mais proximo ao real, através da

atenuacao das grandes variag6es do acelerébmetro. A equacéo
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Hestimado = PeSOG- (Hestimado + gA- Tamostragem) + PeSOA- 9A (58)

mostra como realizar o calculo do angulo através da média ponderada.

Através do ajuste dos parametros Peso; € Peso, € possivel determinar qual
das medicOes sera mais considerada, a integracéo do giroscépio ou o célculo com os
valores do acelerbmetro. Experimentalmente notou-se que o primeiro termo € de
maior confianca, devido a menor presenca de ruido na leitura do giroscopio, sendo
gue o segundo termo é utilizado como um guia para ajustar o valor estimado com a
aceleracgéo lida. A Figura 96 apresenta o angulo de pitch com filtro FIR da Figura 74,

juntamente com a angulo estimado pela equacao 58, com Peso; = 0,9 e Peso, = 0,1.

30 T T T T T T T T T
; : : : : : : Filtro FIR
Estimado

Angulo pitch [graus]

i 1 I i I i 1 1 i
0 50 100 150 200 250 300 350 400 450 500
Amaostra

Figura 74: Angulo de pitch com filtro FIR e estimado.

Esta estimacdo é conhecida como filtro complementar, sendo utilizada em
codigos de placas controladoras comerciais, como a Multiwii [37]. Portanto, neste
trabalho optou-se por utilizar um filtro FIR de décima ordem nos sinais do acelerdmetro
e giroscopio, além de estimar os angulos de roll e pitch através do filtro complementar,

com o intuito de suavizar o sinal de entrada do controlador de atitude.
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5 CONTROLE DE ATITUDE

Helicopteros de maneira geral, incluindo o quadrirrotor, sdo intrinsicamente
dificeis de serem controlados, pois os mesmos apresentam oscilacdes instaveis
associadas a massa girante dos seus motores [3]. Adicionalmente, a resposta em
malha aberta deste veiculo € instavel, tornando necessario um lago de realimentacéo
para alcancar a estabilidade [24]. Tendo em vista os desafios em se controlar um
quadrirrotor, diversas metodologias e técnicas nao-lineares e de otimizacdo foram
propostas, porém a validacao de seus resultados geralmente ocorre apenas por meio
de simulagBes. Em prototipos € comum o uso de técnicas classicas de controle, dentre
as quais destaca-se o controle PID, com resultados satisfatérios para estabilizacao do

quadrirrotor em voo pairado [66].

5.1 CONTROLADOR PID

O controlador PID é amplamente utilizado no estudo de roboética devido a
simplicidade de implementacédo, a diversidade de métodos para sintonia de seus
parametros, a facilidade no ajuste dos ganhos e a robustez na presenca de incertezas
paramétricas [sintonia pid]. Usualmente, o controlador PID € empregado como
estratégia inicial de controle, abrindo caminho para o entendimento do sistema como
um todo, e 0 uso de técnicas mais avancadas. Diversos autores utilizam esta
abordagem, partindo de uma aproximacao classica de controle para entdo
desenvolverem estruturas mais complexas [3, 40, 59].

De maneira geral, o controlador PID é composto por trés acdes de controle:
proporcional, integral e derivativa. A acdo proporcional esta diretamente relacionada
com o sinal de erro, ja a acao integral € composta pela integral deste sinal, sendo
responsavel por eliminar o erro de regime estacionario. A acao derivativa tem como
propésito melhorar a resposta transitéria e estabilidade do sistema, através da

insercao da derivada do sinal de erro [67]. A equagao

u(®) = Kpe(®) + K; [ e@dr+ K, 20 (59)
0
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apresenta o controlador PID, destacando os termos referentes as a¢des proporcional,
integral e derivativa.
A estrutura correspondente a equacado acima pode ser expressa como no

diagrama de blocos da Figura 75.

1
Integrador K
L U: Saida do
Referéncia Erro + controlador
»{-K- >
>+
KP Soma
—p du/dt =K-/
Derivador KD

Figura 75: Diagrama de blocos do controlador PID.

Segundo BRESCIANI (2008) [59], essa estrutura PID tradicional apresenta
duas desvantagens. A primeira desvantagem reside no fato de que a acao derivativa
é calculada a partir do sinal de erro, fazendo com que variagdes do tipo degrau gerem
respostas do tipo impulso. Isto pode ser corrigido através do calculo da acdo derivativa
a partir do sinal de saida, no caso de quadrirrotres o sinal do giroscopio apresenta a

derivada do angulo de saida, tornando desnecessario efetuar este calculo.

i e

Integrador  Saturador Kl
e Erro U: Saida do
eréncia
L + controlador
>/+\ : Jh P+
I// — +
KP Soma
Y: Sinal
Medido
Y": Derivada
Sinsl Medido
&

KD

Figura 76: Estrutura modificada do controlador PID.



88

A outra desvantagem esta relacionada a acdo integral juntamente com a
saturacao do atuador, fazendo com que a resposta se torne lenta devido ao tempo em
qgue a integral esteja fora dos limites de resposta linear do sistema. Este fenbmeno é
chamado de wind-up e pode ser evitado adicionando-se um saturador na saida
integral, com o intuido de manter a resposta dentro dos limites pré-definidos. A Figura
76 apresenta a estrutura do controlador PID com as alteragdes citadas.

5.2 ESTRATEGIA DE CONTROLE E ACIONAMENTO

A estratégia de controle adotada consiste em utilizar um controlador PID para
cada angulo controlado. Segundo POUNDS (2008) [5], o modelo dinamico do
quadrirrotor permite que o sistema seja desacoplado, adotando-se um controlador
SISO (Single Input Single Output) para cada eixo. Como os diferentes controladores
acionam suas saidas através dos mesmos atuadores, é necessario unir as acoes de
controle para determinar os sinais enviados aos motores. A realimentacgdo da atitude
gerada é realizada através dos sensores inerciais (acelerbmetro e giroscépio), os
quais fornecem o angulo e a velocidade angular de cada eixo do veiculo. A Figura 77
apresenta um diagrama de blocos do sistema juntamente com a estratégia de controle

e acionamento.

Estratégia de controle

REF P Referéncias
—t Acdbes de Controle P AcOes de Controle  Velocidades P Velocidade PWM F—
Referéncias | | Sensores
Controladores PID Equacbes1,2,3e4 Curva PWM x Velocidade
L Sensoriamento Angulos |« Angulos  Momentos |« Momentos Velocidade j«¢
Acelerémetro e Giroscopio Dinadmica do Veiculo Dinamica do Atuador

Dindmica do sistema

Figura 77: Diagrama de blocos de controle.

A saida dos controladores dos angulos de roll, pitch e yaw sdo os momentos

angulares que alterardo a atitude do veiculo. A partir das equacdes 6, 7 e 8, é possivel
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determinar a velocidade de rotagcdo dos motores que produzem 0sS momentos

esperados, expressos pelas equagdes [59]

1 1 60

Qf = QIZ-I - Z_bl Upitch - E Uyaw (60)
1 61

Q% = 'QIZ-I - Z_bl Urou + E Uyaw (61)
1 1 62

Q% = QIZ-I + Z_bl Upitch - E Uyaw (62)

1 1 63
Qtzl = -QIZ-I + Z_blUroll + EUyan ( )

onde Q4 € a velocidade de voo pairado, ou seja, a velocidade que gera forca
necessaria para contrabalancear a gravidade.

As velocidades dos motores encontradas com as equacdes acima Sao
transformadas para seus respectivos sinais PWM, com o auxilio da curva linearizada
da Figura 36. Estes sinais sdo enviados para os ESCs para acionamento dos motores,
0S quais geram momento angular e consequentemente modificam os angulos do

veiculo.

5.3 SIMULACOES

A modelagem do sistema levantada no capitulo 4, juntamente com a
estratégia de controle definida, foram utilizadas para o desenvolvimento de um
simulador em um software de simulagdo matematica. A simulacao € uma ferramenta
poderosa para o entendimento do sistema, assim como para a avaliacdo de
desempenho de estratégias de controle diferentes [59]. Através do simulador é
possivel determinar os parametros de referéncia para os angulos e o sinal PWM
correspondente a velocidade de hovering, assim como visualizar os angulos de saida,
os sinais PWM gerados e as velocidades dos motores.

A Figura 78 apresenta o simulador desenvolvido, através de diagrama de
blocos. As referéncias dos angulos séo especificadas nos blocos a esquerda, servindo
como entrada para o subsistema intitulado Controlador PID. Este bloco também

recebe como entradas os sinais de realimentacdo, utilizados para execugao dos



controladores PID, cujas saidas sdo utilizadas como entradas

Estratégia de Controle e Atuacgéo, detalhado na Figura 79.
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no subsistema
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Figura 78: Simulador desenvolvido.
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Figura 79: Subsistema "Estratégia de Controle e Atuagcao".

Este subsistema pode ser dividido em Estratégia de Controle, correspondendo

as operacdes matematicas realizadas pela placa controladora, e Atuador, referente

ao modelo do conjunto ESC, motor e hélice levantado no capitulo anterior.

Essencialmente, as acdes de controle sdo utilizadas para o calculo das velocidades

dos motores, segundo as equacgdes 60, 61, 62 e 63. E importante ressaltar a saturagio

destas velocidades dentro dos limites da aproximacao linear, ou seja, entre 40% e

80% do sinal PWM. De posse das velocidades dos motores, a partir da curva

apresentada na Figura 36 é calculado o sinal PWM que sera enviado para cara ESC,

encerrando as atividades da placa controladora e iniciando a dindmica dos atuadores.

Os sinais PWM acionam os motores através da funcdo de transferéncia obtida na

equacao 48, gerando as velocidades de rotacdo dos mesmos. Estas que sao
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utilizadas em conjunto com as equacdes 6, 7 e 8 para determinar o momento gerado,
representados pelas saidas U_Roll, U_Pitch e U_Yaw.

Finalmente, os momentos gerados pelos atuadores s&o entradas para o bloco
Dinamica do Quadrirrotor, expressas pelas equacdes 9, 10 e 11. As saidas deste bloco
sdo os angulos de roll, pitch e yaw, assim como as suas respectivas velocidades
angulares. A Figura 80 apresenta o bloco descrito, nota-se que o duplo integrador foi
separado em dois integradores simples a fim de disponibilizar imediatamente a

derivada da saida.

1 ~ 1
®—*|:>—’ = e D
U_Rall ‘ Roll

W_Yaw

Figura 80: Bloco "Dinamica do Quadrirrotor".

5.2.1 Controlador proporcional

Primeiramente simulou-se o efeito do controlador proporcional no sistema.
Este controlador apresenta em sua saida um sinal diretamente proporcional ao sinal
de erro, ou seja, a diferenca entre o angulo desejado e o angulo atual. Como visto na
secdo 4.1 - Dinamica do sistema, o modelo do quadrirrotor € caracterizado por possuir
dois polos em zero (ou seja, duplo integrador), fazendo com que o sistema seja
oscilatorio. Atraves da simulacdo, notou-se que apenas este controlador € insuficiente
para estabilizacdo do veiculo, jA que a saida observada apresenta uma oscilacao
crescente.

A Figura 81 mostra a resposta do controlador proporcional quando aplicado
degrau em tempo t = 0 s para os angulos de roll (em preto), pitch (em vermelho) e

yaw (em azul).
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Figura 81: Resposta ao degrau com controlador proporcional.

A Figura 82 mostra a resposta do controlador proporcional quando aplicado

degrau em tempo t = 0 s para o angulo de roll (em preto), t = 4 s para o angulo pitch
(em vermelho) e t =8s para o angulo yaw (em azul). Nesta Figura é possivel

visualizar a oscilagcédo de cada eixo em separado.

G
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— Fikch
Yaw
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g

L
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Figura 82: Resposta, em separado, ao degrau com controlador proporcional
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5.2.2 Controlador PD

O controlador proporcional derivativo (PD) tem como principal caracteristica
melhorar a estabilidade do sistema, modificando a resposta transitoria através da
insercéo de um zero [67]. Em todas as simulagbes realizadas para este controlador o
degrau de referéncia utilizado foi de 15 graus, aplicados nos instantes t = 0 s para o
angulo de roll, t = 4 s para pitch e t = 8 s para yaw. A Figura 83 apresenta a resposta

para o controlador PD com ganhos K, =1 e K, = 1.

Anglo [pan)

Roll
Pitch
Yaw

Teopo [s

Figura 83: Resposta, em separado, ao degrau com controlador PD (Kp =1e K, = 1).

Aumentando-se o ganho proporcional, a resposta do sistema tornou-se mais
rapida, mantendo-se estavel, como apresentado na Figura 84, para o controlador PD

com ganhos K, = 2 e K, = 1.

Ammaghe [jgrms)]

— Rall
Pitch
Yaw

Teegex 1]

Figura 84: Resposta, em separado, ao degrau com controlador PD (Kp =2 e K, = 1).
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O acréscimo de ganho proporcional tende a acelerar a resposta do sistema,
diminuindo o seu tempo de subida. Porém, devido a natureza oscilatoria do veiculo e
a necessidade do uso de derivador, o aumento do ganho proporcional gera oscilagbes

durante a resposta transitéria, conforme ilustrado na Figura 85.

Asgo [grams)]

Roll
Pitch
Yaw

Tempe [1]

Figura 85: Efeito oscilatério do excesso de ganho proporcional.

Alterando os ganhos para K, = 1 e K;, = 2, a resposta-se mostrou-se mais

lenta, devido ao acréscimo de amortecimento por parte do ganho derivativo, como

ilustrado na Figura 86.

Assgo [gras)

Roll
Pitch
{

1 T Yaw

Tempo 3]

Figura 866: Resposta, em separado, ao degrau com controlador PD (Kp =1 e Ky, = 1).
5.2.3 Controlador PID

O controlador PID adiciona o fator integrativo ao controlador PD, tendo como

principal caracteristica a adicdo da acdo de controle referente a integral do sinal de



95

erro. O termo integral € de grande importancia na implementacgéo pratica do sistema,
visto que os motores utilizados podem ndo apresentar as mesmas caracteristicas,
fazendo com que as velocidades dos motores estimadas ndo gerem a atitude
necessaria. Outra caracteristica que pode ser corrigida através do termo integral € o
deslocamento do centro de massa do sistema, visto que a acao integrativa tenderé a
aumentar a velocidade do motor que esté carregando maior peso.

Amglo [gras]

—— Rall
Fitch
Yaw

Tz [1]

Figura 87: Resposta ao degrau com motor de menor torque.

A Figura 87 apresenta a resposta ao degrau de referéncia de 15 graus no
instante de tempo t = 0 s, com controlador PD, para os angulos de roll, pitch e yaw,
onde simulou-se que um dos motores responsaveis pela estabilizacdo do angulo pitch
produziria menor torque que o outro. Nota-se que o0 sistema estabiliza-se em um
angulo diferente do desejado, tornando necessario a correcdo através do termo

integral.

Rall
— Pitch
Yaw

Ansgo [gras)

Tempo 3]

Figura 88: Resposta ao degrau com motor de menor torque com termo integral.
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Adicionando-se o fator integral, a resposta do sistema, com 0S mesmos
parametros de entrada anterior, torna-se estavel e segue a referéncia angular. Porém,
nota-se o aumento do sobressinal, devido ao acumulo do sinal do erro realizado pelo

termo integrativo. A Figura 88 ilustra o efeito descrito.

5.4 CONTROLADOR EMBARCADO

O controle digital difere do controle analégico no sentido de que uma ou mais
partes do sistema estdo na forma de trem de pulsos ou codigo numérico. Os sistemas
de controle digital s&o menos suscetiveis a acdo e variagcdo do ambiente, menos
sensiveis a ruidos e perturbacdes, ndo requerem alteracdes de hardware, sdo mais
compactos e leves [68]. O sistema quadrirrotor exige o uso de controle digital devido
a interface de comunicacao entre os sensores e atuadores, naturalmente digitais. O
algoritmo de controle foi desenvolvido através interface de programagdo Arduino e
embarcado no dispositivo Mega 2560.

Para o uso do controlador PID em microcontroladores, é necessario realizar o
processo de discretizacdo, usualmente através das aproximacdes de Tustin. As
aproximacOes para 0s termos proporcional e integral estdo apresentadas nas

equacoes [67]

P(t;) = Kp.error(ty) (64)

error(ty,q1) + e(ty) (65)
5 :

I(tesr) = 1(te) + K T.

A aproximacdao do termo derivativo ndo foi implementada, pois o sinal do giroscépio ja
fornece a derivada angular.

Onde P(t,) representa o termo proporcional no instante de tempo t;, Kr € 0
ganho proporcional, error(t,) € o erro no instante t;, I(t,;,) € 0 termo integral no
instante de tempo t,, 1, K; € 0 ganho integrativo, error(t;,,) € 0 erro no instante t;
e T é o periodo de amostragem das entradas. A implementacado destas aproximacoes
€ simples e imediata, como apresentado no Algoritmo 5. Adicionalmente, este

Algoritmo apresenta o controlador PID desenvolvido.
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Algoritmo 5: Aproximacdes de Tustin e controlador PID desenvolvido.

/latualiza o erro anterior
error[0] = error[1];
/lcalcula 0 novo erro
error[1] = referencia — angulo;
/ltermo proporcional
P = KP*error[1];
/ltermo integral
| =1 + KI*T*(error[0]+error[1])/2;
/lwindup
If(1>1_max)

| =1_max;
If( I <1_min)

I =1_min;
/ltermo derivativo
D = KD*velocidade_angular;
//saida U do controlador PID
U=P+1+D;

O laco de repeticéo utilizado para o controle do veiculo é composto por cinco
etapas: leitura dos sensores, filtros, controle PID, atuacao e telemetria. A leitura dos
sensores € realizada através de comunicac¢do 12C, sendo que o acelerébmetro é lido
trés vezes a cada amostragem, a fim de diminuir o ruido através de uma média
simples. Em seguida, é aplicado o filtro FIR de décima ordem em todos os sinais lidos,
ou seja, nos trés eixos do acelerdmetro e do giroscépio, assim como é utilizado o filtro
complementar. Com os angulos e velocidades angulares filtrados, o Algoritmo 5 é
executado para os angulos de roll, pitch e yaw, gerando as saidas de controle U_Ruoll,
U_Pitch e U_Yaw. Através do processo descrito na secéo 5.2 Estratégia de controle
e atuacdo, as velocidades dos motores sao calculadas com base nos sinais de
controle obtidos, como apresentado no Algoritmo 6. Por fim, a telemetria do veiculo &
realizada através de um médulo Bluetooth utilizando comunicacéo serial. O Quadro 4
apresenta as etapas do lago de repeticao juntamente com o tempo levado para sua
execucao, sendo que o total de 15 ms foi adotado como periodo de amostragem do

sistema.
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Etapa Tempo de execucao (ms)
Leitura dos sensores 7,6 ms

Filtros 0,53 ms

Controle PID 0,22 ms

Atuacéo 2,5ms

Telemetria 4,15 ms

Total 15 ms

Quadro 4: Etapas do lago de repeticéo.

Algoritmo 6: Etapa de atuacéo.

/lcalcula o quadrado das velocidades através das equacdes 60, 61, 62 e 63
motor2[1] = vel_h*vel_h — 1/(2*B*L)*U_Pitch — 1/(4*D)*U_Yaw;
motor2[2] = vel_h*vel_h — 1/(2*B*L)*U_Roll + 1/(4*D)*U_Yaw;
motor2[3] = vel_h*vel_h + 1/(2*B*L)*U_Pitch — 1/(4*D)*U_Yaw;
motor2[4] = vel_h*vel_h + 1/(2*B*L)*U_Roll + 1/(4*D)*U_Yaw;
/limpede que o resultado seja menor que zero, evitando erro na raiz quadrada
If(motor2[1] < 0)

Motor2[1] = O;
If(motor2[2] < 0)

Motor2[2] = 0;
If(motor2[3] < 0)

Motor2[3] = 0;
If(motor2[4] < 0)

Motor2[4] = 0;
/ldetermina a velocidade dos motores em radianos/segundo
motor[1] = sqrt(motor2[1]);
motor[2] = sqrt(motor2[2]);
motor[3] = sqrt(motor2[3]);
motor[4] = sqrt(motor2[4]);
//determina o PWM através da equacao linear
pwml = motor[1]*0.164 — 25.137;
pwm2 = motor[2]*0.164 — 25.137;
pwm3 = motor[3]*0.164 — 25.137;
pwm4 = motor[4]*0.164 — 25.137;
/Nimita os PWM na faixa de operacgéo
if(pwm1 < pwm_min)

pwml = pwm_min;
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if(owm1 > pwm_max)
pwm2 = pwm_max;
if(pwm2 < pwm_min)
pwmz2 = pwm_min;
if(pwm2 > pwm_max)
pwmz2 = pwm_max;
if(pwm3 < pwm_min)
pwm3 = pwm_min;
if(owm3 > pwm_max)
pwma3 = pwm_max;
if(pwm4 < pwm_min)
pwm4 = pwm_min;
if(pwm4 > pwm_max)
pwm4 = pwm_max;
/lajusta 0 PWM de 0-100 para 8000-16000
pwml = 8000+pwm1*80;
pwm2 = 8000+pwm2*80;
pwm3 = 8000+pwm3*80;
pwm4 = 8000+pwm4*80;
/laciona os ESCs
OCR3B = pwm1;
OCR3C = pwm1;
OCR3A = pwm2;
OCR4A = pwm4;

A telemetria dispensa a apresentacdo do codigo utilizado, visto que a mesma
consiste apenas do envio de informacfes serial. Cabe ressaltar que os comandos de
acionamento dos motores, degrau de referéncia angular e os ganhos dos
controladores sé@o gerenciados pela interface grafica em ambiente LabVIEW. Essa
abordagem torna o sistema mais seguro, pois 0 usuario nao necessita estar proximo
as hélices para ligar/desligar o sistema. Adicionalmente, a atualizacdo em tempo real
dos ganhos dos controladores dispensa a recompilagdo e atualizagcado do firmware

embarcado no dispositivo Arduino.
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6 RESULTADOS EXPERIMENTAIS

Os experimentos realizados tiveram como principal objetivo validar o modelo
da aeronave e a estratégia de controle utilizada. Inicialmente utilizou-se o sistema de
eixo fixo — com um grau de liberdade — a fim de estudar a resposta do sistema de
maneira isolada. O primeiro experimento teve o intuito de verificar o calculo e
estimacdo do angulo. A Figura 89 apresenta o angulo medido enquanto o eixo foi

mantido em angulo zero e os motores ligados.

Angulo [graus)
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Figura 89: Angulo amostrado com o eixo em zero.

A partir da Figura 89 é possivel notar que, mesmo com o eixo mantido em
angulo zero, o angulo obtido varia entre aproximadamente —20° e 20°. Essa variacao
€ inaceitavel para o funcionamento do controlador PID, ja que a a¢édo de controle é
proporcional ao sinal de erro, a integral de sinal e a derivada do mesmo, fazendo com
gue o sistema seja atuado desnecessariamente.

Para verificar a origem do ruido do veiculo, retirou-se a IMU do sistema de
eixo fixo e acionou-se o controlador. Foi observado que o controlador respondia
corretamente aos sinais de erro obtidos através da manipulacdo da IMU, levando a
conclusdo de que a vibracdo dos motores era amplificada pela estrutura metélica e
pelos parafusos que ligavam a IMU ao eixo. Com o intuito de amortecer as vibragoes,
inseriu-se entre a estrutura mecéanica do sistema e a IMU um material esponjoso com
caracteristicas mecanicas capazes de filtrar grande parte do ruido gerado pelos

motores. A Figura 90 mostra o angulo medido com a adicdo do material, mas sem
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tratamento de filtro digital. A Figura 91 mostra a resposta do controlador com a
referéncia de angulo zero.
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Figura 90: Angulo amostrado com eixo fixo em zero.
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Figura 91: Resposta do controlador.

Nota-se, através das Figuras 90 e 91, que o nivel de ruido diminuiu
consideravelmente, fazendo com que o controlador estabilizasse o sistema em torno
do angulo zero. Com a adicao do filtro FIR projetado, o a&ngulo amostrado com o eixo
fixo em zero apresentou atenuacdo ainda maior do ruido, como mostrado na Figura
92.

A variacdo apresentada na Figura 92, aproximadamente 1,5 graus, é aceitavel
para a acao do controlador PID no sistema de eixo fixo. A Figura 93 mostra a resposta

do controlador embarcado com referéncia em zero, inicialmente com o sistema
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inclinado totalmente para um lado, sendo que o controle foi acionado na amostra 300.
E possivel notar a oscilagdo ao redor do angulo de referéncia, devido a presenca do

ruido.

Angulo [graus]
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Figura 92: Angulo amostrado com eixo fixo em zero com filtro FIR.
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Figura 93: Resposta do controlador PID com uso do filtro FIR.

Em seguida, o controlador foi testado em uma estrutura onde o veiculo tem
um de seus eixos preso por molas, como mostrado na Figura 94. Dessa maneira, 0
sistema continua tendo um grau de liberdade, porém, corresponde ao sistema

modelado. As Figuras 95 e 96 apresentam a resposta para os angulos de roll e pitch.



Figura 94: Estrutura com um grau de liberdade.

Angulo [graus]

Angulo [graus]

15 i i i i i i i i ]
0 100 200 300 400 500 600 700 800 900 1000

Amostra

Figura 95: Resposta para o angulo de roll.
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Figura 96: Resposta para o angulo de pitch.
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Notou-se que o0s comportamentos dos movimentos de roll e pitch
apresentaram desempenho diferente (Figura 95 e 96), sendo devido possivelmente a
imperfeicbes mecanicas da estrutura. Por este motivo, os valores dos ganhos do
controlador resultantes foram diferentes para ambos os movimentos. Apos ajustados
0s ganhos para o veiculo construido na estrutura da Figura 94, o controlador foi
testado, na plataforma de trés graus de liberdade, para os angulos de roll e pitch em
conjunto. A presenca do ruido tornou-se um fator expressivo novamente, visto que a
dindmica com trés graus de liberdade € muito mais suscetivel ao ruido, onde uma
pequena alteracdo em um eixo implica na mudanca de toda a atitude da aeronave. A
Figura 97 apresenta a resposta do controlador com referéncia de angulo zero. Nota-
se que o controlador tende a estabilizar o veiculo ao redor do angulo de referéncia,
sofrendo com a interferéncia dos ruidos mecéanicos e dos ruidos intrinsecos de

sensores com estrutura MEMS [3].
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Figura 97: Resposta do controlador para os angulos de roll e pitch juntos.

Portanto, verificou-se que o modelo levantado corresponde a dindmica do
sistema, de maneira que o controlador PID embarcado no dispositivo Arduino foi
capaz de estabilizar o sistema de eixo fixo com pequenas variagcdes ao redor da
referéncia. Adicionalmente, a estabilizagdo em um eixo também foi alcancada no
veiculo construido, com a ajuda da estrutura apresentada na Figura 94. Por fim, o
controlador completo apresentou uma resposta condizente com o restante dos

experimentos, porém, ndo alcancando a mesma estabilidade.



105

7 CONSIDERACOES FINAIS

Este trabalho deixa como legado para a universidade uma plataforma de
estudos para as disciplinas de Controle de Sistemas Lineares, além de iniciar uma
linha de pesquisa a respeito da modelagem, controle e utilizagdo de veiculos aéreos
nao tripulados. A principal contribuicdo deste texto € o desvendar do processo de
construcdo, da modelagem dinamica e dos elementos presentes no veiculo, do
acionamento dos atuadores e do controle do quadrirrotor.

As aplicagbes de VANTs na configuragcdo quadrirrotor sdo vastas, tanto no
ambito civil como militar. No caso militar, os quadrirrotores sdo utilizados para
reconhecimento de areas em ambientes hostis, assim como para a vigilancia e
espionagem. J4 no meio civil, estes VANTs sdo equipados com cameras para
monitoramento de plantacdes e grandes rebanhos, auxilio em operac¢des de busca e
salvamento, inspec¢éo de linhas de transmisséo e distribui¢éo elétrica, além de realizar
fotos e filmagens paranoicas para as indastrias de cinema, marketing e jornalismo
[24].

Levando-se em consideracdo a regidao onde esta localizada a UTFPR —
Campus Toledo, as pesquisas utilizando quadrirrotores podem ser aplicadas na area
agricola, para o monitoramento de plantacdes, tornando desnecessario 0
deslocamento do ser humano até o ponto de verificacdo. Outra linha de pesquisa de
interesse € a utilizacdo de sensores ultrassénicos acoplados ao VANT capaz de
pousar na agua, para o monitoramento de leitos de rios, como o Rio Iguacu. A
inspecdo de linhas de transmisséo e distribuicdo de energia € uma outra linha de
pesquisa, porém apresenta desafios com relacdo a interferéncia gerada pelo grande
campo eletromagnético em suas proximidades, podendo alterar o comportamento do
veiculo.

Nos proximos trabalhos, o principal fator a ser melhorado é a diminuicdo do
ruido na leitura dos sensores, seja pelo tratamento dos sinais ou por estimacgéo de
estados..Uma das sugestdes € a aplicacao de técnicas de filtragem avancadas, como
o filtro de Kalman [9]. O uso deste filtro demanda operagbes matematicas recursivas
com matrizes, exigindo tempo e capacidade de processamento da placa controladora
[69]. Outra sugestao é o uso de sensores de melhor qualidade, com filtros internos e
maior resolucdo, melhorando a estimacdo da atitude do veiculo [3]. Algumas IMU

comerciais disponibilizam a implementacdo do filtro de Kalman estendido
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internamente, o que permite redirecionar os recursos da placa controladora, que antes
eram alocados para este filtro, para a execugéo de algoritmos de controle avancado
[59, 70].

Mesmo o Arduino mostrando-se suficiente para a aplicacdo, outra
possibilidade seria o0 emprego de dispositivos baseados em microcontroladores mais
robustos, ou em sistemas microprocessados. Devido a praticidade e a quantidade de
produtos disponiveis no mercado, tém-se utilizado circuitos integrados baseados na
arquitetura ARM, em especial a linha Cortex [69]. Outra abordagem € a utilizacdo de
dispositivos em arranjo de portas programaveis em campo (FPGA), devido a
disponibilidade de programacao paralela [71].

Com relacéo ao controle, diversas técnicas tém sido utilizadas, com destaque
a légica difusa (fuzzy) [72, 73]. A l6gica fuzzy pode ser utilizada em conjunto com
controladores PID, com o intuito de modificar os ganhos do controlador a partir das
diferentes situagbes encontradas durante a estabilizagdo do quadrirrotor [8]. Ainda
relativo ao controle, o LabVIEW pode ser utilizado ndo so6 para a telemetria, mas para
0 processamento das técnicas de controle, viabilizando, através de linguagem grafica,

a implementacgédo de técnicas avancgadas de controle.
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