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RESUMO

As pesquisas com Veiculos Aéreos Nao Tripulados (VANTSs) tém sido intensificadas desde os
anos 2000, com o objetivo de substituir os veiculos tripulados. Sua manobrabilidade o torna
apto a lidar com diversos tipos de aplicagdes como vigilancia de uma determinada éarea,
inspe¢do de estruturas, em ambientes de dificil acesso, entre outros. Quando as primeiras
pesquisas iniciaram, esse tipo de veiculo aéreo era usado apenas para aplicagdes militares,
mas atualmente sdo estudados para outras aplicagdes; os estudos se concentram em técnicas
de controle para estabilidade e autonomia dos voos. Este trabalho objetiva o desenvolvimento
de um controle de altitude e atitude de um VANT do tipo quadricoptero; a implementacao foi
realizada na plataforma Arduino e os testes de voo em ambientes fechados. Foi realizado o
controle de estabilidade e de altura, comparagdes entre dois tipos de controle de altura, PID

(Proporcional-Integral-Derivativo) e Fuzzy em ambiente Simulink® MATLAB.

Palavras-chave: VANT. Controle Fuzzy. Voo Autonomo. Quadricoptero.



ABSTRACT

Research on Unmanned Aerial Vehicles (UAVs) has been intensified since the 2000s with the
aim of replacing manned vehicles. Its maneuverability makes it capable of handling various
types of applications such as surveillance of a particular area, inspection of structures, in
difficult to access environments, among others. When the first research began, this type of
aerial vehicle was only used for military applications, but at the moment they are studied for
other applications; the studies focus on control techniques for stability and flight autonomy.
This work aimed the development of an altitude control and attitude of a UAV type quadrotor;
the implementation was carried out on the Arduino platform and the flight tests indoors.
Design of stability and height control, comparisons between two types of height control, PID
(Proportional-Integral-Derivative) and Fuzzy in a Simulink® / MATLAB environment were
performed.

Keywords: UAVs. Fuzzy Control. Autonomous flight, Quadrotor
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1. INTRODUCAO

As pesquisas com Veiculos Aéreos Nao tripulados (VANTS), do inglés Unmanned
Aerial Vehicles (UAVs), vem crescendo impulsionado por avangos tecnoldgicos,
principalmente na drea de microprocessadores, sensores e telecomunicacdes. Os VANTSs sdo
veiculos que ndo necessitam de pilotos j4 que sdo controlados remotamente ou de forma
autonoma.

Os VANTSs podem ser classificados em aeronaves de asa fixa (avides), de asa rotativa
(helicopteros e multicopteros), entre outros (baldes, dirigiveis, etc). Dentre os tipos de asas
rotativas, quadricopteros tem ganhado destaque nas pesquisas devido as suas vantagens de
maior estabilidade, manobrabilidade, voo vertical e poder de pairar. Suas aplicacdes se
baseiam em tarefas em que a presenca de seres humanos a bordo ndo ¢ necessaria ou
desejavel, como em missdes perigosas, com o objetivo de eliminar o risco de acidentes. Entre
os trabalhos encontrados com VANTSs pode-se citar: aquisi¢do de imagens, monitoramento de
areas, inspe¢ao de dutos, linhas de transmissdo, busca e salvamento (LUARA, 2012),
(LONGHITANQO, 2012), (CHAVES, 2013).

As pesquisas realizadas neste trabalho focam em métodos para controle automatico
para estabilizacdo e realizagdo de voo, assim, essa pesquisa visou realizar o controle de
atitude (estabilidade) e altitude do quadricoptero utilizando controle inteligente através da
logica Fuzzy, comparando os resultados para um voo pairado. Dentro desse contexto, os
principais problemas abordados na dissertagao foram:

e Desenvolver o controle Fuzzy de altitude para quadricopteros;
e Desenvolver o controle PID de altitude;

e Levantar voo autbnomo em um €ixo;

e Analisar o comportamento e a confiabilidade do sistema.

Para solucionar os problemas identificados, foram realizados estudos sobre o
funcionamento da aeronave, cada elemento que a compode, a plataforma Arduino e controlador
Fuzzy, bem como controlador PID. Foi desenvolvido o controle Fuzzy e PID de altitude,
simulacdo dos resultados e em seguida testes de voo com o quadricoptero a partir do melhor
resultado. Apds montagem do protétipo, foram realizados testes de voos em ambiente fechado

para analise do comportamento.
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1.1.  JUSTIFICATIVA

Desde a década de 2000 houve um crescimento das pesquisas em VANTSs utilizando
controle inteligente. Substituir o ser humano em tarefas de risco € o principal atrativo no uso
de VANTSs, mas a eficiéncia e desempenho de um veiculo aéreo tripulado ¢ muito superior
(MOKHTARLI et al., 2013). Assim, a necessidade de um controle robusto de estabilidade e a
modelagem matematica do quadricoptero ndo ¢ uma tarefa facil. Devido as suas
caracteristicas multivariaveis, ndo linearidade e ser um sistema fortemente acoplado e sensivel
a interferéncia, essa tarefa torna-se um problema com alto nivel de complexidade na
elaboragdao de um modelo matematico exato (PETRUSEVSKI et al., 2014).

Este trabalho contribuiu para o avango das pesquisas nesta drea na Universidade
Federal Rural do Semi Arido (UFERSA), ampliando o conhecimento e experiéncia com
VANT’s, através da aplicacdo da teoria de controle classico PID e um controlador inteligente

baseado em logica Fuzzy ao objeto de estudo.

1.2 OBJETIVOS

O objetivo geral do trabalho ¢ desenvolver o controle de atitude e altitude para um
Veiculo Aéreo Nao Tripulado do tipo quadricoptero, implementado na plataforma Arduino,
para ser utilizado em um ambiente fechado.

Para se atingir o objetivo proposto, foi estabelecido o cumprimento dos seguintes
objetivos especificos:

e Realizar o estudo de cada elemento que compde o quadricoptero (sensores, atuadores,
acessorios, entre outros componentes);

e Modelagem e simulacdo do sistema controlado no SIMULINK;

e Embarcar o sistema de controle na plataforma Arduino;

e Realizar teste de voo do quadricoptero;

1.3 ORGANIZACAO DA DISSERTACAO

Esta dissertacao estd dividia em cinco capitulos, os quais apresentam todas as etapas

seguidas para a constru¢do e controle do quadricoptero.
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O capitulo dois apresenta o referencial tedrico em que se baseia o trabalho, como o
modelo matemadtico da aeronave de quatro rotores, principios sobre logica Fuzzy e sobre a
teoria do controlador PID. O capitulo trés aborda o projeto e descri¢ao dos elementos de
construgdo do protédtipo e a metodologia aplicada, descrevendo as etapas de elaboragao dos
controladores para que realizem um voo pairado. O capitulo quatro apresenta os resultados
obtidos nas simulagdes, uma andlise computacional e os resultados experimentais do
quadrimotor obtidos por meio do teste de voo do protétipo em um ambiente fechado. As
conclusdes e propostas de trabalhos futuros sdo apresentadas no capitulo cinco, onde se

destacam os pontos importantes deste trabalho.
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2. REVISAO DA LITERATURA

O presente capitulo apresenta a revisao da literatura como base para o desenvolvimento
dessa dissertagdo, contendo pesquisas no Brasil ¢ no mundo sobre VANT’s do tipo
quadricoptero, em seguida apresenta a modelagem matematica do sistema e finalmente uma

explanagdo sobre os controles Fuzzy e PID.

2.1 PANORAMA DE PESQUISAS EM QUADRICOPTEROS

Os primeiros quadricopteros que obtiveram sucesso datam de 1907 com a estrutura dos
irmaos Breguet e Charles Richet, os voos eram de baixa altitude (em torno de I ma 1,5 m) e
de poucos segundos. Os modelos desenvolvidos no inicio eram pesados (entre 400kg a 800kg)
e tinham poténcia fornecida por gasolina e transmissdo de correia. Com o tempo outros
modelos foram desenvolvidos, mas o interesse por esse tipo de aeronave foi diminuido devido
a dificuldade para se atingir a estabilidade, ressurgindo entre as décadas de 80 e 90 sob a
forma de VANTSs, gragas ao avango da tecnologia, miniaturizagao de dispositivos eletronicos
e diminuigao de seus custos (LEISHMAN, 2000).

O quadricoptero possui caracteristicas nao lineares e multivaridveis, isso faz com que seja
um sistema dificil de controlar (COZA; MACNAB, 2006), no entanto, diversos projetos de
pesquisa envolvendo controle de estabilidade, assim como controle de altitude de
quadricopteros, foram bem sucedidos em todo o mundo. Por exemplo, os trabalhos de
Pounds, Mahony e Corke (2010), Bouabdallah (2007), Raza e Gueiaeb (2010), Sureshkumar
(2014), Pounds (2008), Pedro e Kala (2015), Zareb, Ayad e Nouibat (2013), Santos, Lopéz e
Morata (2010).

No Brasil também diversas pesquisas sobre quadricopteros obtiveram bons resultados
como Sa (2012), Alves (2012), Brandao (2013), Miranda et al. (2013), Sanca (2013), Sales,
Frutuoso e Santos (2014), Silva (2015), Benigno (2015), Guimaraes et al/ (2012), Nascimento
etal. (2012).

Hé ainda trabalhos com diferentes técnicas de controle como Chamberlain (2011) que
utilizou identificacdo de sistemas para controlar um VANT, Domingues (2009) com controle
LQR — Linear-Quadratic Regulator, Bouabdallah (2015) com controle por backstepping e
modos deslizantes, Carrillo ef al. (2012) que utilizaram visdao computacional para controlar a

estabilidade da aeronave.
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Brandao (2013) apresentou controladores ndo lineares aplicados a VANT’s, sua principal
contribui¢do foi um controlador nao linear baseado em dinamica inversa, utilizando a técnica
de linearizagdo por retroalimentagao parcial de estados. A estabilidade do equilibrio do
sistema em malha fechada foi demonstrada através da Teoria de Lyapunov e também pelo
controlador proposto. Validagdes experimentais e por simulacdo foram realizadas para a
verificagdo do desempenho do controlador durante as manobras de decolagem, hovering (voo
pairado) e aterrissagem. O controle foi capaz de guiar o VANT Parrot AR.Drone em missoes
simuladas por uma plataforma desenvolvida em MATLAB®, em um ambiente que simula
rajadas de vento, um distarbio gaussiano continuo. O controlador também foi capaz de
estabilizar a aeronave nas missdes experimentais, controlando a altitude e guinada.

Miranda et al. (2013) projetaram um controle Fuzzy de estabilidade, dos movimentos de
arfagem e rolagem, de um VANT com oito motores. Foi construida uma plataforma girante
(ou plataforma de Stuart), com o algoritmo de controle em execugdo, o veiculo € liberado a
uma posi¢do inicial com o objetivo de se manter em posi¢cao de equilibrio. Foram geradas
algumas perturbagdes e o controle rejeitou essas perturbacdes geradas. O octorotor utilizado
no trabalho foi um protétipo desenvolvido pelos autores e contribuiu para utilizagdo de
sistemas inteligentes como metodologias de controle de VANTs.

Sales, Frutuoso e Santos (2014), construiram um quadricoptero e desenvolveram um
controlador Fuzzy para estabilizar a aeronave na posi¢do de hover (pairado no ar). Foram
apresentadas as equacdes matematicas que representam o modelo e a descricao do hardware
utilizado no projeto. As variaveis controladas do sistema sdao os angulos de Euler, angulos de
rotagdo em torno dos eixos x, y e z, além disso, os experimentos foram realizados em duas
resolugdes diferentes de PWM, 8bits e 12bits. Foi apresentado neste trabalho um método de
simplificacdo dos controladores, usando apenas trés controladores, com o uso de trés fungdes
de pertinéncia, demostrando desempenho satisfatorio. Os resultados mostraram que a variagdo
do angulo ficou entre -5° e 6°, e a resolucdo de 12bits teve uma resposta mais suave, apesar de
ter mais dificuldade em se adequar ao set point.

Alves (2012) modelou, construiu e projetou o controle de estabilidade de um
quadricoptero. Na parte de modelagem verificou que o modelo desenvolvido foi suficiente
para projetar o controle e seus resultados mostraram que foi possivel validar o modelo. Na
etapa de projeto e construcdo do hardware toda a estrutura contribuiu para o bom
funcionamento do conjunto, bem como o software desenvolvido para integragao de sensores,
atuadores, controle e comunicacdo. Foram aplicadas quatro técnicas de controle: PID,

Lyapunov, LQR e Backstepping, em que as leis de controle obtidas para cada técnica
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empregada garantiram a estabilidade do sistema. As técnicas foram aplicadas para manter o
quadricoptero estavel durante o voo, controlando os dngulos de arfagem e rolagem. Como
resultado da comparagdo entre as técnicas aplicadas, a técnica nao linear apresentou melhor
desempenho em relagdo as lineares.

Sa (2012) construiu, modelou e projetou o controle PID para a estabilidade de um
quadricoptero. Foi feito o dimensionamento de todos os componentes da estrutura da
aeronave, de forma que fosse possivel o0 voo com uma carga extra de 1 kg, possibilitando o
porte de cameras de video ou outros dispositivos. O modelo matematico do quadricoptero foi
baseado no formalismo de Newton-Euler. Foi apresentado o projeto do sistema
microcontrolado utilizado para um controlador PID a fim de alcangar a estabilizagdo, assim
como a simulacao desse controlador em ambiente Simulink® MATLAB, sendo os testes
realizados para a estrutura desenvolvida. O controlador proposto foi eficiente, mas foi
observada a necessidade de melhorias no protdtipo quanto a leitura dos sensores, pois

apresentou muito ruido.

2.2 MODELO DINAMICO

Nesta se¢do sao mostrados os conceitos fundamentais do modelo dinamico do
quadricoptero. Primeiramente na subse¢do 2.2.1 os conceitos de sistemas de referéncia,
seguido pela cinematica e dindmica do quadricoptero nas subsecoes 2.2.2 ¢ 2.2.3 e pelas

forcas e momentos que nele atuam, em 2.2.4.

2.2.1 Abordagem do Modelo Dindmico

A agdo de um controlador ¢ um dos elementos fundamentais para guiar a aeronave em
qualquer tipo de missdo previamente definida. Para o projeto de um controlador, ¢
fundamental um modelo que descreva fielmente o comportamento do veiculo a ser
controlado.

Um sistema pode ser modelado matematicamente a partir de duas abordagens
diferentes: por técnicas de identificacdo de sistemas ou baseado em equacdes fisicas do
sistema, podendo haver uma combinacdo das duas abordagens, utilizando uma para
simplificacdo da outra. A primeira abordagem estima o modelo dindmico a partir dos dados de
excita¢do e resposta ao sistema fisico, enquanto a segunda utiliza as equagdes de movimento

da mecanica para representacdo dos mesmos (BRANDAO, 2013. p. 89).
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Os modelos dindmicos classicos na literatura para modelagem de veiculos aéreos sdao
baseados nos modelos de equacgdes fisicas de movimento de Newton-Euler e Euler-Lagrange.
A formulacdo de Newton-Euler leva aos mesmos resultados que a formulacdo de Euler-
Lagrange, mas por caminhos diferentes. A principal diferenca entre esses modelos estd no
sistema de referéncia adotado. Segundo o modelo de Newton-Euler o quadricoptero tem sua
referéncia localizada no centro de massa da aeronave, enquanto o modelo de Euler-Lagrange
possui referéncia coincidente com o referencial inercial. Manipulando matematicamente as
formas de representacdo do modelo dinamico € possivel passar de uma representagdo para
outra (BRANDAO et al., 2012-1). Para analisar quais forgas generalizadas necessitam ser
aplicadas, a fim de realizar uma evolug@o temporal particular das coordenadas generalizadas
do quadricoptero, a formulagdao newtoniana ¢ mais adequada.

Nessa dissertacao foi apresentado o modelo dindmico de um VANT do tipo

quadricoptero baseado na abordagem de Newton-Euler.

2.2.2 Sistema de Coordenadas

Para desenvolver as equacdes de dindmica e cinematica € preciso especificar o sistema
de coordenadas que sera usado na abordagem. O uso de diferentes sistemas de coordenadas ¢
essencial para descrever a posi¢ao de orientacdo e a atitude do quadricoptero nos seis graus de
liberdade.

E necessario utilizar diferentes sistemas de coordenadas ja que as equagdes de
Newton, as for¢as aerodindmicas, torques e os sensores embarcados fornecem informagdes
relativas a um referencial fixo ao corpo e outros requisitos como pontos de parada e trajetorias
de voo sao especificados em funcao do referencial inercial (ALVES, 2012, p. 33).

Para analise dinamica foram considerados o referencial inercial, referencial fixo ao

corpo e o referencial do veiculo (RAZA; GUEIAEB, 2010, p. 251).

2.2.2.1 Referencial Inercial

Um referencial inercial ¢ um sistema de coordenadas fixo a Terra, em uma estagao
base, com a origem definida em seu ponto de partida e seus eixos como convencional Norte,
Leste e Centro da Terra — do inglés North, East and Down NED. Esse referencial pode ser

observado na Figura 1.
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Figura 1 - Referencial Inercial

i (Norte)

Fﬁ

7' (Leste)

+ E'(centro da Terra)

Fonte: ALVES, 2012, p.38

O eixo y aponta para o Norte, 0 eixo X aponta para o Leste e o eixo z aponta para o

centro da Terra.
2.2.2.2 Referencial Fixo ao corpo

Um sistema de coordenadas fixo ao corpo tem sua origem no centro de gravidade do
quadricoptero e seus eixos sdo alinhados de acordo com sua estrutura de forma que o eixo y,
Yy, coincide com o brago do motor que estd na regido frontal. O eixo X, X, coincide com o
brago esquerdo do quadricoptero e o eixo z, Z,, ¢ o resultado do produto vetorial z, = x, X

Y, como pode ser visto na Figura 2.
2.2.2.3 Referencial do Veiculo

Esse sistema de coordenadas ¢ fixo a Terra, coincide com o sistema inercial, mas tem
origem no centro de gravidade do quadricoptero. Pode possuir trés variagdes, referencial do
veiculo rotacionado em torno do eixo y (gerando um angulo de arfagem 6), em torno do eixo
x (gerando um angulo de rolagem ¢) e em torno do eixo z (gerando um angulo de guinada ).

Na Figura 2 ¢ possivel contemplar os trés referenciais descritos: referencial inercial,

referencial fixo ao corpo e referencial do veiculo.
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Figura 2 - Quadricoptero no referencial inercial, fixo ao corpo e do veiculo.

Referencial do
Veiculo

L

Referencial Fixo
Referencial - z ao Corpo

Inercial
0, -

Fonte: Adaptado de Raza e Gueieb, 2010, p. 250.

O sistema de coordenadas pode variar em configuragdo “+” e configuragdo “X”. Na

Figura 3 ¢ descrito os dois modelos.

Figura 3 - Configuragao “+” e “X”

Motor 4 Motor 4

Motor 2

“Motor 2

“+” Configuration “X” Configuration

Fonte: POUNDS, 2007

Como pode ser visto na Figura 3, na configuracao “+” o eixo X esta ao longo do braco
do motor 1, o eixo Y estd ao longo do braco do motor 2 e o eixo Z normal ao veiculo. Na
configuragdao “X” o plano X-Y ¢ rotacionado em 45°, resultando na posi¢cdo do eixo X entre

os motores 1 e 2.
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2.2.2.4 Transformacio de Sistemas de Coordenadas

Para transformar um sistema de coordenadas em outro existem duas operacdes
basicas: rotagdo e translacao.

A matriz R} projeta os vetores do sistema de coordenadas do corpo no sistema de
coordenadas inercial para os angulos de inclinagdo (v, 6, ¢). Essa matriz ¢ definida como (SA,

2012, p. 17):
Ry = R(,2)R(6, y)R(¢, x) (D

Desenvolvendo as matrizes R(y, z)R(0, y)R(¢p, x) tem-se:

cosp —senp O[ cosd O sen@ 0
] 0 ” cosgl) —sengb] (2)

senyp cosy O
0 0 11l—senf O cos8110 sen¢g cos¢p

Ry=

Fazendo a multiplicagao,

Rp=|cosbOsenyy senpsenbseng + cosypcos¢p senysenBcosp — senpcosy

—senf cosfseng cosOcos¢

cosOcosy cosysenbseng + senpcos¢p cosypsenbcosp + Senlpsenel
3)

Com essa transformacdo, o sistema de coordenadas fixo ao corpo fica devidamente

representado no sistema referencial inercial.
2.2.3 Cinematica de Corpos Rigidos

As variaveis de estado do quadricoptero podem ser visualizadas na Figura 4 e foram
obtidas de acordo com as orientacdes Figura 1, sdo as seguintes:

pn = Posi¢do inercial (norte) do quadricoptero ao longo do eixo y no referencial
inercial

pe = Posi¢do inercial (leste) do quadricoptero ao longo do eixo x no referencial
inercial

h = Altitude do quadricoptero medida ao longo do eixo —z no referencial inercial

u = Velocidade do quadricoptero ao longo do eixo y no referencial fixo ao corpo

v = Velocidade do quadricoptero ao longo do eixo x no referencial fixo ao corpo
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w= Velocidade do quadricoptero ao longo do eixo z no referencial fixo ao corpo

6 = Angulo de arfagem (pitch) definido em relagio ao referencial do veiculo
rotacionado em torno do eixo x

¢ = Angulo de rolagem (roll) definido em relagio ao referencial do veiculo
rotacionado em torno do eixo y

Y = Angulo de guinada (yaw) definido em relagio ao referencial do veiculo
rotacionado em torno do eixo z

p = Taxa de arfagem (pitch) ao longo do eixo x

q = Taxa de rolagem (rol/) ao longo do eixo y

r = Taxa de guinada (yaw) ao longo do eixo z

Figura 4 - Defini¢ao dos eixos e variaveis de estado

Pitch

Yaw

Fonte: ALVES, 2012. p. 44

As varidveis de estado p,,p. e — h sdo quantidades referidas ao sistema inercial e
u, v, e w sdo quantidades no referencial fixo ao corpo, entdo se faz necessario a transformagao

do sistema de coordenadas; a relacdo entre posi¢do e velocidade ¢ dada através da sua

d [ Pn
%(i) =R} <3> = (RZ)T@ @
—h w w

Substituindo Ry obtido na equagio 3 tem-se:

(cosﬁcosw cosysenBseng + senycos¢p cosypsenfcosep + senysend ) (u)
= v] (5

derivada, portanto:

cosOseny) senpsenfseneg + cosypcosp senypsenBcosp — sengcosy

—send cosOseng cosOcosp w
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O mesmo devera ser feito com 1), 8, ¢, e as velocidades angulares, p, q e 7, pois estio
em sistemas de coordenadas diferentes. E essa transformagao torna-se (ALVES, 2012, p. 44-

45):

) 1 sen¢tand cos¢ptanf p
o= <1 cosg —seng )(q> (6)
" 0 sengsecd cospsecld/ \r

2.2.4 Cinematica e Dinimica do Quadricoptero

A dindmica do quadricoptero sera descrita através do formalismo de Newton-Euler,
como descrito na subse¢do 2.2.1, para isso algumas consideragdes deverdo ser feitas:
e A estrutura do quadricoptero € um corpo rigido;
e O quadricoptero ¢ simétrico;
e O centro do quadricoptero coincide com o centro da estrutura;
e Os motores sdo idénticos;
e O arrasto e o empuxo aerodindmico sdo proporcionais ao quadrado da
velocidade de rotagcao dos motores.
As leis de Newton aplicam-se apenas a referenciais inerciais, assim a 2° lei de Newton

aplicada ao movimento translacional ¢:
m—=f (7

. ., . ., d ,
Em que m ¢ a massa do quadricoptero, f a forca total aplicada ao quadricoptero e L ¢a

derivada no tempo no referencial inercial (ALVES, 2012, p.45). A equagdo de Coriollis define

dv dv
mEi:m<d—tb+(ﬁb/iXV):f (8)

Onde w;/; € a velocidade angular do referencial do corpo em relagdo ao inercial. Quando a
forca de controle ¢ calculada e aplicada nas coordenadas do corpo e a velocidade angular

medida nas coordenadas do corpo, entdo, a partir da equagao 8 essas coordenadas podem ser

expressas pela equagdao 9 (SURESHKUMAR; COHEN, 2013, p.7).:
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" 1 fx ™Y — qw
[1’7] =—|fH|+ ['PW—Tul )
wl ™l lqu—pv

O movimento de rotacao foi descrito pela lei de Newton através da equagao 10:

dh?
=7 10
i (10)
Em que h ¢ o momento angular referente ao sistema de coordenadas do corpo e T ¢ o

torque aplicado (ALVES, 2012, p.45). Usando a equagao de Coriollis tem-se:

dh dh

Para a equagio 11, o sistema de coordenadas do corpo h? = ]oog /i em que a matriz de

inércia sera dada por J. Devido a simetria do quadricoptero em seus trés eixos, sua matriz

inercial se define por:

Jo 00
Jj=|0 J, 0 (12)
0 0 J;

Substituindo h? e J na equaciio 11 obtém-se:

-]y]:]qu_ _le(p
p . — s 1
H= ! ; B |+ T (13)
7 y y
]x_]y 1
P B VA

Assim, a matriz de aceleragdo angular ¢ definida pela equagao 13.
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2.2.5 Dinamica dos Motores

Seré4 definido a seguir as forcas e torques que estdo agindo no sistema. As forgas de
sustentacdo geradas por cada motor e a for¢a gravitacional que age em sentido contrario a
elas. Os momentos sdo os torques gerados em torno de cada eixo, produzindo um movimento

de rolagem, arfagem e guinada como pode visto na Figura 5.

Figura 5 - Forgas e momentos em um quadricoptero: (a) Empuxo; (b) Torque de rolagem; (c)

Torque de arfagem; e (d) Torque de guinada.

M4 M3 M4 N
T
. M2 - ¢ M2
(a) (b)
M4 M3 M4 M3
) M2
M1 M2 M1
e
P
(c) (d)

Fonte: Raza e Gueiaeb (2010, p. 253)

para o movimento relacionado a altitude os motores devem ser acelerados igualmente
e gradualmente para que o quadricoptero suba (Figura 5-a), para descer desacelera-se
igualmente e gradualmente os quatro motores. Para pairar no ar as velocidades devem ser
iguais e constantes.

O movimento de rolagem ocorre de duas maneiras: para frente e para tras. Para que o
quadricoptero se desloque para frente (Figura 5-b), os motores 2 e 4 devem possuir
velocidades iguais e constantes, enquanto a velocidade do motor 1 deve ser maior que a do
motor 3. Para que se desloque para trds, os motores 2 e 4 devem possuir velocidades iguais e

constantes, enquanto a velocidade do motor 3 deve ser maior que a do motor 1.
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O movimento de arfagem ocorre de duas maneiras: para direita e para esquerda. Para
que o quadricoptero se desloque para direita (Figura 5-c), os motores 1 e 3 devem possuir
velocidades iguais e constantes, enquanto que a velocidade do motor 4 deve ser maior que a
do motor 2. Para que se desloque para esquerda, os motores 1 ¢ 3 devem possuir velocidades
iguais e constantes, enquanto que a velocidade do motor 2 deve ser maior que a do motor 4.

Assim como o movimento de arfagem e rolagem, o movimento de guinada ocorre de
duas maneiras: em sentido horario e anti-horario. Para o giro em sentido horario (Figura 5-d),
os motores 2 ¢ 4 devem possuir velocidades iguais e constantes e, enquanto que deve haver
um aumento igual da velocidade nos motores 1 e 3. Para o giro em sentido anti-horario, os
motores 1 e 3 devem possuir velocidades iguais e constantes, enquanto que as velocidades nos
motores 2 € 4 aumentam igualmente.

A forga total que age sobre o quadricoptero provém do empuxo causado pela

contribui¢do de todos os motores, assim (SURESHKUMAR; COHEN, 2013, p.7),
Frota = F1 + F2 + F3 + F4 (14)
O torque de arfagem ¢ produzido pela diferenca de empuxo entre os motores 4 € 2,
portanto,

T = l(F4,—F,) (15)

O torque de rolagem ¢ produzido pela diferenca de empuxo entre os motores 1 e 3,

portanto,

T, = L(F,—F3) (16)

O torque de guinada ¢ produzido pela diferenca entre os torques em sentido horario e

anti-horario, portanto,

Ty =T+ Ty — Ty — T3 (17)

A forga de empuxo estd por tras de todas as manobras do quadricoptero. O empuxo de

um unico rotor pode ser calculado através da relagao
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T = C,w? (18)

Onde C; ¢ o coeficiente de empuxo (esse coeficiente € especifico para cada motor), € ®
a velocidade angular do motor.

O momento de arrasto no eixo do rotor ¢ causado pelas forcas aerodindmicas que
agem nas hélices. As forgas horizontais que agem no rotor sdo multiplicadas pelo momento
dos bragos da estrutura do quadricoptero e integradas ao rotor. O momento de arrasto
determina a poténcia necessaria para que o motor gire. Para se determinar a for¢a de torque do
sistema de propulsdo, o coeficiente de torque, C,, pode ser calculado através da relagdo

(BOUABDALLAH, 2007, p. 20),
T = Cuw’ (19)

Existem ainda, outros torques que devem ser considerados no modelo, sdo os torques
giroscopicos que sdo gerados pelo efeito de precessao.

O efeito de precessdo giroscopica ¢ um fendmeno que ocorre quando um corpo
rotacionado muda seu eixo de rotagdo. Essas forcas dependem da inércia de cada rotor (J,.), da
taxa de variagdo de arfagem e rolagem (p e g, respectivamente) e das velocidades angulares

(w1, w4, w3 € w,) do sistema de propulsdo (motores e hélices).

T
Tpgyro = ]rQ(%)(wl — Wy + W3 — wy) (20)

Togyro = ]rp(s,_z)(_wl + w; — w3+ wy) 21)

A matriz de for¢as externas possui apenas uma componente, obtida pela equacdo 14, a
forga gravitacional (g), contudo, precisa ser transformada nas coordenadas do referencial fixo

ao corpo, assim,

0 0 —mg sinf 0
Fo.t = R? l 0 l +| 0 |=|mgcosOsing|+| 0 (22)
mgl | Feorar mg cosOcospl  |Frotal

O modelo dindmico apresentado foi implementado em Simulink/Matlab® para

avaliacdo das técnicas de controle propostas.
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2.3 LOGICA FUZZY

Foi observado que algumas atividades, de natureza industrial, bioldgica ou quimica, ndo
tinham um comportamento que pudesse ser expresso apenas com dois estados (verdadeiro ou
falso, certo ou errado, on/off), logo a logica classica ndo poderia representar esse tipo de
problema. Para resolver esses problemas, o professor Zadeh (em meados 1960) desenvolveu
os conceitos dos conjuntos Fuzzy.

Na légica Fuzzy (difusa ou nebulosa) ndo existe apenas dois estados “0” e “1” ou
verdadeiro e falso, a resposta pode ser parcialmente verdadeira ou parcialmente falsa, ou seja,
existem graus de verdade, suportando modos de raciocinio aproximados. Essa logica ¢
parecida com a forma com que os seres humanos lidam com processos complexos, baseados
em informagdes aproximadas. Esses conceitos sdo utilizados para traduzir as informagdes
imprecisas em termos mateméticos e expressar em um conjunto de regras linguisticas (CABO,

2015, p. 30).

2.3.1 Conjuntos Fuzzy

Os numeros Fuzzy possuem uma caracteristica multivalente. Considere a comunicagao
humana, ela contém incertezas na forma de expressdes verbais € as vezes uma palavra pode
ser usada com mais de um significado. A légica Fuzzy é capaz de traduzir graus de verdade
de afirmagdes de maneira que os computadores possam interpretar e processar a informacao
“raciocinando” como humanos.

A relacdo de pertinéncia de um elemento em um conjunto € descrita pela teoria
classica dos conjuntos, um elemento pertence ou ndo a um conjunto. Se o elemento pertence a
um conjunto seu grau de pertinéncia ¢ 1, se ndo pertence ao conjunto seu grau de pertinéncia ¢
igual a zero.

Seja um universo X de elementos, genericamente indicados por x. Um conjunto Fuzzy
F, em um universo de referéncia X ¢ caracterizado por uma funcdo de pertinéncia ur que

assume valores no intervalo [0,1] e ¢ definida pela equagdo 23 (MARTINS, 2007, p. 42):

ur: X - [0,1] (23)
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J& na teoria Fuzzy, um elemento pode ser membro parcialmente de um conjunto,
indicado por um valor fracionario dentro do intervalo numérico [0,1] e esse valor ¢
correspondente a quanto o elemento pertence a esse conjunto. Logo, um conjunto Fuzzy F em
X pode ser representado como um conjunto de pares ordenados de um elemento genérico x e

o valor de sua fun¢ao de pertinéncia (MARTINS, 2007, p. 42).

F ={(xur(x) /x € X} 24)

Um conjunto ¢ definido por seu vetor de pertinéncias, ou seja, € preciso calcular todos
os valores individuais de seu vetor de pertinéncias (SIMOES; SHAW, 2007).
Os conjuntos Fuzzy possuem uma série de defini¢des importantes. Considere A ¢ B
dois conjuntos Fuzzy em um universo X, tem-se:
e A=0 ¢ u(x) = 0V, € X;
Se o conjunto A ¢ formado por elementos nulos, o grau de pertinéncia desses

elementos sera zero para todo o universo X.

e A=B e ua(x)=us(x) v, € X;
Se dois conjuntos sdo iguais, a pertinéncia de x em A ¢ igual a pertinéncia de x em B

para todo o universo X.

e AcCc B oui(x) < us(x) Vo€ X.
Se o conjunto A esta contido no conjunto B, o grau de pertinéncia dos elementos de A
¢ menor ou igual ao grau de pertinéncia dos elementos de B para todo o universo de

discurso.
2.3.2 Variaveis Linguisticas

Uma variavel linguistica u ¢ definida como um conjunto de termos, nomes ou rotulos
em que cada valor ¢ um numero Fuzzy definido em um universo U. Por exemplo, se u for

uma temperatura em graus Celsius, seus conjuntos de termos T'(u) poderia ser:

T (temperatura) = {baixa, média, alta}
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sobre o universo de discurso U=[0,100], onde baixa, média e alta sao variaveis linguisticas

da grandeza temperatura (SIMOES; SHAW, 2007, p. 58).
2.3.3 Funcoes de Pertinéncia

Uma fungdo de pertinéncia ¢ uma fungdo que atribui valores de pertinéncia Fuzzy para
valores discretos de uma variavel em seu universo de discurso. Essas fun¢des podem assumir

varios formatos, baseados na experiéncia e na natureza do processo a ser controlado. As

Figura 6 e Figura 7 mostram algumas formas de fung¢des de pertinéncia.

Figura 6 - Fungdes de pertinéncia de duas variaveis linguisticas.

Baixo Médio Alto

| | .. Lento Médio Rapido

A

Fonte: Autoria Propria

Os formatos mais comuns de fungdes de pertinéncia sdo as fungdes triangulares e
trapezoidais, por serem geradas com facilidade, mas no caso em que um desempenho suave

seja importante as fungdes sigmoide e gaussiana podem ser usadas por serem mais suaves.

Figura 7 - Formatos de Fungdes de pertinéncia

Triangular Eetangular Trapezoidal Gaussiana Zigmoide

/NN LV/N || S

Fonte: Tourino, 2000

Uma variavel linguistica pode ser representada por cada formato apresentado ou pela

combinacdo de varias formas diferentes.
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A estrutura de um processo controlado por um controlador Fuzzy representa uma
transformagdo que ocorre do dominio real para o dominio Fuzzy. O controlador ¢ composto
pelos seguintes blocos funcionais: interface de codificacdo, base de conhecimento, ldgica de
tomada de decisdes ¢ interface de decodificagao.

A Figura 8 mostra um sistema de controle Fuzzy e todas as suas etapas.

Figura 8 - Sistema de Controle Fuzzy

Regras
Codificacdo \L Decodificacdo
Entrada Saida
Inferéncia
—>

Fonte: Autoria Propria

Todas as etapas apresentadas pela Figura 7 serdo explanadas com mais detalhes a

seguir.

2.3.4 Funcoes de Interface de Codificaciao

Para que valores absolutos possam ser processados utilizando a Logica Fuzzy, ¢
preciso que sejam convertidos em valores Fuzzy (ou nebulosos). Esse processo de
transformagdo, de um valor real em sua representacdo Fuzzy ¢ chamado de Codificacao
(ARTERO, 2009, p. 108).

Os valores absolutos das varidveis de entrada, geralmente sdo provenientes de sensores
ou dispositivos de entrada computadorizados. Um fator de escala pode ser usado para
relacionar os valores reais de entrada com outros que sejam cobertos pelos universos de
discurso pré-definidos para cada varidvel de entrada, ademais, a interface de codificacdo usa
as fungdes de pertinéncia, contidas na base de conhecimento do sistema, que converte os
sinais de entrada em um intervalo [0,1] que pode ser associado a varidveis linguisticas
(SIMOES; SHAW, 2007, p. 45).

As fungdes de pertinéncia também podem ser um conjunto tabulado de valores

numéricos € um procedimento de consulta a tabelas.
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2.3.5 Procedimentos de Inferéncia

A inferéncia Fuzzy ¢ realizada usando regras que descrevem o processo do sistema
analisado de uma forma qualitativa. Essas regras devem ser construidas com ajuda de um
especialista da 4rea do problema a ser resolvido, representando o conhecimento necessario
para tomada de decisoes.

O conhecimento ¢ armazenado baseado nas premissas ou condigdes que geram
determinada consequéncia da seguinte forma, SE < condi¢des > ENTAO < conclusio >.
As condigdes relacionam-se a valores linguisticos de uma ou mais varidveis, por exemplo:
SE pressdo =< muito baixa > E temperatura =< média > ENTAO valvula = <
abrir um pouco >. Quando as informagdes sdo satisfeitas, determinam o processamento da
saida em fun¢ao da entrada.

Qualquer sistema fisico, quimico ou bioldgico estima fungdes que respondem e
associam suas respostas a um sinal de excitagdo de entrada, assim, um especialista pode
formular as regras Fuzzy, articular associagcdes de entrada e de saida linguisticas. Para que o
sistema Fuzzy seja eficiente, deve possuir regras que mapeiam todas as entradas e saidas
(SIMOES; SHAW, 2007, p. 58) (ARTERO, 2009, p. 115).

Existem varios modelos utilizados para formar regras no sistema de inferéncia Fuzzy,

entretanto dois modelos sdo mais utilizados: modelos de Mamdani e Takagi Sugeno.

e Modelo Mandani
Esse modelo ¢ baseado em operadores MAXIMO-MINIMO. Considerando um

controlador Fuzzy com duas entradas e uma saida contendo duas regras (sendo PP, NP, P ¢ Z

variaveis linguisticas desse sistema e S1 e S2 a saida para cada regra):

o Regral-SePP=(0,7) E Z=(0,5) Entao saida=S1 (0,5)
o Regra2—-Se NP =(0,2) E P=(0,6) Entao saida =S2 (0,2)

As entradas Fuzzy sdo combinadas usando o operador minimo (também chamado de
agregacao) para o conectivo E de acordo com as regras da intersec¢do Fuzzy. A Figura 9

mostra o resultado do operador minimo para as regras 1 e 2.
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Figura 9 - Operador Minimo

Fonte: Autoria Propria

O operador maximo ¢ usado para conectivos OU de acordo com as regras da uniao
Fuzzy. Esse operador cria um contorno comum aos dois conjuntos Fuzzy, como ¢ mostrado na

Figura 10 (SIMOES; SHAW, 2007, p. 60-61)

Figura 10 - Operador Maximo
S1

Maximo das
areas de S1 e S2

Saida Real

Fonte: Autoria Propria
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e Modelo Takagi-Sugeno

Na metodologia do modelo Takagi-Sugeno o consequente de cada regra ¢ definido por
uma funcdo das varidveis linguisticas de entrada, obedecendo a regra: “Se x ¢ A e y ¢ B, entdo
z = f(x,y)”, em que A e B sdo conjuntos Fuzzy e f ¢ uma fun¢do real de x e y, assim cada
regra representa um modelo linear. Esse modelo ¢ mais utilizado em modelos hibridos com
auxilio de redes neurais, na identificagio de modelos (MARTINS, 2007, p. 55) (CABO, 2015,
p. 34).

2.3.6 Funcoes de Interface de Decodificacao

O processo de decodificagdo consiste na traducdo dos dados do universo Fuzzy para o
mundo real, de forma que seja utilizadvel numa agdo de controle concreta.

Esta fun¢do ¢ necessaria quando a saida do controlador tiver de ser interpretada como
uma acao de controle discreta. Quando a saida ¢ interpretada de modo qualitativo o sistema
ndo exige esse processo, por exemplo, na configuragdo de um determinado seletor em uma
posicdo especifica, o controlador necessita de um valor numérico que melhor represente a
variavel de saida, j4 na producdo de vinho, o padrao de saida Fuzzy é comparado com o
correspondente a certos aspectos qualitativos gerados pelo paladar de um especialista.

Existem diferentes métodos de decodificagdo, alguns serdo apresentados neste
trabalho.

a) Centro da Area (C-0-A): ¢ calculado o centroide da 4rea composta que representa

o termo de saida Fuzzy (Figura 11); esse termo ¢ composto pela unido de todas as
contribuigdes de regras e o centroide ¢ o ponto que divide a area da figura de saida
em duas partes iguais. O célculo do centroide da area pode ser obtido pela equacgdo

24,

Z?’=1 Witoyr (U;)
Y= 24
Z?]ﬂ tour (Ui) )

Onde poyr(u;) é a area da fungdo de pertinéncia (modificada pelo resultado da
inferéncia) e u; € a posi¢ao do centroide da figura individual e N ¢ o numero de

figuras que contribuem para a figura composta de saida.
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Figura 11 - Método do centro da area

Baixo Médio Alto

Fonte: Autoria Propria

Esse método possui algumas limitagdes, uma delas ¢ quando as fungdes de
pertinéncia nao se sobrepdem e se mais de uma regra possui a mesma saida Fuzzy
acontecera uma sobreposi¢do das areas que nao serdo devidamente contabilizadas

(SIMOES; SHAW, 2007, p. 52).

Centro do Méximo (C-0-M): os picos das fun¢des de pertinéncia sdo utilizados

para representar o universo de discurso da varidvel de saida e a area das fungdes de
pertinéncia ¢ ignorada neste método. Os valores ndo nulos do vetor de
possibilidades de saidas sao alocados nos picos correspondentes e sdao atribuidos
pesos ao valor de saida; o valor discreto decodificado € o ponto de equilibrio entre
os pesos (Figura 12). Nesse caso as areas das fungdes de pertinéncia nao
desempenham nenhum papel, apenas os mdaximos (também chamados de
pertinéncias singleton) sao usados. O valor discreto da saida ¢ calculado como

uma média ponderada dos maximos pela equagao 25:

x _ Z?’=1 u; - ZII¥=1 Uour (U;) 75

Zf]:l Z’;\Yzl Uour (U;)
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Figura 12 - Método do Centro do Maximo

Baixo Médio Alto

N \
AN |

Fonte: Autoria Propria

Essa abordagem representa melhor uma saida multipla de um conjunto Fuzzy, ou

seja, se duas saidas se sobrepdem, essa saida ¢ reforcada.

c) Média do Maximo (M-0-M): essa abordagem consiste em utilizar a saida cujo

valor de pertinéncia ¢ maior (Figura 13). Essa ideia ndo pode ser utilizada em
casos que haja mais de um maximo, pois nao teria como escolher qual méximo

utilizar. A média de todos os méximos pode ser calculada pela equagdo 26:

M

Figura 13 — Método da Média do Maximo

Baixo Médio  Alto

Fonte: Autoria Propria

Onde u,, ¢ o m-ésimo elemento no universo de discurso que a funcao de

pertinéncia tem um maximo e M ¢ o numero total desses elementos. Essa
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abordagem ¢ considerada mais plausivel por desconsiderar o formato das fungdes

de pertinéncia de saida.

24 CONTROLE PID

Controladores do tipo PID (proporcional, integral e derivativo) sdo baseados em
resposta a uma equagao matematica. O controlador calcula um valor de erro, diferencga entre a
medida da variavel e um valor desejado, ou setpoint, € 0 minimiza ajustando as entradas de
controle. A dinamica do sistema ¢ modificada para atender a certas especificagdes e seus
parametros sofrem uma agdo direta do controlador. O controlador PID combina agdes de

controle proporcional, integral e derivativo (OGATA, 2010).

2.4.1 Controle Proporcional

O controle proporcional fornece uma relagdo linear entre o valor que o atuador de

controle pode fornecer e a saida do controlador:

u(t) = Kye(t) (26)

u(t) = sinal de saida do controlador
e(t) = sinal de erro de atuagdo

K, = ganho proporcional

O controlador proporcional amplifica o sinal com um ganho ajustavel, compensando o
erro de estado estaciondrio, essa agdo acelera a resposta, mas ndo elimina o erro totalmente,
produz um valor de offset e quanto maior o ganho menor o erro estaciondrio. Contudo, o
aumento do ganho aumenta também a possibilidade de oscilagdes na variavel do processo,

tornando o controlador bastante limitado (ARAUJO, 2007) (OGATA, 2010).

2.4.2 Controle Integral

A acdo de controle integral corresponde a ter uma taxa de variagdo do sinal de saida

com relagao a entrada:
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t

u(t) = Ki_[ e(t)dt (27)

0

K; = ganho integral

Essa agdo tende a zerar o erro em regime permanente, mas prejudica o regime
transitorio tendendo a desestabiliza-lo, provocando um aumento no tempo de acomodagio. E
utilizado quando a resposta transitéria € aceitavel, mas a resposta de regime permanente ¢
insatisfatoria. O integrador aumenta a ordem do sistema e acrescenta possibilidades de
instabilidade diferentes ao sistema original.

Pode-se combinar o controlador proporcional com o integral (controlador PI), dessa
forma a resposta transitoria pode melhorar com a contribuicao da agdo proporcional, enquanto

a agdo integral melhora e corrige o erro estaciondrio.
2.4.3 Controle Derivativo

A agdo de controle derivativa considera a taxa de varia¢do do erro:

de(t)

= (28)

u(t) = K,

K4 = ganho derivativo

A a¢do combinada do controle proporcional e derivativo (controle PD) atua no regime
transitorio e tende a aumentar a estabilidade relativa do sistema, reduz o tempo de
acomodacdao, mas aumenta o tempo de subida e ndo corrige o erro estacionario. Esse
controlador ¢ utilizado quando a resposta em regime permanente ¢ aceitavel e a resposta
transitoria ¢ insatisfatéria. O controlador PD possui um efeito de antecipag@o no sistema, ou
seja, ndo reage apenas a magnitude do sinal de erro, também a sua tendéncia para um instante
futuro. Sua principal desvantagem ¢ amplificar os sinais de ruido, podendo causar um efeito
de saturacdo dos atuadores do sistema (ARAUJO, 2007).

O controlador PID ¢ a combinagdo das compensagdes proporcional, integral e

derivativa, atuando no regime transitorio e permanente.
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u(t) = Kye(t) + K; j e(t)dt + Ky d(;(tt) (29)
U(s) = (Kp + % + de) E(s) (39)

U(s) — Sinal de controle no dominio da frequéncia

E(s) — Sinal de erro atuante no dominio da frequéncia

O projeto do controlador PID consiste em sintonizar e ajustar os ganhos para se obter
uma dada especificagdo de desempenho (OGATA, 2010). Os parametros que serdo analisados
na resposta ao degrau sao o tempo de subida, 0 maximo sobressinal, o tempo de acomodagao
da curva e o erro em regime estacionario.

Existem varios métodos de ajustes desses parametros, métodos empiricos, de
correlagdes de ajustes, de analises de frequéncia e adaptados a simulagao de processos em
computadores. O método empirico mais utilizado ¢ baseado nas regras de Ziegler-Nichols.
Esse método consiste na realizagdo de um teste degrau em malha aberta em que o controle ¢
feito pelo ajuste manual do controlador e a resposta corresponde a variavel medida para
adequar o ajuste do controlador a essa resposta.

Deve-se determinar um ganho critico (Gc) e um periodo critico (Pc), isso ¢ realizado
retirando a ac¢do integral e a agdo derivativa do controlador, deixando apenas a acdo
proporcional, mantém-se o controlador em modo automatico, em malha fechada e ajusta-se o
ganho do controlador em um nivel baixo para se evitar oscilagdes, por fim, aumenta-se o
ganho até que a oscilagdo fique constante em amplitude e periodo.

Por esse método Ziegler e Nichols desenvolveram a Tabela 1 a seguir:

Tabela 1 - Equacdes de ajuste para controladores PID

Ganho Tempo Integral Tempo Derivativo
Proporcional
Controle P Gu/2 - -
Controle PI Gu/2,2 1,2/Pu -
Controle PID Gu/1,7 2/Pu Pu/8

Fonte: Mecatronica Atual, 2002
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Considerando os valores de K, K; ¢ K; a Tabela 2 apresenta os efeitos do aumento

desses ganhos no controle PID.

Tabela 2 - Efeito do aumento dos parametros K, K; € K; independentemente

A Tempo de . Tempo de Erro
Parametro . Sobressinal ~ C .

Subida Acomodac¢ao Estacionario

K, Diminui Aumenta Pouca variagao Diminui

K; Diminui Aumenta Aumenta Diminui muito
Diminui D D .

K4 Diminui Diminui Sem efeito
pouco

Fonte: Adaptado de Habib, 2014; Kurien, Prayagkar e Rajeshirke, 2014

Ao longo do capitulo foram apresentadas as equagdes do modelo dindmico do

quadricoptero, incluindo sistema de referencial, dindmica dos motores, torques e forgas

atuantes. Os métodos de controle Fuzzy e PID, propostos de forma genérica para o controle do

VANT, também foram expostos.

No capitulo a seguir serao apresentados detalhes do funcionamento de cada bloco do

simulador, também sobre sua estrutura fisica e testes experimentais para controle da atitude

do quadricoptero realizados em laboratorio.
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3. MATERIAIS E METODOS

Nesse capitulo sdao descritas as caracteristicas do hardware e software do

quadricoptero desenvolvido e a metodologia utilizada na pesquisa.

3.1  OPROTOTIPO

O primeiro passo para a constru¢ao do quadricoptero € definir algumas particularidades do
projeto como: sistema de propulsdo (motores e hélices), controlador de velocidade,

microcontrolador e sensores.

3.1.1 Motor Brushless (BLDC)

Segundo Vieira (2011) os motores sem escovas — Brushless Direct Current (BLDC) —
sdo os mais utilizados em aeromodelismo e neste tipo de aeronave. Esse tipo de motor ¢
considerado sincrono, em que o rotor possui imas permanentes, descartando a necessidade de
uma alimentacdo e por isso ndo precisam de escovas. O campo magnético produzido pelas
bobinas do estator ¢ responsavel pelo movimento de giro.

Um motor CC com escovas tem a polaridade da corrente invertida pelo deslizar das
escovas, energizando os campos magnéticos. Os motores sem escovas consistem em uma
sequéncia de bobinas no estator e um rotor de ima permanente. Nesses motores os condutores
percorridos por correntes sao fixos e o ima permanente se move (BOLTON, 2010, p. 230).

A vantagem do uso desse motor ¢ a eliminagdo de comuta¢des mecanicas, por ndo
possuir escovas, isso diminui a interferéncia eletromagnética gerada pelo motor e ndo causa
centelhamento (ALVES, 2012).

O motor utilizado ¢ o modelo A2212/13T, apresentado na Figura 14.



Figura 14 - Motor BLDC utilizado no quadricoptero
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Fonte: Autoria Propria

As caracteristicas do motor selecionado sdo dadas na Tabela 3.

Tabela 3. Caracteristicas do Motor BLDC.

Nomenclatura Parametro Valor Unidade
Mm Massa do Motor 0,05417 kg
Tm Raio do Motor 0,0125 m
Jmz Momento de Inércia do Rotor 4,23203 x 10-6 kg.m?
Jhz Momento de Inércia da Hélice 6,97848 x 10-5 kg.m?
B Coeficiente de Atrito 0 N.m.s/rad
Ra Resisténcia de Armadura 0,14 Q
) Velocidade méxima, sem carga 13800 rpm
w Velocidade méxima, sem carga 1445,133 rad/s
V Tensao nominal 11,1 \%
la Corrente méxima sem carga 0,67 A
Ky Constante de Velocidade 1254 pm/V
Ky Constante de Velocidade 131,3016864 rad/V.s
Kt Constante de Torque 7,616048 x 10-3 N.m/A
Ke Constante Elétrica 7,616048 x 10-3 V.s/rad
Km Constante do Motor 1254 pm/V
Km Constante do Motor 131,3016864 rad/V.s
Tmotor Constante de Tempo 0,178648417 S

Fonte: SILVA, 2015. p. 99
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3.1.2 Hélices

As hélices utilizadas sdo do modelo 1045 (10 X 4,5), com duas pés, sendo duas com
direcdo no sentido anti-horério e duas no sentido horario. Essas hélices sdo apresentadas na

Figura 15.

Figura 15 - Hélices

Fonte: Autoria Propria

O sistema de propulsdo ¢ constituido pelo conjunto dos motores e hélices e ¢
responsavel pela forca total que sustenta a aeronave, essa forga deve ser maior que o seu peso
para que o voo seja possivel. O conjunto propulsor pode erguer cargas de até¢ 561g (SILVA,

2015. p. 103).
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3.1.3 Controlador Eletronico de Velocidade

O controlador eletronico de velocidade (ESC — Eletronic Speed Controller) ¢ um
dispositivo que fornece tensdo para alimentar o motor e controlar sua velocidade. O sinal de
tensdo ¢ trapezoidal e trifasico, defasado de 120° entre si e define o nivel de alimentacdo e

consequentemente sua velocidade de rotacdo. A Figura 16 mostra o sinal de saida de um ESC.

Figura 16 - Sinais trapezoidais de saida do ESC
\'
Va

Fonte: Alves, 2012

Seu acionamento ¢ do tipo modulagdo por largura de pulso (PWM — Pulse width
Modulation) com frequéncia de 50 Hz e ciclo de trabalho de 10% a 20%, assim pulsos de 1
ms sdo equivalentes ao motor parado € 2 ms a sua maxima rotagdo. A transicdo em qualquer
instante intermediario corresponde a uma velocidade intermediaria.

O ESC utilizado no prototipo desenvolvido ¢ o Hobbywing Skywalker (20 A X 4),

para controlar os 4 motores ¢ mostrado na Figura 17.
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Figura 17 - Controlador Eletronico de Velocidade

Fonte: Autoria Propria

3.1.4 Alimentacido do Sistema

O fornecimento de energia estd diretamente ligado ao tempo de voo do VANT, assim
suas caracteristicas se tornam muito importantes na sua escolha.

Existem diversos tipos de baterias com caracteristicas diferentes, contudo os motores
usados nesse projeto (BLDC) consomem uma corrente muito alta (alguns ESCs consomem 30
A), assim as baterias de Polimero de Litio (Lithium Polymer, LiPo) s3o as mais recomendadas
para esse tipo de aplicagdo, além disso possuem menor peso quando comparadas a outras de
mesma capacidade.

Essas baterias possuem como caracteristicas principais a carga elétrica, nimero de
células e a capacidade de descarga. A carga ¢ dada em mAh, equivalente a 3,6 C (Coulomb).
O ntimero de células define a tensdo nominal da bateria, elas apresentam 3,7 V por célula. A
capacidade de descarga ¢ indicada pela letra C, ¢ o quanto de corrente que pode ser fornecido
pela bateria. Por exemplo, uma bateria com carga nominal de 1000 mAh e capacidade de
descarga de 20 C significa que possui uma capacidade de descarga de 1000 mAh = 14 X
20C = 20 A ou 20000 mAh de descarga, ou seja, 20 vezes sua carga nominal.

A bateria utilizada, Figura 18, ¢ da marca Lion Power que possui trés células, carga de

4200 mAh, taxa de capacidade de descarga de 30 C.
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Figura 18 - Bateria

Fonte: Autoria Propria

3.1.5 Sensores

Os sensores utilizados constituem a unidade de medida inercial (IMU — [Inertial
Measurement Unit), responsavel por medir velocidade, orientagdo e forcas gravitacionais de

um objeto em todos os trés eixos, usando o acelerdmetro e giroscopio (Figura 19).

e Acelerometro — Mede a aceleragao de um corpo em relagdo a gravidade, podendo ser
em mais de um eixo.
e Giroscopio — Mede a velocidade angular de um objeto em torno do seu eixo de

rotagdo. Alguns podem medir em todos os trés eixos de rotacao.

Figura 19 - MPU 5060

Fonte: Arduino e Cia, 2016



51

3.1.6 Estrutura do Quadricoptero

A estrutura utilizada no quadricoptero € o X525 V3, seu material ¢ de fibra de vidro e
possui 58 cm entre seus eixos. Essa estrutura também ¢ conhecida por frame.
O frame ¢ apresentado na Figura 20. Para esse trabalho foi escolhida a configuracao

em forma de cruz, sendo a principal base da estrutura.

Figura 20 - Estrutura

Fonte: Silva, 2015

3.1.7 Plataforma Arduino®

Arduino ¢ uma plataforma de prototipagem baseada no microcontrolador
ATMega2560 da Atmel, interagindo com o hardware € o software, pode ser programado e
processar entradas e saidas entre componentes externos conectados a ele. E amplamente usado
para desenvolver objetos interativos autdonomos, conectado a um software em seu

computador. A Figura 21 mostra a placa utilizada no projeto.
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Figura 21 — Plataforma Arduino MEGA 2560®

'~

Fonte: RoboCore, 2016

O Arduino MEGA 2560® possui 54 entradas e saidas digitais (15 dessas saidas podem
ser usadas como saidas PWM), 16 entradas analdgicas, 4 portas seriais de hardware, pinos de
alimentacdo de 5 V, 3,3 V e Terra (GND), um oscilador de cristal de 16 MHz, conexdao USB
— Universal Serial Bus, entrada de alimentag@o externa através do conector jack de 7 V a 12
V, soquete de comunicacdo ICSP e botdo reset,memoria flash de 256 KB, 8§ KB de SRAM —
Static Random-Acess Memory, 4 KB de EEPROM — Electrically-Eraseble Programmable
Read-Only Memory .

Para programar, o Arduino® utiliza um ambiente de desenvolvimento integrado ao
hardware (IDE — Integrated Development Environment). A IDE do arduino, foi escrita em
JAVA e pode compilar nas plataformas Windows e Linux, sua linguagem de programacao ¢
baseada em C/C++ e ¢ chamada wiring (MCROBERTS, 2011). A Figura 22 mostra a
aparéncia da IDE.
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Figura 22 - IDE Arduino

sketch_jul19a | Arduino 1.6.5 — O *
Arquive Editar Sketch Ferramentas Ajuda

sketch_jul19a

i.':'i::i setup() { ~
// put your setup code here, to run once:

}

wvoid loop() {
// put your main code here, to run repeatedly:

Fonte: Autoria Propria

Tanto o hardware como o software do Arduino sdo ambos de fonte aberta, isso
significa que os codigos, projetos, esquemas, etc. podem ser utilizados por qualquer pessoa e
para qualquer proposito.

A revisao de literatura abordou pesquisas desenvolvidas com quadricopteros e técnicas
de controle, especialmente utilizando légica Fuzzy. A primeira etapa deste trabalho ¢ a
montagem do quadricoptero.

Na Figura 23 ¢ apresentado o hardware com seus componentes devidamente

conectados dispostos no frame.
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Figura 23 - Quadricoptero

Fonte: Autoria propria

A plataforma Arduino envia comandos PWM para o ESC e esse envia uma tensao
proporcional aos motores, fazendo as hélices girarem e causando uma for¢a de empuxo,

provocando a subida do quadricoptero. A bateria alimenta o ESC e o Arduino.

3.2  CONTROLE DO SISTEMA

Nessa se¢do, os controladores Fuzzy e PID foram projetados, os ganhos ajustados para
a técnica de controle PID e as fungdes de pertinéncia e regras para o controle Fuzzy de

altitude.
3.2.1 Controle Fuzzy
A Figura 24 apresenta o diagrama de blocos de um sistema de controle da altura em

malha fechada. Essa malha consiste em um controlador Fuzzy, sistema de propulsdo, de

dindmica dos motores e a dindmica do quadricoptero.



Figura 24 - Malha de controle para controle de altitude Fuzzy
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Z e Z 4 (Figura 24) representam a altura medida e a altura desejada, respectivamente. O
controlador Fuzzy calcula a tensdo necessaria que serd fornecida aos motores. Assim, a saida
do bloco de dindmica dos motores sdo suas velocidades angulares (o) que gerardo forcas e
momentos no sistema, causando movimento translacional do veiculo no eixo z.

As defini¢des das fungdes de pertinéncia descrevem o comportamento do sistema
diante das suas variaveis de controle.

O erro foi classificado em cinco conjuntos Fuzzy em um range de [-4 4], que foram

definidos como Muito Alto (MA), Alto (A), Zero (Z), Baixo (B) e Muito Baixo (MB),

conforme mostrado na Figura 25.

Fonte: Autoria propria

Figura 25 - Fungdes de pertinéncia da variavel erro
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Fonte: Autoria propria
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A variagao do erro também foi classificada em cinco conjuntos Fuzzy, mas com range
de [-0.3 0.3]. Sendo os conjuntos: Descendo Muito (DM), Descendo (D), Zero (Z), Subindo
(S) e Subindo Muito (SM) e ¢ mostrado na Figura 26.

Figura 26 - Fungdes de pertinéncia da variavel variacao do erro

DM D Z S SM

0.5
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Variagao do Erro

Fonte: Autoria propria

A agdo de controle ¢ a tensao aplicada aos motores e este valor ¢ definido entre [1.8
4.5]. O valor inicial da saida nunca podera ser menor do que 1.8V, pois abaixo seu sistema de
propulsdo ndo sera suficiente para romper a inércia € comegar a girar. Os conjuntos Fuzzy
foram definidos em sete conjuntos: Muito Baixo (MB), Baixo (B), valor intermediario (SS),

Zero (S), valor intermediario (AA), alto (A) e Muito Alto (MA), conforme a Figura 27.

Figura 27 - Fung¢des de pertinéncia da saida

Muito Baixo Baixo ss s aa Alto Muito Alto

0.5
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Fonte: Autoria propria
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Cada nivel de saida ¢ ponderado por um peso obtido a partir das possiveis
combinagdes entre o erro e a variagao do erro, ou seja, para um dado tipo de saida o peso
obtido depende das interse¢des e unides dos conjuntos de erro e de sua variagao.

As regras de inferéncia foram definidas de acordo com a Tabela 4.

Tabela 4 - Regras para tomada de decisdo

DM | D Z S SM
MA S S S B
A AA A | AA S
AA A | AA | AA
B A AA | AA S
MB | MA | A A | AA

N

| vl v vl w

Fonte: Autoria Propria

Essas regras consistem na base de conhecimento que descreve o processo do sistema

analisado de uma forma qualitativa.

3.2.2 Controle PID

O controlador classico PID foi projetado para controle da altura e da atitude do
quadricoptero. O controle consiste no projeto de quatro controladores PID (pitch, roll, yaw e

altura) como mostra na malha de controle da Figura 28.

Figura 28 - Malha de controle de altitude PID
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Referéncia Controle PID Distribuicdo > dos
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Comandos de

A4
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Atual N Motores Quadricéptero

J . J — |9

Perturbagdes

Fonte: Autoria propria
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O sinal de saida do controlador ¢ em percentual de aceleracdo dos motores, quantos
porcento a velocidade de cada motor serd aumentada para corre¢ao das variaveis controladas.
O bloco de distribuigdo ¢ responsavel por distribuir a aceleragao de cada motor de acordo com
a dinamica do sistema descrita na se¢ao 2.2.5 de dinamica dos motores.

O projeto do controlador PID consiste em ajustar os ganhos K, K; € K;. Por meio da
observagdo da curva de resposta ao degrau, os ganhos foram ajustados manualmente. A
Tabela 5 - Parametros do controlador PIDmostra os ganhos obtidos para os controles de
guinada (yaw), arfagem (pitch), rolagem (roll) e de altura. Esses valores foram encontrados

empiricamente, mas baseados em Pounds (2007).

Tabela 5 - Parametros do controlador PID

Altitude yaw pitch roll
K, 4,271 80 2,88 2,88
K 0,106 0 0,238 0,238
Kq 6,56 190 2,07 2,07

3.2.3 Modelagem Simulink®

Fonte: Autoria Propria

Para a validagdo dos controladores, foram realizadas simulagdes no ambiente

Simulink/MATLAB®, seguindo o modelo dindmico e hardware desenvolvido.

Finalmente, foram realizadas simulagdes do controle Fuzzy para altitude, controle PID

para altitude, e controle PID da atitude através do simulador.

O bloco de controle Fuzzy foi desenhado no Simulink como mostra a Figura 29.

Figura 29 — Diagrama de blocos para controle de altitude Fuzzy

Referéncia
@D > — | " &5
Z.d 1
D Correcao Z
. Fuzzy Logic
Valor medido (atual) Memory1 Controller
@ with Ruleviewer1
Z_m

Fonte: Autoria propria



59

As entradas do controlador Fuzzy sao o erro (diferenga entre Z,; e Z,,, na Figura29) e a
variagdo do erro (diferenca entre o valor atual e o anterior), o bloco de memoria guarda o
valor anterior para realizar a operacdo. A saida do controlador ¢ a corre¢do que deve ser feita
na tensao para manter a altura desejada.

O bloco de controle PID foi desenhado no Simulink como mostra a Figura 30 —

Diagrama de blocos para controle de altitude PID.

Figura 30 — Diagrama de blocos para controle de altitude PID

’3

Offset de altura J
L Kp
> ki
Kp
)
Referéncia +
»( 1
E Tls _/- '/ | L orrecao
Integrator Ki
Limited
P du/dt - Kd
D
Derivative Kd

Fonte: Autoria propria

Como definido na secdo 2.4, o controle PID ¢ a combinacdo dos controles
proporcional, integral e derivativo, assim a Figura 28 representa essa soma. Z d ¢ a altura
desejada, Z m a altura medida. O controle proporcional consiste no erro multiplicado pelo
ganho proporcional (representado por Kp), o controle integral consiste no bloco integrador,
erro e ganho integral e o controlador derivativo consiste no erro medido, bloco derivativo e
ganho derivativo, representado por Kd. O somatoério ¢ a correcdo da altura (Corre¢do Z), saida
do bloco de controle.

A Figura 31 mostra o diagrama de blocos generalizado para o controle da estabilidade.
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Figura 31 — Diagrama de blocos para controle PID de atitude
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Fonte: Autoria propria

Assim como na Figura 30, o bloco de controle de atitude possui as mesmas etapas, o
angulo desejado e medido, o erro entre esses angulos, os controladores integral, proporcional
e derivativo e sua somatodria e, por fim, a correcdo do dngulo como saida. As corre¢des da
atitude e altura serdo a entrada do bloco de distribuicao, apresentado a seguir.

A estabilidade do sistema consiste em trés controladores semelhantes, um para cada
movimento dos eixos (pitch, roll e yaw). Assim como no controle da altura o diagrama da
Figura 29 descreve as equacgdes do PID. A saida ¢ a corregdao que deve ser feita na aceleragao
dos motores para manter os angulos de Euler em zero.

No bloco de mistura ocorre a distribuicdo das velocidades nos quatro motores de
acordo com a dinamica e a configuracdo em “+” escolhida para esse projeto. Essa distribuicao

¢ apresentada na Figura 32.
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Figura 32 — Diagrama de combinag¢do das corre¢des de controle

k m
Correcao £ \f Theta Comecss

ma3

&> »(:)

Psi Comecdo \T
! m2

ot
Phi Correcio
@ <>

med

Fonte: Autoria propria

Conforme apresentado na se¢do 2.2.5, a dinamica dos motores em uma configuracao

“+” resulta na combinacao:

ml = Correcao de altura — Correcao Psi — Correcao Theta
m2 = Corregado de altura + Corregdo Psi — Correcgao Phi
m3 = Correcgado de altura — Corregdo Psi + Correcao Theta

m4 = Corregdo de altura + Correcdo Psi + Corregao Phi

A saida do bloco de mistura sdo percentagens de aceleragdo (%throttle) de cada motor.
No bloco de dindmica dos motores esses valores sdo convertidos em velocidade angular e

aplicados a fung¢do de transferéncia dos motores como mostra a Figura 33.
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Figura 33 — Bloco de dinamica dos motores
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Fonte: Autoria propria

Como descrito na Equagao 18 (segdo 2.2.5), a for¢a de empuxo varia com o quadrado
da velocidade angular e essas forcas (em cada motor) atuando sobre a estrutura da aeronave

realiza os movimentos que permite levantar voo.

3.2.4 Firmware

Na inicializa¢do do microcontrolador comeca a leitura do sensor, em seguida ocorre o
calculo do controlador para corrigir os angulos. E realizada a distribuicdo das correcdes em
todos os motores e truncamento do PWM para que ndao ocorra o desligamento ou o
recebimento de um valor PWM maior que o aceitdvel pelo motor; apds o truncamento os
valores sdo enviados aos motores. O controlador atua a cada 20ms que € o ciclo completo do
ESC, assim a cada 20ms ocorre a leitura do sensor e atualiza¢ao dos valores de velocidade.

Ao longo do capitulo foi apresentado o simulador do quadricéptero, detalhando todos
os blocos e aspectos da sua estrutura. O proximo capitulo apresenta os resultados do

controlador projetado, tanto simulados como do sistema embarcado.
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4. RESULTADOS E DISCUSSOES

Este capitulo apresenta os resultados obtidos a partir da modelagem e simulagcdo em
ambiente computacional, bem como resultados obtidos a partir dos experimentos realizados
no quadricoptero. Primeiramente sdo apresentados os resultados simulados do controle, em
seguida os resultados experimentais da aplicagdo da técnica de controle PID para

estabilizacao do quadricoptero.

4.1  ANALISE COMPUTACIONAL

Nesta secao sao apresentados os controles de altitude Fuzzy e PID, assim como o
controle PID de atitude yaw, pitch e roll. Os resultados do controle de altitude foram
simulados sem ruidos e adicionados disturbios ao sistema representando ruidos.

A Figura 34 mostra a resposta do controle de altura com PID em que foi definido o

setpoint em 4 metros de altura.

Figura 34 — Resposta com controle de altura PID
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Fonte: Autoria Propria

E possivel obter um tempo de subida de aproximadamente 5s, um tempo de
acomodacdo também muito proximo de 5s.
A resposta do controle Fuzzy ¢ apresentada na Figura 35 com a mesma configuragao

de setpoint descrita para o PID.
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Figura 35 — Resposta com controle Fuzzy de altura
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Fonte: Autoria Propria

Observou-se um tempo de acomodagcdo longo para essa aplicacdo, de
aproximadamente 15s e uma transi¢cao com overshoot duplo.
Foi acrescentado ao sistema um sinal de perturba¢do com variacdo de 20N para

observar seu desempenho na presenca de ruidos. Esse sinal ¢ mostrado na Figura 36.

Figura 36 — Sinal de Perturbagao

Forga (M)

Fonte: Autoria Propria

A Figura 37 e Figura 38 mostram o resultado sem o sinal de perturbagdo ¢ com o sinal

de perturbagdo para as duas técnicas de controle.
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Figura 37 — Resposta ao degrau com sinal de perturbacao com controle Fuzzy
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Fonte: Autoria Propria

O controle Fuzzy conseguiu manter-se proximo do valor de referéncia com uma

variagao de altura de 2m.

Figura 38 — Resposta ao degrau com sinal de perturbagdo com controle PID
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Fonte: Autoria Propria

O controle PID também conseguiu manter-se proximo da referéncia, porém com uma
varia¢do de altura um pouco maior, de 2,3m.

A perturbacdo simula intempéries do ambiente, submetendo a aeronave a forgas de
intensidades aleatorias durante o voo. Essas for¢as foram representadas por uma distribui¢ao

gaussiana uniforme na matriz de forgas resultantes.
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A Figura 39 apresenta a simulagdo do controlador PID do angulo de pitch, comecando

em zero e setpoint em 10° a partir de 2s do inicio da simulagao.

Figura 39 — Resposta do angulo de pitch com controle PID
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Fonte: Autoria Propria

O tempo de subida foi de aproximadamente 2s, e um sobressinal de 4%, mas essa
margem de erro ¢ considerada aceitavel para a resposta obtida.
A simulacdo do controle de roll foi realizada com setpoint em -10° a partir de 4s de

funcionamento do simulador. Sua resposta ¢ mostrada na Figura 40.

Figura 40 — Resposta do angulo de ro// com controle PID
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Fonte: Autoria Propria

A resposta do angulo de roll ¢ parecida com a resposta do angulo de pitch, com tempo

de subida de 2s e um sobressinal pertencente a margem de erro aceitavel.
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A resposta da simulacdo do controle de yaw ¢ mostrada na Figura 41, tem seu setpoint

definido em 20° a partir de 4s de funcionamento do simulador.

Figura 41 — Resposta do angulo de yaw com controle PID
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Fonte: Autoria Propria

O controle de yaw teve resposta com tempo de subida de 5,3s, sobressinal de 15% em
um intervalo de 6,3s e tempo de acomodacao de 12,6s.
O uso dos parametros do controlador PID, indicados na Tabela 5 da segdo 3.2.2,

resultaram em resposta satisfatoria para a estabilizagdo dos angulos de inclinagao.

42  ANALISE EXPERIMENTAL

Para efetuar os testes praticos e compara-los com os resultados obtidos nas simulacgdes
via software ou simular um determinado evento diretamente no quadricoptero, foi necessario
desenvolver uma plataforma de testes onde o quadricoptero, ou parte dele, ¢ fixado para que
seja possivel fazer alguns experimentos de forma segura, como testes de giro, empuxo,
vibragao, entre outros. O modelo se assemelha a um giroscopio e € composto de um suporte
que sustenta dois circulos e um eixo central articulados entre si que permite rotagdes
diferentes. O quadricoptero ¢ fixado ao eixo central de forma que possa girar em todas as
direcdes possiveis.

A plataforma de testes foi construida com material metélico, pois tem boa resisténcia
mecanica e bom desempenho com cargas dindmicas (cargas que variam com o tempo). A

Figura 42 mostra o quadricoptero fixado a plataforma.
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Figura 42 — Plataforma de testes

Fonte: Autoria Propria

Os testes foram realizados enviando os dados de velocidade para cada motor de acordo

com o firmware desenvolvido. O resultado ¢ apresentado na Figura 43.



69

Figura 43 — Resposta experimental da atitude
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Fonte: Autoria Propria

O controle de pitch manteve o eixo ajustado de acordo com a referéncia de forma
satisfatoria. Entre os momentos 70s a 100s houve uma perturbacdo do vento gerado pelas
hélices que retornaram atingindo o quadricoptero, por isso houve um afastamento da posicao
em relagao a referéncia.

O angulo de roll comecou em um valor negativo, mas logo aproximou-se da
referéncia, mantendo esse valor até que houve uma perturbagdo do vento desestabilizando um
pouco. Por ser um sistema sensivel, uma perturbacdo em qualquer dos eixos afeta todos os
outros, justificando o momento em que o angulo de ro/l se afastou do valor de referéncia.

Foi observado como os angulos se ajustam e ficam proximos ao zero mesmo com o
controle com um tempo de estabilizacao de 2s, considerado ainda lento pela sensibilidade do
sistema a mudangas bruscas nesse tipo de aplica¢ao, porém com um desempenho satisfatorio.

A Figura 44 mostra a variacdo da velocidade dos motores durante a realizacao do

teste.
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Os valores de velocidades mostrados na Figura 44 se referem ao sinal PWM aplicado

aos motores para a corre¢ao dos angulos, esses valores foram configurados para variar entre

1200 a 1800, correspondendo a uma faixa de 20% a 80% da sua velocidade maxima. O valor

necessario para que o motor rompesse a inércia do sistema de propulsdo foi 1200, assim o

controle ficou limitado a essa velocidade minima para que nao ocorresse de os motores

desligarem durante o voo, o valor maximo foi configurado a 1800 para resguardar o motor de

possiveis danos por trabalhar em velocidade méxima.

A plataforma desenvolvida apresentou-se eficiente quanto a sua aplicagdo, os

controladores apresentaram resultados satisfatorios e os testes experimentais apresentaram

boa concordancia com os resultados simulados. O capitulo a seguir aborda as conclusodes

sobre o trabalho desenvolvido nessa dissertacao.
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5. CONSIDERACOES E TRABALHOS FUTUROS

Neste trabalho foram apresentados os componentes para a construgdo de um
quadricoptero autonomo, um simulador com controle PID para a estabilizacdo e altitude e um
controle Fuzzy para altitude.

A partir das simulagdes realizadas referentes ao controle PID de altitude e atitude foi
possivel concluir que os ganhos escolhidos para cada controlador foram satisfatorios para se
atingir a altura desejada e corrigir os angulos de inclina¢do resultando na estabilizacdo do
VANT. Entre o controle Fuzzy e PID de altura o controle de PID mostrou vantagens sobre o
Fuzzy no tempo de acomodagdo, em que o Fuzzy obteve um tempo longo de 15s enquanto o
PID obteve em torno de 5s. O controle PID ndo apresentou sobressinal enquanto o Fuzzy
apresentou dois picos de sobressinal. Nas simulagdes com perturbagdo, o controle Fuzzy
conseguiu manter-se mais proximo da referéncia do que o PID, com uma variacdo de altura de
2m, o PID mostrou uma variagao de 2,3m.

Os componentes escolhidos atenderam a proposta do trabalho e funcionaram conforme
esperado com resultado satisfatorio; o VANT conseguiu se manter estabilizado. A partir do
giroscopio foram medidas as posi¢cdes dos angulos para calcular o erro e fazer o controle de
estabilidade, porém nao foi possivel integrar ao sistema o sensor de altura, pois os erros de
medicdo causaram falhas na determinacao das velocidades perturbando o sinal PWM
enviados aos motores. O controle de yaw experimental ndo foi apresentado, pois nao
respondeu bem e afetou a velocidade de todos os outros motores, assim, apenas os controles
de pitch e roll foram submetidos ao teste.

A comunicagao serial, por meio do cabo USB tipo B dificultou um pouco os testes
experimentais por deixar o veiculo limitado, foi preciso muito cuidado para o cabo nao
interferir nas medic¢des e balanceamento do quadricoptero na plataforma de teste.

Por fim foi constatado que a construcdo e controle do quadricoptero podem ser
considerados nao triviais, pois foi necessario conhecimento multidisciplinar como, por
exemplo, mecanica, sistemas embarcados, modelagem, controle, sistemas inteligentes e
sensoriamento, sendo assim, no trabalho desenvolvido s3o apresentadas diversas
contribui¢des para pesquisas na area, especialmente na Universidade Federal Rural do Semi-

Arido.
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TRABALHOS FUTUROS

Visando melhorar o desempenho do quadricoptero, algumas sugestdes sao:

Incluir o controle de altura experimental

Substituir a comunicagdo serial do cabo para um dispositivo sem fio ou utilizar um
sistema de armazenamento dos dados, como um modulo de cartdo SD.

Testar o controle em ambientes abertos

Comparar com outras técnicas de controle

Fazer o controle de posicao e tragar rotas de forma autdbnoma
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