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1. RESUMO DO PROJETO

Cada vez mais, os Veiculos Aéreos Nao Tripulados (VANTSs) tém atraido a atengéo
de diversos setores econdmicos. Os VANTs vém ganhando espaco, sobretudo, no
setor militar, onde suas aplicagbes envolvem o monitoramento e o combate em
zonas criticas. Porém, estes também encontram muitas outras aplicagbes civis e
comerciais, tal como a inspecdo de estruturas, abastecimento aéreo de aeronaves,

coordenacgdo no combate a incéndios, agricultura de precisao, entre outras.

Os quadricopteros ndo ftripulados, em especial, se sobressaem por sua alta
versatilidade e simplicidade construtiva em relagdo aos demais tipos de VANTs. A
grande agilidade e liberdade de movimentagéo, juntamente com sua capacidade de
decolagem e pouso vertical, sdo caracteristicas que tornam um quadricéptero a
aeronave mais adequada para o acesso a locais de dificil acesso, abertos ou

fechados.

Este trabalho objetiva construir o protétipo de um quadricoptero seguidor de
trajetoria. Para tanto, pretende-se aplicar conhecimentos pertinentes logrados no
curso de graduacgao para efetuar o projeto e construgdao do quadricoptero, de posse
de elementos da parte eletrbnica digital ja4 disponivel, realizar simulactes
computacionais e testes experimentais para estimar os parametros do modelo e, por
meio destas informacgées, tratar a malha de estabilizacdo e a de pilotagem do

protétipo.



2. DESCRIGAO DAS ETAPAS A SEREM DESENVOLVIDAS

As etapas a serem desenvolvidas para alcancar os objetivos propostos séo:

e Reviséo bibliografica

¢ Modelagem do quadricoptero:
Obtencao do modelo fisico e matematico do quadricoptero.

e Pesquisa dos componentes existentes:
Levantamento dos componentes eletrénicos relacionados disponiveis no
mercado, juntamente com seu prego, tempo de entrega e suas
especificagdes.

¢ Estudo dos parametros:
Estimacdo dos parametros do protétipo, como, por exemplo, massa e
momento de inércia, assim como a analises dos polos, de controlabilidade e
de observabilidade do modelo teérico.

e Aplicacao dos métodos de controle:
Calculo dos ganhos das malhas de controle de estabilidade e de seguimento
de trajetéria

¢ Relatério parcial 1

¢ Simulagio da planta controlada
Uso de ferramentas computacionais para simular o comportamento dindmico
do sistema

e Construgdo do protétipo

¢ Relatdrio final 1

¢ Levantamento dos pardmetros do protétipo:
Determinacdo dos paradmetros reais do protétipo

¢ Ajustes na planta virtual:
Eventuais corre¢cbes da planta virtual com base no conhecimento mais
aprofundado das caracteristicas do protétipo real

¢ Relatério parcial 2



Aplicacdo da malha de controle para estabilidade do corpo
Relatério final 2

Aplicacdo da malha de controle para seguimento de trajetéria
Relatério parcial 3

Ajustes finais

Relatério final 3



3. MODELAGEM DO QUADRICOPTERO

E evidente que para que o protétipo do quadricéptero tenha desempenhos
satisfatérios se faz necessaria a modelagem fisica do sistema e, a partir desta, a
obtencdo das equacdes diferenciais que descrevem o comportamento dindmico do

conjunto.

Parallax ELEV-8 Quadcopter UAV Kit

Figura 3.1- Exemplo construtivo de um quadricoptero

A figura 3.1 exemplifica a forma construtiva de um quadricoptero. O corpo principal
do modelo se constitui de quatro bragcos coplanares que se conectam a uma base
central ortogonalmente entre si. De modo simplificado, o quadricoptero é constituido
de quatro modulos de propulséo, proximos as extremidades dos bragos, e um
modulo de controle, ao centro do modelo, que engloba o microcontrolador, a bateria

€ 0S sensores.

Em quadricépteros de dimensdes reduzidas os moddulos de propulsdo séao
constituidos de um motor de corrente continua sem escovas, um controle eletronico
de velocidade, em inglés, electronic speed control (ESC), e uma hélice. A orientagcéo
do passo da hélice varia entre os modulos de propulsao, de modo que um médulo

de propulsao tem o passo invertido em relacao aos moédulos adjacentes.



3.1. Modelo Fisico

Figura 3.2- Modelo fisico adotado para o quadricéptero

O modelo fisico adotado para o quadricoptero € como o mostrado na figura 3.2. Ele

considera as seguintes forcas e momentos atuantes no sistema:

e Forca peso (P);

e Forca de arrasto do ar (D);

e Forca de propulséo (F);

¢ Momento nos modulos de propulsédo (M;).
O modelo também adota dois sistemas de coordenadas distintos, um referencial
inercial (OXYZ), cujos versores sdo {/ ] K} e eixo Z tem mesma dire¢cdo e sentido
contrario da aceleragédo gravitacional, e outro acoplado ao quadricéptero (Gxyz),
movendo-se solidario a este, com versores {i j k}, com k na direg&o perpendicular
ao plano formado pelo quadricoptero e com i e j que coincidem com a diregdo de
dois bracos consecutivos do quadricdptero.
A forca peso (P) € causada pelo campo gravitacional da terra, tem mesma direcdo
que o eixo Z e sentido contrario deste.
A forga de arrasto, por sua vez, € uma forga resistente ao movimento do
quadricéptero através do ar. Esta forca se opde a movimentacdo do modelo, tendo
mesma direcdo que a velocidade do modelo relativa ao ar, porém, em sentido

contrario.



A rotacao da hélice do quadricéptero resulta na forga de propulsdo do modelo e no
momento nos maédulos de propulsdo. Estas derivam das forgas de arrasto e de

sustentagcao exercidas em cada pa das hélices pelo ar.

Os diversos componentes que compdem a planta sdo considerados na
contabilizacdo da massa total e momento de inércia do conjunto, portanto nao

precisam ser representados individualmente.

3.2. Modelo Matematico

A dinamica do corpo é descrita pelo teorema do momento angular e pelo teorema
do movimento do baricentro. Adotando um referencial inercial para a aplicagao do
teorema do movimento do baricentro, a equagéo (3.1) € valida. Ja para a aplicagdo
do teorema do momento angular, a adog¢do de um sistema referencial movel leva a

equacéo (3.2), conforme [1].
Y F=m.ag (3.1)
ZMGzHG-l_ QXHG (32)

Onde F € uma forga externa atuante no corpo, a; € a aceleragédo do baricentro do
corpo em relagéo ao sistema absoluto, M; € um momento externo com relagdo ao
baricentro, H; é 0 momento angular do corpo rigido observado por um sistema de
referéncia moével em G em translacdo de mesma orientacdo que o sistema inercial

OXYZ e 02 é a velocidade angular do corpo.

Desta formulagdo, é evidente a importdncia da capacidade de conversdo dos
versores dos sistemas de referéncia. Usando a definicdo de &angulos nauticos
conforme [2], para descrever as rotacdes do sistema moével em relagdo ao inercial, a
transformacdo de coordenadas é obtida pela equacgédo (3.3) e, no sentido inverso,

pela equagéo (3.4).
{{jk}" = [R1.{I] K}" (3.3)

7K =[RI".{ijk}" (3.4)



Tal que [R] é a matriz de rotagéo do sistema, dada por (3.5), onde @, 6 e ¥ sdo os
angulos de rolamento, de arfagem e de guinada, mais conhecidos como &ngulos de
roll, de pitch e de yaw.

clcy cOsy —s6

sOsOcyY — cdsyp  sdsOsyP + cPcy cOsD (3.5)
cPsOcy + s®syP  cPsOsyh —sdcy cOcP

[R] = [Rla[R]e[R]y =

Em adicao, a velocidade angular do corpo (w) pode ser descrita pela variagcao dos

angulos de Euler, &, 6 e 1), de acordo com [3] e [4], pelas relagdes (3.6) e (3.7).

Wy 1 0 —s0 o}
{wy} = [0 cd sdch|.{0 (3.6)
Wy 0 —s® cochl (Y
) 1 sPtd  cdth | (W«
;=10 c@ —sd .{wy} (3.7)
Y 0 s®/cO cP/cO] \w,

3.2.1. Dinamica de translagiao

Para o uso da equacéo (3.1), que descreve a dindmica de translacéo do sistema, se
faz necessario descrever todas as forgas externas atuantes no sistema. Elas séao,

conforme apontado no modelo fisico, a forga peso e as forgas de agdo dos motores.

A forga peso toma a forma:

0
Poxyz = { 0 } (3-8)

M- oxyz

A forga de agdo dos motores é denotada por F,, e a contribui¢do individual de cada

motor por F;, F,, F5 e F,. Com relagéo a estas for¢as, tem-se a equacgéo (3.9).

0
{Enloxyz = [R]T-{ 0 } (3.9)

Fi+Fp+F3+ Fylgy



Deste modo, a equacéo (3.1) fica:

0 0
{ 0 } +[R]T.{ 0 } + D=m.ag (3.10)
M. g) 4y Fi+FE+F+F, Gxyz
ax
Definindo ag = {ay} , a parcela da direita pode ser desenvolvida como:
az Gxyz

0 0 Ay
{ 0 } +[R]T.{ 0 } +D=m{ay}
—M.g)yyyz FF+FR+FR+E Az)oxyz

Gxyz
(3.11)

Dy
Definindo a aceleragdo do baricentro do quadricoptero D =<{Dyr e U; = Y1 F;, a
D,

equacao (3.11) pode ser escrita nas coordenadas do referencial inercial OXYZ:

Ay 0 0 D,
m{ay} ={ 0 } +[R]T.{0} +1D, (3.12)
Az)oxyz M. g)oxyz Uy D,

Gxyz

3.2.2. Dinamica de rotacao

Tendo em vista as simetrias de um quadricoptero e a escolha do sistema movel de

referencia, pode-se provar que o momento de inércia em relacéo a G fica:

I, 0 0
lg1=]0 I, O (3.13)
0 0 I

Z

Sendo w = {w, w, w,}Ta velocidade angular do corpo, [Iz] a matriz de inércia de
cada rotor, w,, w,, w3 € w, as velocidades angulares de cada rotor (em z), a
equacao (3.2) pode ser reescrita como (3.14). Esta abordagem desconsidera a

dindmica individual de cada rotor, porém inclui seus efeitos na dindmica rotacional



conjunta do sistema, de forma a descrever a dinamica rotacional do sistema em

apenas 3 graus de liberdade.

Iyox 0 —Wy Wy Ix 0 0 Wy
z M; =1 oy —| w, 0 —wy|.|0 L, 0]Jw,y +
I, 0, G —Wy Wx 0 0 0 [ @z Gxyz
0 0 —w; Wy 0
+[1Ig] 0 —| ®, 0 —owy|[lg] 0
—wq+ Wy — w3+ W,y —Wy Wy 0 —wWq + wy; — w3+ W,y
(3.14)
Logo:
[y (Iy - IZ)"‘)y"‘)z Wy Ip,. (—w1 + Wy — w3 + @)
Z MG = Iy(Dy - (IZ - Ix)wzwx + _wx-IRz- (—(1)1 + Wy — W3 + w4) (315)
IZ(i)z Gxyz (IX — Iy)(x)x(x)y IRZ(_d)l + 0:)2 — d)3 + (1)4)

Tal que o termo da esquerda da equacdo (3.15) é:

d.(F; —F,) Uy
IMeoyyz; =1  d(Fs—Fy) =1U, (3.16)
M1 - MZ + M3 - M4_ nyz U4_

Onde d é a distancia entre o local de aplicagédo da for¢a de agdo de um motor ao
eixo z do sistema mével e M, M,, M5 e M, sdo os momentos gerados pelos

maodulos de propulséo.

Em suma, a dindmica de rotagdo do quadricoptero é descrita por:

L oy (Iy - IZ)(*)Y(*)Z U, Wy Ipz- () — Wy + w3 — wy)
Iy(l)y = (IZ - IX)(DZ(DX + {U:;} + _(Ux. IRZ' ((l)l - (l)z + (l)3 - (l)4) (31 7)
1:02) Gy Ik = Iy w200y Uy Igz (@1 — @ + @3 — )



3.2.3 Atuacao dos motores

Uma formulagéo muito recorrente para as forcas e os momentos devido aos efeitos
aerodindmicos causados pela movimentacdo dos rotores € dada pelas equacgbes
(3.18) e (3.19), conforme [5].

Fi = Ct' (,l)iz (318)
Mi = Cd.(l)iz (319)
Onde C; e C,; sao coeficientes de propulsado e de binario de arraste.

Desta forma, considerando que o comportamento dos motores com os rotores sao

semelhantes, é facil provar que:

U, C, Cc  C, C; w,?
U2 _ O d. Ct 0 _d. Ct (l)zz
Us( " |-dcc 0 dc 0 | w2 (3.20)
Lembrando que:
U, Fi+F,+F;+F,
U, d.(F; —F,)
= 3.21
Us d. (Fs — F,) (3-21)
U, M; —M, +M; —M,
Assim:
w;° 1/(4Cy) 0 —-1/(2.d.c;) —1/(4C)] (Uy
wg | _ [1/(4C) =1/(2.d.Ca) 0 L/GC) | JUa (590
w32 1/(4Cy) 0 1/(2.d.Cy) —1/(4Cy)| ) Us '

w42 1/(4C) 1/(2.d.Cq) 0 1/4c¢) 1 \Uy



3.2.4 Dinamica completa

Conforme desenvolvido anteriormente, a dinamica completa do quadricoptero é

descrita completamente por (3.7), (3.12) e (3.17):

D = wy +5D.t0.w), + cD.t0. w,

6 = P.wy — sP.w,

Y =wy.sP/c + w,.c®/cO

=D,/m+ (c®sOcyp + sdsyp). U;/m

axoxyz

DY iyr = Dy/m + (c®sOsyp — s@cy).U;/m

=—g+ (c6c®).U;/m+D,/m

azoxyz

(ly — Iz)mymz U, W] — Wy + W3 — Wy

Wy =1— "+ =+ . I,

Ix Ix Ix

(Uy= I

(3.7a)
(3.7b)
(3.7¢)

(3.12a)

(3.12b)

(3.12c)

(3.17a)

(3.17b)

(3.17¢)

Onde U; séo as variaveis de controle, que se relacionam com a rotacéo dos rotores

(w;) pela equacéo (3.22).



3.2,5 Linearizagao das equagoes

Linearizando as equagdes anteriores para angulos e velocidades angulares muito

pequenas e desprezando o efeito de arrasto do ar no quadricoptero:

® = w, (3.23a)

6 =w, (3.23b)

Y = w, (3.23¢)
a,=X=0.g (3.24a)
a,=YV=—-0.g (3.24b)
a,=72=—-g+U;/m (3.24c¢)
W, = Uy /1y (3.25a)

wy, = Us/ly (3.25b)

w, = U,/1, (3.25¢)

Estas equacdes podem ser rearranjadas na forma de espaco de estados adotando
um vetor de estados dado por x = {X,Y,Z,®,6,¢,X,Y,Z, w,, w,, w,}" € 0 vetor de

controle u = {U;,U,, U3, U, }:
x=Ax+B.u (3.26)

Onde:

e {X,Y,Z} é o vetor de posi¢ao absoluta do corpo descrito nos versores do

sistema inercial.
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Com relacdo a observacéao de estados, considerando que os sensores disponiveis,

os estados observados sao as velocidades angulares e as aceleragdes lineares.
Logo, pode-se escrever em espaco de estados:

(3.27)

C.x+D.u
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4. CONSTRUGAO DO PROTOTIPO

Planeja-se construir um quadricéptero de dimensées reduzidas, de no maximo 350
milimetros de lado. Serdo selecionados componentes que constituirdo o modelo de
forma a garantir que estes atendam as necessidades das malhas de controle e, ao
mesmo tempo, sejam compactas e disponiveis no mercado. As escolhas serao
tomadas considerando que o aspecto construtivo ndo deve ser o ponto critico/fator

limitante do trabalho.
Exemplos de conjunto de componentes disponiveis no mercado sdo:

e Arduflyer da Actimer: (Microprocessador integrado com os sensores
necessarios. Ja em posse)

o FlameWheel 450 frame (Estrutura para fixacdo dos componentes, corpo do
quadricdptero)

e Motor - 2212 920kv (Motor elétrico)

e ESC 30A OPTO (Controle eletrénico de velocidade)

e GWS 1060 10x6 3-blade propeller (Hélice)

¢ Bateria Li-Po 4s (Bateria)

Estima-se que o custo total do projeto sera de menos de 2000 reais.



5. ESTUDO DOS PARAMETROS

Neste capitulo foram estimadas as constantes a serem utilizadas na simulagéo,
como massa e momento de inércia do conjunto. Foram utilizados como pardmetro
0s componentes indicados anteriormente em sua configuragéo ideal.

Os calculos dos parametros foram realizados pela aproximagéo dos itens por barras
homogéneas de mesmo peso e de mesmo comprimento ou pela aproximagao de
massas concentradas. Os resultados obtidos estdo dados a seguir e a contribuicéo
individual dos componentes esta explicita na tabela 5.1:

d=0,175m
m=091kg
I, =0,013 kg.m?
I, = I, = 0,007 kg.m*
Ip, = 4x107° kg.m?

Tabela 5.1- Contribuicéo individual dos componentes

Contribuigéo para o
Componente Peso (g) momento de inércia em z da
planta (g.cm?)
Estrutura 300 32000
(4x) Hélice 30 (10 cada) 9100
(4x) Motor 240 (60 cada) 73000
(4x) ESC 120 (30 cada) 9200
Microprocessador e 20 Desprezivel frente aos
sensores outros valores
Bateria 200 6700
TOTAL 910 130000

Além destes coeficientes, &€ importante também adotar valores para os coeficientes
de propulsao (C;) e de binario de arraste das hélices (C;). Estes coeficientes foram
adotados conforme os valores apontados por [6]:

C,=54,4x107°N.s%.rad™?

C;=11x10"°N.m.s% rad™?



6. MALHA DE CONTROLE

No capitulo 3 deste trabalho foram determinadas as equag¢bes diferenciais que
regem a dindmica do quadricéptero. E evidente que se trata de um sistema instavel
e se faz necessario uma malha de controle para estabilizagdo da planta, tanto com
relacdo a sua orientagdo espacial quanto para sua altitude. Deseja-se atribuir uma
dindmica estavel com relagcdo a origem do espacgo de estados para os angulos de

orientagéo espacial e altitude do modelo.

Uma abordagem para alcancar este objetivo fica evidente com uma inspecédo
atenciosa das equacgbes de dindmica completa. Pode-se observar nas equacbdes
(3.12c), (3.17a), (3.17b) e (3.17c) que as variaveis de controle U; (i = 1,2,3,4) podem
ser manipuladas individualmente, salvo os efeitos giroscopicos induzidos pela
rotacdo dos rotores, e influem diretamente nas aceleracbes angulares e na
aceleracao vertical (em Z). Esta constatacdo fica significativamente mais evidente
nas equagdes linearizadas (3.24c), (3.25a), (3.25b) e (3.25c).

Assim, é possivel aplicar a malha de estabilizacdo da planta pela simples introdugao
de uma dindmica restaurativa nas variaveis de controle com relagdo a origem da
varidvel de estado de interesse. Em outras palavras, foi imposto que uma variavel
de controle, relativa a uma dada coordenada, € igual a menos a distdncia da desta

coordenada a origem.

Desta forma, caso a coordenada em questdo encontre-se distante da origem, a
variavel de controle ira atuar no sistema de modo a causar uma aceleragdo no
sentido contrario a esta distancia. A equagéo (3.28) exemplifica uma variavel de

controle.
U2 = _Kp¢.(p (328)

Este exemplo de for¢ca de controle U, é analoga a uma forga exercida por uma mola
torcional, onde K, € uma constante de ganho proporcional do angulo de rolagem

D.

Entretanto, a caracteristica conservativa inerente desta forca é indesejavel, por isso,

implementa-se um termo adicional de dissipac¢ao, que depende da taxa de variagéo



da coordenada. A equacao (3.29) exemplifica uma variavel de controle que inclui o

termo dissipativo.
Uy = —Kpgp. @ — Ko @ (3.29)

Onde K4 € 0 ganho derivativo do dngulo de rolagem .

Aplicando este conceito para todas as variaveis de controle (U,, U,, U; e U,), a

malha de estabilizagdo da planta foi projetada.

v, Equagies =
X Com i xr X
P dindmicas > J —_T*
’_. do sistema
i Controle de ]
estabilizagdo X

Figura 3.3- Esquema simplificado da malha de controle de estabilidade

Foram programadas rotinas para simulag&o do sistema dindmico completo com a
malha de controle de estabilizacdo proposta. A estabilizacdo feita foi para os
angulos de rolagem, arfagem e guinada, bem como para a altitude do quadricéptero.
Os cédigos das rotinas foram feitos para o Matlab® e estao disponiveis no apéndice
B.

Estdo mostradas nas figuras 3.4, 3.5 e 3.6 a resposta do sistema controlado frente a
uma condicao inicial diferente de zero nas coordenadas controladas, adotando-se

todos os ganhos de controle arbitrados como 10.
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Figura 3.4- Altitude do sistema para uma condic¢éo inicial diferente de zero para o
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Figura 3.5- Orientacao do sistema para uma condigé&o inicial diferente de zero para o
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Figura 3.6- Posicao
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do baricentro do sistema para uma condicdo inicial diferente de

zero para o sistema com controle de estabilidade



Pode-se observar pelas figuras 3.4 e 3.5 que o controlador projetado de fato
estabiliza a dinamica da altitude e orientacéo espacial. E possivel selecionar valores
de ganhos proporcional e derivativo mais adequados para obter uma desempenho
de resposta melhor, porém, isto nio foi feito pois esta € uma analise preliminar da
malha de controle. Ja a figura 3.6 revela que as coordenadas X e Y ndo tendem
para a origem, como era esperado, e que estas apresentam velocidades residuais

apos a estabilizagcdo da planta que se mantém inalteradas indefinidamente.

7. CONCLUSAO

Neste trabalho foi modelado um quadricoptero e, a partir deste modelo, foram

determinadas as equac¢des diferenciais que regem sua dindmica.

Também, foi realizada uma pesquisa preliminar dos componentes eletrénicos e
mecanicos disponiveis no mercado que podem ser utilizados para a construgdo de
um quadricoptero de dimensdes reduzidas. Em seguida, com o conhecimento das
pecas que possivelmente irdo compor o protédtipo, foram estimados os parametros

do modelo de quadricéptero, como por exemplo massa e momento de inércia.

Em seguida, foi desenvolvida uma malha de controle de estabilizagdo dos angulos
de rolagem, de arfagem e de guinada e da altitude do modelo, juntamente com uma
rotina para a simulag&o desta. As simulagbes revelaram que a malha de controle é
efetiva para estabilizar a planta, porém, ainda é preciso refinar os ganhos utilizados

na retroalimentacao do sistema para alcangar um desempenho satisfatorio.
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