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Resumo

Os Veiculos Aéreos Nao Tripulados (VANTSs) podem ser usados em muitas aplicagoes, como
no mapeamento de regides e na inspe¢ao de linhas de transmissao. Dada a sua importancia
e aplicabilidade, este trabalho obtém o modelo matematico de um VANT e aplicagoes de
simulagoes dos modelos nao linear e linear, assim como a comparacao entre esses. Para isso,
utilizou-se o modelo de veiculo do tipo quadrotor, que possui quatro hélices que geram as
forcas de sustentacao do veiculo. Além disso, apresentam-se as equacoes aerodinamicas
que modelam o sistema; o modelo de Newton-Euler; as aproximacoes feitas e as validagoes
dos modelos, por meio de simulagoes. Também foram estudadas as caracteristicas de
controlabilidade e observabilidade do sistema. Por ultimo, foram projetadas trés técnicas
de controle: alocagao de polos, Regulador Linear Quadratico (LQR) e seguimento de
referéncia. Finalmente, apresenta-se a comparagao entre elas. Foi constatado através das

simulagoes a eficiéncia da técnica por seguimento de referéncia.

Palavras-chave: VANT, quadrotor, modelo linear, modelo nao linear, alocacao de polos,

LQR, seguimento de referéncia, controlabilidade, observabilidade.



Abstract

Unmanned Aerial Vehicles (UAVs) can be used in many applications, such as mapping
regions and transmition lines inspection. Given it importance and its applicability, this
work obtains the mathematical model of a UAV and the development of the linear and
nonlinear models as well as the camparison between them. For this, the quadrotor vehicle
model was used, which has four propellers that generate the vehicle’s support forcer.
In addition, aerodynamics equations that model the system are presented; the Newton-
Euller model, the aproximations made and the models validation by simulations. The
system’s controlabilitty and observability characteristics were studied. Finally, three control
techniques were designed: poles placement, linear quadratic regulator (LQR) and reference
following and the comparison between them. Finally, it shows the comparison between

them. It was verified through the simulations the technique by reference following efficiency.

Keywords: UAV, quadrotor, linear model, nonlinear model, poles placement, LQR,

reference following, controlability, obsevarbility.
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1 INTRODUCAO

O estudo de veiculos aéreos nao tripulados ~VANT- teve inicio no século XVIII,
por meio da construgao de um baldo de ar quente. De acordo com Neto (2008), o primeiro
voo desse balao foi realizado em 1709 na cidade de Lisboa, Portugal.

Durante a primeira guerra mundial, foram feitos muitos investimentos em Unmanned
Aerial Vehicles— UAV — como exemplo, tem-se o teste de um dos primeiros misseis-guiados
executado durante essa época (NETO, 2008). Em 1906, dois irmaos Louis e Jacques Breguet
iniciaram estudos de projeto de helicépteros com uma configuracao de quadrotor, em que
cada rotor era constituido de 8 asas modeladas por panos, resultando em 32 hélices. Relatos
de voo desse helicoptero dizem que ele atingia, no méximo, 1,5m de altura (PFEIFER,
2013).

Desde entao os VANT sao amplamente estudados e altos investimentos sao feitos
para melhorar essa tecnologia.

Os veiculos aéreos nao tripulados, também chamados de VANTSs sao aeronaves que
executam trajetos de forma autéonoma (THUMS, 2012). O modelo de VANT usado neste
trabalho é do tipo quadrotor, o qual possui 4 hélices propulsoras. Este modelo faz parte do
grupo de VANT do tipo decolagem e aterrissagem vertical Vertical Takeoff and Landing
-VTOL- (PFEIFER, 2013).

Em geral, é necessario o conhecimento das caracteristicas aerodinamicas e das leis
de Newton ou das equacoes de Euler-Lagrange para obter o modelo de aeronaves. Esta
ultima abordagem pode ser encontrada na referéncia de Bouabdallah (2007). A partir disso,
podem ser feitas consideragoes para simplificar o modelo de acordo com cada aplicacao.
Por exemplo, existem varios tipos de aeronaves, como avioes de transporte de grande porte,
helicépteros, quadrotores e dirigiveis e para cada tipo existem considerac¢oes aerodinamicas
diferentes para encontrar o modelo matematico.

Neste trabalho, a modelagem ¢é feita usando o método de Newton-Euler, o qual é
o método mais usado na literatura, tais como nos trabalhos de Pfeifer (2013), Valavanis
(2008), Bresciani (2008), Stevens, Lewis e Johnson (2015). O modelo leva em conta
as caracteristicas de propulsao das hélices, bem como das forgas geradas por elas. As
simulagoes foram feitas usando o programa Matlab-Simulink, em que foram gerados
graficos que representam os estados em fungao do tempo e, assim, possibilitam o estudo
do comportamento do quadrotor.

Este trabalho é composto por cinco capitulos, incluindo esta Introducao, em que se
apresentam os objetivos e a justificativa.

No capitulo 2, tem-se a revisao bibliografica, na qual sao explicadas as caracteristicas

das aeronaves, tais como toda a aerodinanica presente, as forcas atuantes e o modelo
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matematico para os quadrotores.

No capitulo 3, apresentam-se os resultados e as discussoes da modelagem do
quadrotor.

No capitulo 4, sdo projetados os controladores do sistema e apresentadas as simula-
¢oes, bem como as comparagoes entre as técnicas de controle.

No capitulo 5, apresentam-se as consideracoes finais, as limitagoes da pesquisa e as

sugestoes para novos estudos.

1.1 Objetivo Geral

Obter o modelo matematico de um VANT do tipo quadrotor e analisar técnicas de

controle.

1.1.1 Objetivos especificos

e Obter a equagao matematica que modela o quadrotor;
e Realizar simulac¢oes usando os modelos nao linear e linear;
e Comparar os dois modelos, nao linear e linear, aplicando entradas do tipo degrau;

e Obter técnicas de controle, por meio da utilizacdo do modelo linear e do modelo nao

linear;
e Comparar as técnicas de controle obtidas;

e Analisar os desempenhos de cada controlador, com base nas simulac¢oes para a

aplicacao em quadrotores.

1.2 Justificativa

Os VANTSs tem sido largamente utilizados em aplicagbes de mapeamento de ambi-
entes perigosos, para o ser humano e nas industrias em geral (BRESCIANI, 2008). Segundo
Austin (2011 apud THUMS, 2012), as vantagens para o uso dos VANTS sdo o baixo custo
de operacao em comparagao com os avioes tripulados e a aplicagdo em situagoes nas quais
ha risco para o ser humano, como, por exemplo, no combate a queimadas e na inspecao de
linhas de transmissao.

Nos tltimos anos, tém sido crescente o uso de VANTs em aplicagoes militares.
Como exemplo, tém-se os Estados Unidos que aumentaram, desde o atentado terrorista de
2001, o or¢amento para investimentos em VANTs em dez vezes, no periodo compreendido
entre os anos de 2001 a 2010 (VALAVANIS, 2008 apud THUMS, 2012). Segundo Austin
(2011 apud THUMS, 2012), outros motivos para o crescimento no investimento em VANTS
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foi o aumento da capacidade dos microprocessadores, a miniaturiza¢do, o aumento da
precisao dos sensores e as melhorias na comunicagao por radio.

A escolha do quadrotor para a realizagao deste trabalho justificou-se também
pelas caracteristicas apresentadas por este modelo, tais como decolagem vertical precisa
e estacionaria, boa flexibilidade de manobras, mecéanica simples e baixas velocidades.
Como o modelo opera em baixas velocidades, futuramente na modelagem, podera ser
desconsiderado o efeito de Coriolis. Assim como o efeito solo, que estd mais presente na
decolagem e aterrissagem, que também é desconsiderado (BRESCIANI, 2008). Além disso,

este modelo possibilita o pouso em relevos montanhosos (PFEIFER, 2013).



2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1 Conceitos Basicos da Aerodinamica

Segundo Rodrigues (2013), a aerodindmica consiste no “estudo do movimento de
fluidos gasosos, relativo as suas propriedades e caracteristicas, e as forgas que exercem em
corpos solidos neles imersos.”

O entendimento da aerodinamica se faz fundamental para analisar e descrever os
fendmenos aplicaveis ao projeto de aeronaves, como, por exemplo, for¢a de arrasto, forca
de sustentacao e caracteristicas do escoamento aerodinamico (RODRIGUES, 2013). Além
disso, o aprendizado sobre alguns conceitos basicos da aerodinamica ¢ necessario também
para a modelagem de um Veiculo Aéreo Nao Tripulado (VANT) (CAMPOS, 2009).

Dentro deste contexto, os conceitos da aerodinamica permitem explicar a acao da
forca de sustentacao sobre uma aeronave. A ocorréncia da forca de sustentagdo em uma
aeronave em movimento ocorre quando o ar se divide em duas partes, uma superior e

outra inferior em relagao a asa (RODRIGUES, 2013), como mostrado na Figura 1.

Figura 1 — Vento atuando em uma asa. Fonte: Rodrigues (2013).

Como o ar é forgado a se deslocar para baixo da asa surge entao uma forca de
reacao do ar para a asa. Tal forca faz com que a asa fique em equilibrio e esta relacionada
com a terceira lei de Newton, que define que toda for¢a de agdo corresponde a uma forga
de sentido contrario de mesma intensidade e direcao (RODRIGUES, 2013).

Outra lei aplicada nos VANT é a do principio de Bernoulli, que afirma que a
pressao dinamica em uma determinada massa é dada pela multiplicagao entre a velocidade
de escoamento e a densidade da massa de escoamento, dividido por dois (STEVENS;
LEWIS; JOHNSON, 2015). A pressao resultante em um aerofélio é dada entéao, pela soma

das pressoes estatica e dindmica, cujo resultado é uma constante (STEVENS; LEWIS;
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JOHNSON, 2015), como mostrado na Equacao (2.1).

1
Pe+p~§'V2:cte (2.1)

Fisicamente, (2.1) enuncia que com o aumento da velocidade (V) ocorre um aumento
da pressao dindmica do ar e uma redugao da pressao estatica (P.). Na parte superior do
aerofdlio, a velocidade é maior e, consequentemente, a pressao estatica é menor. Enquanto,
na parte inferior existe uma velocidade menor e, pelo mesmo principio, uma pressao
estatica maior. A pressao estatica exercida da parte inferior para a superior do aerofélio
gera a forga de sustentagao (RAYMER, 2006).

Stagnation Mean

Point Line Chord
Line

Camber

Streamlines

Freestream
Direction

Figura 2 — Parametros e Forcas resultantes em um perfil aerodinamico. Fonte: Elaborado
pelo autor.

2.2 Teoria do Perfil Aerodinamico

Um perfil aerodinamico, também chamado de aerofélio, é uma superficie capaz de
gerar reagoes aerodinamicas (STEVENS; LEWIS; JOHNSON, 2015), como as descritas na
secao 2.1. E por meio das reagoes aerodindmicas que uma aeronave pode voar (STEVENS;
LEWIS; JOHNSON, 2015). Um aerofélio possui pardmetros geométricos que podem ser
vistos na Figura 2.

O bordo de ataque ¢é a superficie no qual o ar tem o primeiro contato com o aerofélio

(Stagnation Point). O bordo de fuga é por onde o ar é escoado depois de passar no aerofélio.
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A linha de arqueamento média (Mean Line) é a linha que possui os pontos médios de
todos os pontos da superficie superior e inferior. A linha de corda (Chord Line) é a linha
que une os pontos inicial e final da linha de arqueamento. O arqueamento (Camber) é a
maxima distancia entre a linha de arqueamento média e a linha de corda. Lift é a forca
de sustentacao, drag a forca de arrasto e M o momento angular. Além disso, as linhas
ilustradas na Figura 2 representam as linhas de fluxo livre (Streamlines) (STEVENS;
LEWIS; JOHNSON, 2015).

O aerofdlio possui alguns angulos importantes para a modelagem do aviao. Esses
angulos sao mostrados nas Figuras 3 e 4. Na Figura 3 é mostrado o angulo de ataque que
representa o angulo entre a linha de corda e a dire¢ao do vento relativo. A Figura 4 mostra
o angulo de incidéncia que representa o angulo entre a corda do perfil aerodinamico e um
eixo horizontal de referéncia (RODRIGUES, 2013).

Espessura

iuguln de Ataque
Arqueamento

Linha de
Arqueamento

Vento Relativo

Linha de Corda

Figura 3 — Angulo de ataque. Fonte: Elaborado pelo autor.

Bordo de Ataque
\ Linha de Corda

ingulo de
Incidéncia

Bordo
/ de Fuga

Linha Paralela ao Eixo
Longitudinal do Avido

Figura 4 — Angulo de incidéncia. Fonte: Elaborado pelo autor.
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2.3 Sistemas de coordenadas

Antes de iniciar o modelo matemético é necessario conhecer os sistemas de coorde-
nadas aplicados na modelagem. Sao usados sistemas de coordenadas referenciados em trés
posigoes distintas, sendo um eixo fixado na Terra e dois fixados no aviao (COOK, 2012).
E importante ressaltar que o sistema sobre a Terra deve estar alinhado com o sistema
fixo no corpo do avido (STEVENS; LEWIS; JOHNSON, 2015). Com essa consideragao
sao usados eixos como mostrado na Figura 5, nao havendo necessidade de usar o sistema

de coordenadas no espaco, sendo esse mais utilizado para aplicagoes de avioes espaciais
(COOK, 2012).

2.3.1 Eixos na Terra

Definidos como (O,, X,, Ys, Z,), como mostrado na Figura 5, em que X, aponta

para o norte, Y, para o leste e Z, para baixo (COOK, 2012).

Figura 5 — Coordenadas em relagdo a Terra. Fonte: Cook (2012).

2.3.2 Eixos relativos na atmosfera

Definidos da mesma maneira que os eixos da Terra, no entanto os eixos na horizontal
e na vertical variam de acordo com a dire¢ao da aeronave (STEVENS; LEWIS; JOHNSON,
2015). Estes eixos sao paralelos aos eixos na Terra e sdao definidos como (0c, e, Ye, 2e ),
conforme visto na Figura 5 (COOK, 2012).
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2.3.3 Eixos no corpo do avido

Definidos como (o, xp, U, 25) podem ser fixados em qualquer ponto da aeronave,
no entanto ¢ mais conveniente fixa-los no centro de gravidade (CG) do avido (STEVENS;
LEWIS; JOHNSON, 2015). Os eixos (xy, 25) definem um plano de simetria da aeronave

em relagao a vertical. A Figura 6 mostra estes eixos coordenados (COOK, 2012).

I :
Vhs Vi - L.
" z,V V Zp

Figura 6 — Sistemas de coordenadas em movimento no aviao. Fonte: Cook (2012).

Outros eixos coordenados usados sao os eixos em relacao ao vento que sao descritos
pelas coordenadas (., Yw, 2w), €m que z,, é paralelo a velocidade do vento V, e os outros
dois eixos y,, € z, coincidem com os eixos fixados no corpo, quando estes se encontram
em uma posicao fixa. Pela Figura 6 é visto o angulo de ataque a., que descreve a posicao
angular da rotacao dos eixos z. e z. em relagao ao eixos ¥y, € Yy, na direcao leste em que

se coincidem. Em condic¢oes normais de voo . varia de —10° < a, < 20° (COOK, 2012).

2.3.4 Angulos de Euler e matriz de rotacSes

De acordo com Stevens, Lewis e Johnson (2015), os eixos de rotagao no corpo do
aviao podem ser referenciados em relacao ao eixo da Terra por meio de rotagoes sucessivas

descritas abaixo:
e Rotacao em torno do eixo Z, gera o angulo de guinada .
e Rotacao em torno do eixo Y, gera o angulo de arfagem 6.

e Rotacao em torno do eixo X, gera o angulo de rolamento ¢.
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Matematicamente, para realizar tais rotagoes deve-se multiplicar os eixos coordena-
dos, respectivamente, pelas matrizes ROTy, ROTy, ROT,, (STEVENS; LEWIS; JOHNSON,

2015), mostradas abaixo, em que ¢, s e t representam a fungao seno, cosseno e tangente:

1 0 0
ROT;=| 0 ¢ so |, (2:2)
0 —so co
cd 0 —sb

ROT,=| 0 1 0 |, (2.3)
s 0 cf

cp sy 0
ROTy, =| —s¢p v 0 |. (2.4)
0 0 1

De acordo com as sequéncias de rotagao geradas pelos angulos de Euler é possivel
construir uma matriz, cuja funcao é fazer transformacoes de um sistema de referéncia em
outro (STEVENS; LEWIS; JOHNSON, 2015). No caso do avidao pode-se fazer transforma-
coes do sistema da Terra para o sistema do corpo a partir da matriz ROT (STEVENS;
LEWIS; JOHNSON;, 2015). A matriz ROT é o resultado da multiplicagdo das matrizes
ROT4ROTyROT,. A matriz ROT ¢é usada para encontrar as velocidades lineares em
relacdo ao corpo do avido (STEVENS; LEWIS; JOHNSON;, 2015).

Segundo Spong (2006), existem outros dois métodos de rotagao entre eixos. Esses
métodos diferem entre si pois geram matrizes de rotagoes diferentes em que as sequéncias
de rotagoes sao diferentes, no entanto no presente trabalho é usada as referéncias de

rotagoes descritas acima, cujo resultado é a matriz ROT, descrita por (2.5).

ccy clsi) —s0
ROT = | —cosp + spsOcp  coep + spsfsh  spch (2.5)
sQsh + cosbcy  —spcp + coshsy copch
Existe outra matriz relacionada com as velocidades angulares chamada de matriz
T, responséavel por mudar a referéncia das velocidades angulares (STEVENS; LEWIS;
JOHNSON, 2015). Matematicamente, a velocidade angular é a derivada do dngulo de

rotacao, assim, no caso do aviao a velocidade angular ¢ dada por

) 0
w=| 0 | ROT, + ROT,ROT, | 6 |+ ROT,ROT,ROTY | 0 (2.6)
W
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Portanto, o vetor de velocidades angulares é dado por

P 1 0 —s0 b
w=|Q [=] 0 cp spch 0 (2.7)
R 0 —s¢ clco ¥

Em (2.7) a matriz que multiplica a matriz de derivadas dos dngulos é chamada de matriz
T.

2.4 Forcas atuantes em uma aeronave

Continuando com o estudo das variaveis que serao usadas no modelo, quando o
aviao estd em movimento retilineo constante, nao necessariamente na mesma altitude,
aparecem as forgas e momentos descritos na Figura 7 (COOK, 2012). As rotagoes em torno
dos eixos geram os movimentos de rolamento, guinada e arfagem (na Figura 7, descritas
em inglés por Roll, Yaw e Pitch, respectivamente). Além disso, neste estado surgem as
velocidades descritas por U, V. e W, (COOK, 2012).

O sentido positivo das variaveis ¢ definido por (COOK, 2012):

e rolamento positivo é quando o eixo y se move em dire¢ao ao eixo z;
e arfagem positiva ¢ quando o eixo z se move na direcao do eixo z;
e guinada positiva é quando o eixo x se move na direcao do eixo y.

Na Tabela 1 estao descritas, de forma resumida, as forcas, momentos e velocidades
em regime de equilibrio de trimagem e de perturbagao (COOK, 2012). Na Tabela 2 é

mostrado o significado de todas as varidveis de pertubacao ilustradas na Figura 7.

Y.V.V, 1‘42 Q Yaw

Yy  Maq@8 47
NZW . Ww

Figura 7 — Nomenclatura das variaveis de momento. Fonte: Cook (2012)
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Tabela 1 — Varidveis de movimento.

Entrada 1 Equilibrio de Trimagem | Pertubagao
Eixo do aviao Oz, 0y, 0 Oy, Oy, 0
Forca 0,0,0 X, Y, 7Z
Momento 0,0,0 L, M N
Velocidade Linear Ue, Ve, W, U, v, W
Velocidade Angular 0,0,0 P, Q, R
Atitude 06,0 o, 0, Y

Fonte: (COOK, 2012)
Tabela 2 — Variaveis de pertubacao.
Variaveis Descricao

Forga de Impulso
Forca lateral
Forca de sustentacao
Momento de Rolamento
Momento de Arfagem
Monento de Guinada
Taxa de rolamento

Taxa de arfagem Componentes de velocidade angular
Taxa de guinada
Velocidade de impulso
Velocidade Lateral
Velocidade Normal

Soma das componentes aerodinamicas, forcas de
impulso e peso

Soma das componentes aerodindmicas, momentos de
impulso e peso

Velocidades lineares totais de componentes do centro
de gravidade

= <l =0T 2| 2| 0| N <] 4

Fonte: (COOK, 2012)

A velocidade, quando ocorre perturbagao, corresponde a soma da velocidade em
equilibrio e do parametro de perturbacao, referidos em cada eixo, como mostrado nas
equagoes (2.8), (2.9) e (2.10).

V=V +u (2.9)
W =W, +w (2.10)

2.4.1 Escolha de eixos

Como visto anteriormente, tém-se eixos em relagao ao vento e eixos em relagao a
fuselagem do aviao. A escolha de qual referéncia usar é aquela que facilita os calculos, e isto
é conseguido por meio da anglise dos Angulos feitos no subtépico anterior. E importante
ressaltar que nao existe uma referéncia melhor. Deve-se, portanto, analisar os dados

disponiveis do aviao e as condig¢oes aerodinamicas. Em suma, sao utilizados alguns dados
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em relacdo ao corpo do aviao e outros em relagao ao vento. Assim, ferramentas matematicas

devem ser usadas para mudar os dados de uma referéncia para outra (COOK, 2012).

2.4.2 Velocidades lineares e momentos do avidao em relacao ao sistema da
Terra
Com a matriz ROT pode-se fazer as transformacoes das velocidades lineares

(U,V,W) para os eixos da Terra, por meio da multiplicacdo da matriz de transformacao

ROT pela matriz de derivadas da posigao em relagao a Terra. Conforme a equagao (2.11).

U clcyp ctsy —s6 X
V | = | —copstp+ spsbc)p  copc) + spsls  sopch Yy |. (2.11)
1474 s¢st + cosbch  —soc + coshs cped Z

Isolando o vetor de derivadas da posigao, (2.11) torna-se:

X U
Yy |=RrROT| V |. (2.12)
Z w

Analogamente, em relacao as velocidades lineares, basta multiplicar a matriz T pela
matriz das derivadas dos angulos referidos em cada eixo, para obter a matriz de derivadas
dos momentos, conforme a equacao (2.7) (STEVENS; LEWIS; JOHNSON, 2015). Isolando

o vetor de derivadas dos angulos em (2.7) tem-se:

b 1 ths¢p theo P
0 =0 cop —s¢ Q |- (2.13)
0 0 s¢/ch cp/ch R

2.5 Modelagem de um Veiculo Aéreo N3o Tripulado (VANT) do
tipo Quadrotor

Esclarecidas as principais caracteristicas relacionadas com a aerodinamica de uma
aeronave, pode-se iniciar a modelagem de um VANT do tipo quadrotor. As caracteristicas

citadas também sao aplicadas a esses veiculos.

2.5.1 Caracteristicas de um quadrotor

Os veiculos aéreos nao tripulados do tipo quadrotor sao um tipo de veiculo da classe
Vertical Takeoff and Landing (VTOL) ou Decolagem e Aterrissagem Vertical (BRESCIANI,

2008). Esse tipo de veiculo, em comparagdo com os veiculos multirotores, tem como
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vantagens uma decolagem vertical a baixas velocidades com pouca trepidagao no sentido
horizontal (BRESCIANI, 2008). A desvantagem é o alto consumo de energia (BRESCIANI,
2008). Além disso, esses veiculos sdo usados no mapeamento de terrenos com variagoes de
altitude, nos quais nao é possivel um pouso suave na horizontal (PFEIFER, 2013).

Ainda segundo Pfeifer (2013), a estrutura do quadrotor é formada por 4 hélices
montadas sobre 2 eixos em forma de cruz como mostrado na Figura 8. Cada hélice é
responsavel por gerar uma for¢a de empuxo, que é usada para movimentar o VANT
(PFEIFER, 2013). Na Figura 8 sao vistas as atitudes do VANT que como foram descritas
representam a orientacao do quadrotor representadas por Roll (Rolamento), Yaw (Guinada)
e Pitch (Arfagem).

Conforme visto na Figura 9, as hélices 1 e 2 giram no sentido anti-horario, enquanto
que as hélices 2 e 4 giram no sentido hordrio. No estado estacionario, ou seja, quando
todas as hélices estao girando com a mesma velocidade, pode-se afirmar que o VANT estd
em um voo estacionario no qual todas as forgas e torques estao em equilibrio, isto é, o
veiculo encontra-se parado no ar (BRESCIANI, 2008).

Figura 8 — Orientacao do quadrotor. Fonte: Pfeifer (2013).

Com essa configuracao de hélices é possivel o quadrotor se movimentar pelos eixos
X, Y, Z da referéncia do corpo do VANT. Na Figura 10 sao mostrados todos os possiveis
movimentos. A Figura 10 a) demonstra que quando a velocidade da hélice 1 é maior que a
velocidade da hélice 2 o veiculo é deslocado para tras (dire¢ao do eixo X negativo). Na
Figura 10 b) é mostrado o sentido contrario, ou seja, o deslocamento para frente (eixo
positivo de X). Esses deslocamentos geram mudangas negativas e positivas do angulo

de Pitch (Arfagem), respectivamente. Na Figura 10 ¢) é ilustrado o movimento lateral
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Figura 9 — Orientacao das hélices do quadrotor.Fonte: Bresciani (2008).

esquerdo, resultante do aumento da velocidade da hélice 2 e da diminui¢ao da velocidade
da hélice 4. Enquanto, na Figura 10 d) é ilustrado o movimento para a direita resultante
do aumento da velocidade da hélice 4 e da diminuicao da velocidade da hélice 2. Esses
movimentos laterais geram mudangas na atitude Roll (Rolamento) positivas e negativas
respectivamente. Nas Figuras 10 e) e 10 f) é demonstrado como é feita a elevagao ou queda,
respectivamente, do quadrotor. As Figuras 10 g) e 10 h) ilustram que a combinacao de
aumento das velocidades das hélices sobre um eixo e a diminuicao das velocidades das

hélices do outro eixo geram o movimento de Yaw (guinada) (PFEIFER, 2013).

A .
(€5 -7
A< 2 2 2
(9)) [ Y
((e7) :‘l:’?_:-l
3 3
€) d)

Baixa Velocidade Alta Velocidade

Figura 10 — Movimentos do quadrotor. Fonte: Bresciani (2008).

2.5.2 Forcas e momentos aerodinamicos

Cada hélice do quadrotor é responsavel por gerar uma intensidade de empuxo. De

acordo com Valavanis (2008) e Pfeifer (2013), o empuxo de cada hélice pode ser encontrado
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por:

Tpropi - kvpropi : wpropi27 (214)
em que:
Tpropi € 0 empuxo de cada hélice 1 [N];
Kupropi € a constante de empuxo de cada hélice i [N - s?/rad?];
Wyropi € & velocidade angular de cada hélice i [rad/s|.
Como mostrado na secao anterior, as forcas que agem no quadrotor descrevem a

orientagao do veiculo (BRESCIANI, 2008; VALAVANIS, 2008; PFEIFER, 2013). Primei-

ramente descreve-se a forca resultante na direcao do eixo Zg, dada por:

4
Uy = Tpropi = FEP°, (2.15)

j=1

em que:
U, é a soma de todos os empuxos de cada hélice;

Forpe ¢ a forga resultante na direcao do eixo Z.

Salienta-se que os eixos de referéncia sao tomados com base na Figura 9.

Além das forcas de empuxo em cada hélice, tém-se ainda os momentos referentes a
diferenca de velocidades das hélices em determinado movimento. Todas as equagdes foram
tomadas com base nos trabalhos de Valavanis (2008) e Pfeifer (2013).

Para o eixo X:

U2 = L<Tprop4 — Tprop2) = T;OTPO, (216)

em que:

U, é o momento resultante;

corpo

corPe ¢ o momento resultante em torno do eixo X;

L ¢é a distancia do centro do quadrotor até o centro do propulsor.

Para o eixo Y:
COTpo
U3 = (Tprop?) — Tp’rop1>L = Ty p s (217)
em que:
U; é o momento resultante;
corpo

T, é 0 momento resultante em torno do eixo Y.

O momento de cada hélice em torno do eixo Z é descrito como:

_ 2 ____corpo
Mpropi = k'mpropi *Wpropi = Tz s (218)
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em que:

M,

oropi € 0 momento de cada hélice i [Nm];
Empropi ¢ & constante de velocidade-momento de cada hélice i [Nms?/rad?];

Wyropi € & velocidade angular de cada hélice i [rad/s].

Por fim, o momento resultante em torno do eixo 7Z é descrito por:

4
U= Mpopi(—1)"", (2.19)
j=1
em que U é o momento resultante.

Observando (2.19) nota-se que as hélices 1 e 3 causam momentos positivos (sentido
hordrio) e as hélices 2 e 4 causam momentos negativos (sentido anti-horario) (PFEIFER,
2013).

2.5.3 Modelo de Newton-Euler

Para a modelagem do quadrotor é utilizado neste trabalho o modelo de Newton-

Euler descritor por:
F Iips O 1% 1%
— [ s L (2.20)
T 0 J w w X Jw

F ¢ o vetor de forgas em relagdo ao corpo do VANT [NJ;

em que:

7 é o vetor de momentos em relagdo ao VANT [N.m];
m é a massa do corpo [Kg];

13,3 é uma matriz identidade de ordem 3;

V sdo as aceleracoes lineares;

w sao as aceleragdes angulares;

w sao as velocidades angulares;

V' sdo as velocidades lineares [m/s];

J é a matriz inercial.

O modelo de Newton-Euler representa a forma pela qual um corpo rigido comporta-
se ao longo do tempo, conforme os modelos expostos em Valavanis (2008) e Pfeifer (2013).

Um ponto importante é que este modelo leva em conta o efeito de Coriolis, repre-

w X mV
w X Jw .

sentado pela matriz:
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Observando (2.20), constata-se que o modelo de Newton-Euler leva em conta a
forca da gravidade, a forca de propulsao das hélices e também as forgas aerodinamicas de
arrasto e sustentagdo. Note ainda que, como presume-se que as forcas estao aplicadas no
centro de massa, a forca peso nao gera momento. As forcas aerodindmicas sdo decompostas
resultando nas forgas P, ), R (OLIVEIRA; BARROS, 2007).

O efeito de Coriolis nao é importante em baixas velocidades podendo, no caso do
VANT, ser desprezado. Além disso, a matriz de inércia J é diagonal, visto que o eixo
do corpo coincide com o eixo de inércia, ou seja, a inércia é propria de cada eixo nao
influenciando uns aos outros (BRESCIANI, 2008).

Através das equagoes de forgas e momentos, substitui-se (2.15), (2.16), (2.17), (2.19)

em (2.20) resultando na equagao

FEgorpo 0 0

Ferre 0 R 0

F FCOTpO U _
_| R o]y ma )| 2.21)

T TLOPO U, 0

7P Us 0

TEoTFO U, 0

que ¢ o modelo nao linear para o quadrotor. Isolando-se a matriz de aceleragoes lineares e

angulares obtém-se:

U gs0 — (WQ — VR)

1% —gs¢pch — (UR — W P)

W B— geged — (VP - UQ)

b= v QRUM—dy) . (2.22)
- r PR(:I]sz )
- U. PQ(Jy—Jz)

R P A

Observando (2.22) é possivel concluir que o modelo é nao linear, pois tem a

multiplicacao dos estados U, V, W, P, ), R e também senos e cossenos.

2.5.4 Obtencao do modelo linearizado

Obter um modelo significa encontrar uma equac¢ao matematica que demonstra
a evolucao dos estados, ou seja, uma funcao © = f(z,u) em funcdo dos estados = e da
entrada u (NISE, 2006). Para muitos casos de controle é usual fazer a linearizagao do
sistema. Para isto usa-se uma simplificagdo da série de Taylor como mostrado na equagao

(2.23).
. [e’e) [e’e] 1 1 8m+”f(x0,u0)
v Z minl  dxmoun

m=0n=0

(x — 2z9)™ (u — up)". (2.23)
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Simplificando, (2.23) torna-se:

6f(:v0, Uo)
ox

8f($0, Uo)

5 (u — up). (2.24)

fz,u) = f(xo,u0) + (z — x0) +

Note que (2.24) permite obter um modelo simplicado com uma boa aproximagao

para o modelo do quadrotor desde que a aproximagao fornece resultados nos quais (z,u)
nao fiquem longe do ponto de operacao (xg,up) (OLIVEIRA; BARROS, 2007). O modelo

de estado usado na literatura de controle é:
& = Az + Bu, (2.25)

em que:

T sao as variaveis de estado;
u sao as entradas;
A é a matriz de derivadas dos estados de tamanho 12 x 12;

B ¢é a matriz de derivadas das entradas de tamanho 12 x 5.

A partir da equacao:

U gsd — (WQ — VR)
1% —gspc) — (UR — WP)
W D — geget) — (VP —UQ)
]:3 % _ QR(JJjC—Jy)
O Us  PRU-J)
fla,u) = . A (2.26)
’ X U ’ '
Y RV
Z W
¢ P
9 T Q
) R

deve-se obter o modelo linearizado em espago de estados. Primeiramente é preciso encontrar
as variaveis de estado que serao usadas. Este trabalho, inicialmente, tem como objetivo
obter uma equacao matematica do quadrotor e, posteriormente, aplicar técnicas de controle,
a fim de fazer o quadrotor estabilizar em um ponto parado. Para isto, todas as velocidades
devem ser zero, ou seja, todas as aceleracoes devem ser iguais a zero. Portanto, as tnicas
variaveis de estado que importam para esta etapa sao os angulos ¢ e 6, que representam,

respectivamente, os angulos de rolamento e arfagem.
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E importante ressaltar que neste caso as variaveis de posicao X, Y, Z e o angulo de

guinada 1 sao desconsiderados, pois nao influenciam no estado do quadrotor parado no ar.

Com as variaveis escolhidas, inicia-se o processo chamado de trimagem do sistema,

que consiste em encontrar a entrada u que faz com que f(z,u) = 0, no ponto de operagao

desejado:

e 1° ponto de trimagem: ¢ =0, #=0. Substituindo tais valores em (2.26) obtém-se:

T e Ny O S

—(WQ - VR)
—(UR—-WP)

Uog-(VP-UQ)

Uz QR(I.—1,)

Us  PR(I,—I.)
Iy ]y
Uy _ PQUy—1Is)
I. 1.
U
RV
%74
P
Tl Q
R

Substituindo também as velocidades iguais a zero, obtém-se:

fz,u(p,0,P,Q,R,UV,W =0)) =

Igualando f(z,u) = 0 tem-se

U,

m

g = 0.

Portanto, as equagoes obtidas sao:

U1 =mg, U2 = O,

U

v

0% Ly
i 7

; :

RI_Lw

X 0
Y R0
Z 0
¢

0 T

0

Us =0, U =0

(2.27)

(2.28)

(2.29)
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Este resultado é esperado, pois, para estes angulos de trimagem, o quadrotor estara
parado no alto na posicao normal. Logo, as forgas de propulsao das hélices devem

equilibrar a for¢a da gravidade, fazendo com que o VANT fique parado.

e 2° ponto de trimagem 7w = 0, # = 0. De forma analoga ao item 1, obtém-se:

U 0
1% 0
W Yty
ol | %
i Us
f(z,u(p,0,P,Q,R,UV,W =0)) = < | = 5 0 : (2.30)
Y R0
Z 0
¢
0 T
0
de (2.30) e igualando a zero obtém-se:
Logo:
Uy = —myg, U, =0, Us =0, Uy = 0. (2.32)

Conforme esperado, pois, neste caso, o VANT estda de cabeca para baixo e assim as

forcas da hélice devem equilibrar a forca de gravidade.

Para os casos seguintes sao mostradas as equagoes, visto que, é utilizado o mesmo

processo obtido para encontrar as equagoes anteriores.

e 3° ponto de trimagem ¢ = 0, § = 7.

As equacoes obtidas sdo:

U1 = —mg, U2 = 0, U3 = 0, U4 =0. (233)

Este resultado é o mesmo para o item 2, pois neste caso o VANT também estara de

cabeca para baixo.

e 4° ponto de trimagem ¢ =7, 0 = 7.

A equacoes obtidas sao:

U1 =mg, U2 :O, U3 :O, U4:O (234)
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Este resultado é o mesmo do item 1, pois neste caso o VANT também estara na

posicao normal de voo.

Obtidas as equagbes por meio da trimagem, sdo encontradas as matrizes A e B do
modelo de espago de estados linear. A matriz A é dada pela derivada de (2.26) em relacao

a x, como mostrado abaixo:

A A 03,3 Au
0 0 A 0 0
g2 @) 1055 An O O 7 (2.35)
Ox As; 03,3 03,35 Ass
03,3 Asp 03,3 Au

em que O3 3 significa uma matriz de ordem 3 de zeros. Assim:

0 R -Q 0o -w V] 0 geh 0
AH = —R O P s A12 = W O —U s A14 = —gC(bC(g gs¢s€ O 5
Q —-P 0 -V U 0 gspc  gepsd 0
0 —R(I.—1y) —QU.—Iy) I 0 —R(I:—1y) —-QU:—1y)
(I—1I.) fa P({gc 1.) R(I,—1L.) fa P({x L)
_R x 1z _ T 1Lz —_ _ T 1Lz _ T 1z
Ay = 1, 0 1, |- Aszg = 1, 0 —1, |
I, I L I I

0 (spsth + copsbcp)V (copsh — spsOep)W

Asgy = | —ssbU spchsipV copchsyW ;
—cU —s¢psOV —cpsOW
1 ths¢p thco t0chpQ — thsoR  sec’0spQ + sec’OcoR 0
Ap =10 cp —so|, Ay = | —50Q — coR 0 0f,
U GQ+(GHR - HPQ+SER 0

e a matriz B ¢ dada pela derivada de (2.26) em relagdo a entrada U, como mostrado

abaixo:
Bip 03,3
B B
p= @y _|Ba Ba (2.36)
ou 03,3 03,3
03,3 03,3

Bll =

3 o o
oy
[\o}
=
|
o
oy
[\
[\
|
o & o
S o o
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3 RESULTADOS E DISCUSSAO DA MODE-
LAGEM

Neste capitulo sao apresentados os resultados obtidos por meio de simulagoes dos
diferentes estados de operacao. As simulagoes levam em conta um regime estacionario
do quadrotor em uma determinada altitude. Para comprovar se os pontos de trimagem
estao corretos, foram realizadas as simulagoes dos estados e, como ilustrado na Figura 11,
obtiveram-se os resultados esperados, ou seja, os pontos obtidos na trimagem sao os pontos
em que as forcas sao constantes, conforme as consideragoes de velocidades iguais a zero,
para que assim sejam obtidas aceleragoes iguais a zero. Desse modo, o grafico constante
significa que o quadrotor ficara parado em uma determinada posicao.

Para ¢ = 0 e § = 0, o quadrotor estd na posigao normal ("cabega para cima'). Para
¢ =m e 6 =0, o quadrotor encontra-se na posicao angular invertida, ou seja, de "cabeca
para baixo", devido ao angulo de rolamento. Para ¢ =0 e § = 7, o VANT encontra-se
também de "cabega para baixo", no entanto, por meio do movimento de arfagem 8 = 7. O
resultado é o mesmo do caso ¢ = 7w e € = 0, mas com posi¢oes angulares diferentes, visto
que os angulos usados sao diferentes.

Para ¢ = m e 8§ = 7, o VANT encontra-se de "cabega para cima', o que ocorre
igualmente para os angulos ¢ = 0 e §# = 0, no entanto este movimento ocorre através do
angulo de rolamento 7 e de arfagem 6.

Na Figura 12 sao mostradas as simula¢oes para os mesmos casos da Figura 11, no
entanto, aplicando entrada ao degrau. As linhas em amarelo indicam o degrau aplicado e
as linhas em vermelho indicam a altitude do quadrotor. Os graficos representam como a
forca das hélices devem equilibrar a forca de gravidade, para que o quadrotor permaneca
em uma determinada altura. No entanto, como as simulag¢oes estao em malha aberta, o
quadrotor subird sem limite como observado nos gréaficos da Figura 12.

Para ¢ = 0 e § = 0, o quadrotor encontra-se na posi¢gao normal ("cabeca para
cima"). Aplicando-se a entrada ao degrau a for¢a das hélices deve ser tal que anule a forga
da gravidade. Enquanto para ¢ = w e § = 0, o quadrotor encontra-se na posicao angular
igual a ¢ = 7. Como visto no grafico, essa forca sera negativa, pois o quadrotor encontra-se
na posigao inversa ("cabega para baixo").

Para ¢ = 0 e § = 7, o quadrotor encontra-se na posi¢ao angular igual a 6 = 7.
Como visto no gréfico, essa forca sera negativa, pois o quadrotor encontra-se na posicao
inversa ("cabega para baixo'). Ja para ¢ = 7 e §# = m, 0 quadrotor encontra-se na posigao
normal ("cabega para cima"). Aplicando-se a entrada ao degrau a forga das hélices deve
ser tal que anule a forca da gravidade.

Nas figuras 13, 14, 15, 16 sao apresentadas as simulagoes do modelo linear e a
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Figura 11 — Simulacao do modelo nao linear para os diferentes casos de trimagem.

N

degorau na entrada Ul para phi=0, theta=0 degéau na entrada Ul para phi=pi, theta=0
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Figura 12 — Simulagdo do modelo nao linear para os diferentes casos para entrada ao
degrau.

comparagao com o modelo nao linear. Nessas figuras as linhas azul e amarela correspondem

as velocidades e a linha laranja representa a altitude do quadrotor. Observa-se que cada

ponto de trimagem resultou nos mesmos graficos e isso comprova que os pontos de operacao

sao 0s pontos

desejados, validando o modelo.



Capitulo 3. RESULTADOS E DISCUSSAO DA MODELAGEM 24

Reiggsta ao degrau na entrada U1 para phi=0, theta=0 do modelo nao linear

T T
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Resposta ao degrau na entrada U1 para phi=0, theta=0 do modelo linear
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Figura 13 — Comparacao da resposta ao degrau dos modelos nao linear e linear para o
primeiro caso de trimagem.

Resgco)sta ao degrau na entrada U1 para phi=pi, theta=0 do modelo n&o linear
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Resposta ao degrau na entrada U1 para phi=pi, theta=0 do modelo linear
50 T T T T T T T T T

0

N -50

-100

_150 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

t (seconds)

Figura 14 — Comparacao da resposta ao degrau dos modelos nao linear e linear para o
segundo caso de trimagem.
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Figura 15 — Comparacao da resposta ao degrau do modelos nao linear e linear para o
terceiro caso de trimagem.

Reslg%sta ao degrau na entrada U1 para phi=pi, theta=pi do modelo nao linear
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Figura 16 — Comparacao da resposta ao degrau dos modelos nao linear e linear para o
quarto caso de trimagem.
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4 PROJETO DE CONTROLE

O presente capitulo tem como objetivo projetar trés tipos de controladores, um pela
técnica de alocacao de polos, um controlador pela técnica do Regulador Linear Quadréatico
-LQR- e outro controlador por seguimento de referéncia.

A teoria de controle é dividida em controle classico e controle moderno. O controle
classico compreende todas as técnicas de controle desenvolvidas até 1950, apos esse ano
até os dias atuais ¢ utilizado o controle moderno (BAPTISTA, 2015).

As técnicas de controle moderno levam em conta o custo e o desempenho do sistema.
Segundo Baptista (2015), os algoritmos de controle étimo, as vezes, nao controlam a saida
da forma desejada quando ocorrem alteragoes no sistema de controle. Assim, o controle
robusto foi criado para minimizar os efeitos de perturbac¢oes no sistema.

Primeiramente foram estudadas as caracteristicas de Controlabilidade e Observabi-
lidade do sistema. Segundo Ogata (2003), a primeira é uma condigao necessaria e suficiente
para a alocacao arbitraria de polos, caso o sistema seja completamente controlavel, assim
todos os autovalores da matriz A poderao ser alocados arbitrariamente. Enquanto a se-
gunda ¢ uma condi¢ao para o controle, caso os estados nao estejam todos disponiveis para

a medicao e necessitem ser estimados.

4.1 Controlabilidade

Um sistema é considerado controlavel se existir um controle u sem restri¢oes que
possa levar um sistema de um estado inicial z(0) para um estado z(t) (DORF, 2009). Para
o sistema:

& = Az + Bu, (4.1)

determina-se a controlabilidade por meio do célculo da condicao:
posto( A AB A*B ... A"'B ) =n, (4.2)

em que n é a dimensao do vetor de estados.
Essa condi¢ao mostra que as linhas na matriz de controlabilidade sao Linearmente
Independentes. Essa demonstragao pode ser encontrada em Ogata (2003).

Usando o software MatLab, por meio do comando:
rank(ctrb(A, B)), (4.3)

foi obtido um posto igual a 12 para as matrizes A e B, dadas, respectivamente, em
(2.35) e (2.36). Como o total de varidveis de estado sdo 12, conclui-se que o sistema ¢é

completamente controlavel. Essa é uma condi¢do necesséaria para o projeto de controle por
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alocagao de polos e garante que todos os autovalores da matriz [A — BK], em que A e B
sao as matrizes de estado e K a matriz de ganhos, sdao controlaveis por realimentacao de
estados (OGATA, 2003).

Um detalhe importante é que se o sistema é estabilizavel, mas nao é completamente
controlavel também é possivel alocar apenas os polos controlaveis, tornando o sistema

estavel.

4.2 QObservabilidade

Na pratica, nem todos os estados sao mensuraveis, ou seja, nem todos estao
disponiveis para medi¢ao. Neste caso, deve-se projetar um observador de estados para
estimar as variaveis nao disponiveis. Essa estimativa é chamada de observacao. Para
que ela seja possivel, o sistema deve ser observavel. Inicialmente, supds no trabalho que
todas as variaveis de estado sdo conhecidas, nao havendo necessidade de observadores de
estado. O sistema é considerado observavel, se todo estado z(ty) pode ser determinado
pela observagao da saida y(t) em um intervalo de tempo finito, ty < t > t; (OGATA, 2003).

A observabilidade pode ser encontrada a partir do calculo da condigao:

C
CA
posto ' =n, (4.4)

CAm!

em que n é a dimensao do vetor de estados.
Usando o software Matlab, obteve-se o posto da matriz observabilidade. O comando

usado foi:
rank(obsv(A,C)). (4.5)

Igualmente para a controlabilidade, o resultado é igual a 12, mostrando que o sistema
¢é de "posto cheio", sendo observavel, ou seja, as linhas sao linearmente independentes.
Com as consideracoes de controlabilidade e observabilidade feitas, iniciou-se o

projeto das técnicas de controle.

4.3 Projeto do Controlador por Alocacao de Polos

No projeto de alocacgao de polos, foi admitido inicialmente que todas as variaveis
de estado eram conhecidas. Como mostrado anteriormente, o sistema é completamente
controlavel e observavel, o que permite a alocacao dos polos, para que sejam obtidas as
respostas desejadas.

A realimentacao usada é
u=—Kuz, (4.6)
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em que K ¢é a matriz dos ganhos obtidos com a técnica de controle. O sistema é mostrado

na Figura 17.

_I_
u x = Ax + Bu > X

—Kx

<
|

K [«

Figura 17 — Diagrama de blocos da realimentacao de estados. Fonte: Baptista (2015).

Note que (4.6) permite que o desempenho transitdrio seja o desejado, pois as raizes
da equacao caracteristica serdao alocadas para este fim.

Para sistemas mais simples, de primeira ou de segunda ordem, existe uma matriz
de ganhos K mais simples. No caso do quadrotor, existem 4 entradas e 12 saidas. Assim,
tem-se a matriz de ganhos diferentes para cada entrada, tornando o sistema de controle
mais complexo.

Sabendo que o sistema de controle é dado por:

& = Az + Bu, (4.7)
y = Cx + Du, (4.8)

em que:

x € vetor de estado;
y € sinal de saida;
u é sinal de controle;

A, B, C' e D sao matrizes constantes.
Por meio da substituicdo de 4.6 em 4.8, tem-se:
&= (A— BK)zx. (4.9)
A solugao de 4.9 é dada por:

eA=BE2(0), (4.10)
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em que x(0) sdo estados iniciais.

Em 4.10, os autovalores da matriz A — BK definem a estabilidade e a caracteristica
da resposta temporal. Logo, se os polos forem alocados do lado esquerdo do plano s, z(t)
tendera a zero com t tendendo ao infinito.

Para escolher os polos desejados, normalmente especifica-se de 2 a 5 vezes os valores
dos polos dominantes (NISE, 2006). No caso do quadrotor, isto ndo se aplica, pois os pélos
dominantes sao zeros. Dessa maneira, serdo feitas simulacoes, utilizando-se o Matlab, para
que seja analisada qual a melhor resposta de controle dentre as varias escolhas de polos.

Nas biografias estudadas neste trabalho, como a de Pfeifer (2013), utilizam-se
alguns valores de parametros validos para aplicagao em quadrotores, entre eles: o tempo
de acomodagao, dado em segundos (Tacom.) € & taxa percentual de sobressinal (%os). Para
as escolhas dos polos, inicialmente, usamos os valores descritos na Tabela 3 para o célculo

dos polos.

Tabela 3 — Valores dos parametros usados.

Estado | Tacom.[s] | %oos
X 5 2
Y 5 2
Z 5 5
o 6 1
0 6 1
@ 6 1

Fonte: (PFEIFER, 2013)

Utilizando-se as formulas descritas em Nise (2006), ilustradas em (4.11), (4.12) e

(4.13),
s = —(W, &+ jWn/1— (2, (4.11)

onde,

s sao os polos complexos conjugados;
W,, é a frequéncia natural;

¢ ¢ o fator de amortecimento.

—(m

%os = evVi-¢%i x 100, (4.12)
4

Tacom. = —» 4.13

W, (419)

Calcularam-se os polos desejados para cada valor dos pardmetros. E vélido ressaltar que

foram utilizados os 6 estados, pois como o controle é feito para estabilizar o quadrotor,



Capitulo 4. PROJETO DE CONTROLE 30

esses estados sdo importantes para isso. Os outros estados que estao relacionados com a
velocidade e o momento angular nao sdo dominantes para o sistema de estabiliza¢ao, como
mostrado nos valores dos polos.

Com os calculos, especificou-se (W,, > 0.8 para T.om. de 5 segundos e para os
outros estados uma taxa de sobressinal de 1%. Com base nisso e usando (4.12) foram
obtidas as frequéncias naturais e, usando (4.11), encontram-se os polos descritos na Tabela

4. Pela Tabela 4, pode-se observar que o polo dominante é do estado ¢ e do estado

Tabela 4 — Valores dos polos calculados.

Estado Pélo
U -140.51
A% -1-0.51
W -1.1+0.51
P -1.1-0.51
Q -1.2+0.51
R -1.2-0.51
X -0.8+0.642i1
Y -0.8-0.642i
Z -0.6901-+0.8389i
[0) -0.8264-0.4548i
0 -0.826-0.4548i
WY -0.6901-0.8389i

7, porque estao mais pertos do eixo imagindrio, ou seja, esses polos é que oferecem a
caracteristica predominante ao sistema. Nas simulagoes serao mostrados que os polos
mais a esquerda do eixo jw nao predominam nas caracteristicas do sistema, assim nao
importando para o controle. A exigéncia é que eles sejam complexos conjugados e do lado
esquerdo do eixo jw para garantir a estabilidade.

Com os valores dos polos desejados, utilizou-se o Matlab para obter a matriz de

ganhos K. O comando usado para obter K foi:
K = place(A, B, P), (4.14)

em que:

A é a matriz de estados;
B é a matriz de entradas;
P é a matriz de polos desejados.

Assim, a matriz de ganhos K forcara os autovalores de A — BK irem para as

posicoes desejadas. As dedugoes matematicas podem ser encontradas nas referéncias de



Capitulo 4. PROJETO DE CONTROLE 31

Ogata (2003) e DORF (2009). Outra forma de encontrar a matriz K ¢é através da férmula
de Ackermann, no entanto, esse método sé se aplica a sistemas de uma entrada e uma
saida, que nao é o caso do quadrotor.

Algumas consideracoes devem ser feitas a respeito da escolha dos polos. A primeira
é que, os polos devem estar localizados do lado esquerdo do plano s, para que assim o
sistema seja estavel. A segunda consiste no fato de que, ao se alocar os polos muito distantes
do eixo jw, a velocidade de resposta sera mais rapida, porém aparecerao caracteristicas
nao lineares no sistema, o que nao é pretendido. Além disso, uma velocidade muito rapida
requer sinais de controle com maior energia, o que resultara em equipamentos maiores, o

que também nao é viavel neste trabalho.

4.3.1 Simulacdes

Para as simulacoes, utilizaram-se diferentes valores de polos para comparar as
caracteristicas do sistema em rela¢ao aos polos calculados. Isso foi feito para comprovar os
diferentes desempenhos do sistema de acordo com as posi¢oes dos polos.

O grupo de polos escolhidos, como mostrado na Tabela 4, foi aquele que utilizava
o menor esforco de controle para estabilizar o sistema de acordo com as simulac¢oes. Nas
Figuras 18, 19, 20 e 21 estao os graficos do esfor¢o de controle para cada grupo de polos
analisados. Observa-se que os polos escolhidos foram os que utilizaram menos esforgo
de controle para estabilizar o sistema, sendo assim os mais vantajosos nessa técnica de
controle.

A razao para que esses polos tenham menos esforco, é a matriz de ganhos gerada,
que possui valores menores, do que as matrizes de ganho geradas pelos outros polos.

Realizando uma anadlise dos estados, observa-se que existem dois estados criticos
¢ (rolamento) e # (arfagem), que exigem uma atengao maior. Sua criticidade, deve-se ao
fato de interferirem diretamente na atitude do quadrotor. Nas Figuras 22, 23, 24 e 25 sao
mostradas o controle dos estados para o sistema linear.

Os gréificos mostram um controle com respostas satisfatérias. E importante ressaltar
que os céalculos dos polos foram aproximados para um sistema de segunda ordem, o que
resultou nos valores dos polos da Tabela 4. Observa-se pela Figura 25, que os angulos
estao estabilizando por volta de 5 segundos, o que é uma boa resposta, de acordo com as
literaturas utilizadas neste trabalho.

Observando os gréaficos mostrados nas Figuras 23, 24, 25 e 26 percebe-se que a
estabilizacao ocorre por volta de 4 a 7 segundos, dependendo do estado. Isso se deve a
escolha dos polos, descrito anteriormente nos calculos, pois foram considerados o tempo de
sobressinal e o tempo de acomodagao para os estados em uma aproximagao com o sistema
de segunda ordem. No entanto, o sistema do quadrotor é de ordem superior, por isso ele
nao se estabiliza no ponto calculado, mas apenas na aproximagao do ponto calculado,

como visto nos graficos.
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Figura 19 — Esforco de controle do grupo de polos 2.

As Figuras 26, 27, 28 e 29 ilustram as simulagoes de controle do sistema nao linear
com cada estado separado. Analisando a Figura 29, observa-se que o estado de rolamento

(¢) entra em equilibrio aproximadamente em 3 segundos, o que mostra que o controle é
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Figura 21 — Esforco de controle do grupo de polos escolhidos.

bem efetivo para este estado. O outro estado, que é o de arfagem (6), entra em equilibrio
aproximadamente em 7,5 segundos.

Em relacao aos outros estados, todos obtiveram bons resultados, entrando em
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Figura 22 — Controle do sistema linear para estados U, V, W.

Figura 23 — Controle do sistema linear para estados P, Q, R.

equilibrio até os 8 segundos. A Figura 30 corresponde a simulagio realizada com todos os
estados. Por meio dela, é possivel concluir que o sistema como um todo entra em equilibrio

a partir de 10 segundos. Note ainda que as maiores amplitudes sao dos estados de posi¢cao
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Figura 24 — Controle do sistema linear para estados X, Y, Z.
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Figura 25 — Controle do sistema linear para estados ¢, 6, 1.

(X), representado pela cor vermelha, e da velocidade (U), representada pela cor azul.
Além disso, por meio da andlise dos graficos pode-se descrever os limites de operagao

do quadrotor. Essa escolha foi feita, a partir da realizagdo de simulag¢oes para diversos
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Figura 26 — Controle do sistema nao linear para os estados U, V, W.
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Figura 27 — Controle do sistema nao linear para os estados P, Q, R.

valores de condigoes iniciais. Com esses testes, verificou-se que o controle do quadrotor
era efetivo para as condigOes iniciais 1,57 > zy > —1,3 . Nessa faixa de valores, o

quadrotor é controlado, obtendo um bom funcionamento. Fora dessa faixa de valores, ele
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Figura 28 — Controle do sistema nao linear para os estados X, Y, Z.
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Figura 29 — Controle do sistema nao linear para os estados ¢, 0, 1.

nao é controlavel ou demora mais tempo para atingir o equilibrio, o que nao ¢é desejado
nesta aplica¢do. Esses valores podem ser de dngulos (radianos) ou velocidade angular

(radianos/s).
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Figura 30 — Controle do sistema nao linear com todos os estados.

4.4 Projeto do Regulador Linear Quadratico -LQR-

A estratégia de controle via Regulador Linear Quadréatico obtém uma solugao
otima, para uma funcao que relaciona as entradas e as saidas do sistema, por meio do
sinal de erro dos estados. A func¢ao é conhecida como indice de desempenho ou funcao
custo (HERNANDEZ; RINCON; CASTELLO, 2014).

O -LQR~ é um controlador 6timo que ajusta o sistema para obter um compromisso
entre o esfor¢o de controle, a amplitude e a velocidade de resposta (BAPTISTA, 2015).
Com todas essas caracteristicas que tornam a resposta do sistema melhor, o regulador
linear quadratico é mais vantajoso em relagdo ao projeto de alocacao de polos, pois fornece
um modo de calculo da matriz de ganho de controle por realimentacao de estado, sem
depender de escolhas de polos resultando em uma matriz de ganho 6tima (OGATA, 2003).

Primeiramente, deve-se resolver a funcao de otimizagao mostrada abaixo:
J :/ (27 Qx + u” Ru)dt, (4.15)
0

em que () e R sdo matrizes definidas positivas e reais simétricas.

As matrizes @) e R sao também chamadas de matrizes de ponderacao, pois tém a
funcao de acelerar ou desacelerar a agao de controle sobre um determinado estado. Para
que isto aconteca, escolhem-se as matrizes diagonais com valores maiores que zero, assim
cada elemento da diagonal atuara somente sobre uma entrada ou estado (HERNANDEZ;
RINCON; CASTELLO, 2014).
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Neste trabalho os valores das matrizes ) e R sao definidos pelo método de Bryson.

Esse método representa cada elemento da diagonal como sendo:

Gi = 35— Ti= 5 (4.16)

em que:

¢:i € o elemento da diagonal principal da matriz Q;
ri € 0 elemento da diagonal principal da matriz R;
Timaz € 0 valor maximo desejado do estado x;;

Uimar € 0 valor maximo desejado do controle ;.

A teoria de controle por -LQR—, diz que é preciso resolver a equacao matricial

reduzida de Riccati, dada por:
AP+ PA—-PBR'BTP+Q =0, (4.17)

em que P é uma matriz definida positiva. Encontrando a matriz P, de 4.17 e substituindo

em 4.18, obtém-se o valor da matriz de ganho 6tima.
Kior = R 'B™P. (4.18)

O processo descrito acima resulta na matriz Kgr 6tima, que pode ser obtida pelo

software Matlab por meio do comando

[Kige] = lqr(A, B, Q, R). (4.19)

4.4.1 Simulacoes

A Figura 31 demonstra o esforgo de controle em relacao as entradas. Por meio da
analise desse grafico pode-se concluir que o esfor¢o de controle é menor do que o esforgo
de controle por alocacao de polos, o que ja era esperado, visto, que o método ~-LQR— é
mais eficiente.

Nas Figuras 32, 33, 34 e 35 sao mostradas as respostas lineares do controlador para
cada estado. Na Figura 32, o estado U atinge regime permanente em 4,2 segundos, o estado
V em 2 segundos e o estado W em 10 segundos. Na Figura 33, o estado P é controlado em
1 segundo, o estado Q em 1,7 segundos e o estado R em 4 segundos, aproximadamente. Na
Figura 34, o estado X é controlado em 5 segundos, o estado Y em 4 segundos e o estado Z
em 10 segundos. Na Figura 35, o estado ¢ é controlado em 2 segundos, o estado # em 3
segundos e o estado 1 em 4 segundos.

Todos os resultados sao melhores quando comparados com o controle por alocagao

de polos, tanto em relagdo ao tempo para atingir o regime permanente quanto na menor
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quantidade de oscilagoes. O que demonstra melhor capacidade de controle usando o método
-LQR~. O estados criticos para o quadrotor, que sao os estados de rolamento (¢) e o de

arfagem (6), obtiveram uma melhoria significativa.

Ul
R

0 0.5 1 15 2 25 3 35 4

u2
o

K]
o

u4
o

Figura 31 — Esforco de controle do controlador -LQR-.

Nas Figuras 36, 37, 38 e 39 sdao mostradas a resposta nao linear para os estados
separados. No geral, os estados obtiveram bons resultados. Especialmente os estados
criticos que obtiveram um tempo de controle de aproximadamente 1,5 segundos para o
estado ¢ e 2 segundos para o estado 6, o que representa uma melhoria em relacdo ao
controle por alocacao de polos.

Na Figura 40 é mostrado o controle nao linear com todos os estados no mesmo
grafico, no qual todos os estados foram controlados por volta dos 12 segundos.

Durante as simulacoes foram encontradas dificuldades, devido as matrizes Q e
R, para se chegar aos graficos que melhor satisfaziam o controle. A matriz QQ representa
o esfor¢co do estado e a matriz R representa o esfor¢co da lei de controle, o que é visto
matematicamente em 4.15. De acordo com 4.18, quanto maior o valor da matriz R menor
o valor do ganho K, e assim menor o esforco da lei de controle.

Inicialmente nas simulagoes foram usados os valores presentes na bibliografia
(PFEIFER, 2013). No entanto, foram obtidos resultados indesejéveis, que consistiram em
uma matriz de ganho alta e um esfor¢o que penalizava o controlador, o que resultou em
simulagoes do processamento lento. Conforme a Tabela 5 de simulagoes com varios valores

de entrada e da matriz R aumentada em N vezes.
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Figura 32 — Controle do sistema linear para os estados U, V, W.

Figura 33 — Controle do sistema linear para os estados P, Q, R.

A Tabela 5 possui o tempo de simulagao para diferentes valores de U e R, e mostra
o quanto a matriz R é aumentada e quanto a entrada U pode ser modificada para que

seja obtido um esforco no controlador desejavel. Nas simula¢oes que serdo mostradas a
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Figura 34 — Controle do sistema linear para os estados X, Y, Z.

Figura 35 — Controle do sistema linear para os estados ¢, 0, 1.

seguir, foram utilizados U=1.5, e R aumentada em 10 vezes (10R), resultando em uma
matriz de ganho menor, de acordo com (4.18) e um tempo de simulagao de 6 segundos.

Essas modificagoes foram feitas para que se tenha uma acao de controle maior na funcao
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Figura 36 — Controle do sistema nao linear para os estados U, V, W.
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Figura 37 — Controle do sistema nao linear para os estados P, Q, R.

de custo, garantindo um esforco de controle menor.

10

15

Fisicamente, um controlador com grande esfor¢o no controle requer muita energia

e, consequentemente, equipamentos de construcao mais caros, o que nao é desejavel. Outro
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Figura 38 — Controle do sistema nao linear para os estados X, Y, Z. Fonte: Elaborado pelo
autor.
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Figura 39 — Controle do sistema nao linear para os estados ¢, 8, .

ponto a ser observado no projeto esta relacionado com os motores, visto que, as entradas

sao os momentos das hélices. E importante observar que o valor de U é de acordo com o
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t

Figura 40 — Controle do sistema nao linear com todos os estados.

Tabela 5 — Analise do tempo de simulacao do controlador -LQR-.

Entrada U | Matriz R multiplicada | Tempo de simulacao
149,30 1R 10 min:26 seg
149.30 10R 3 min:19 seg
149,30 5R 4 min:41 seg
14,930 10R 21 segundos

1.5 10R 6 segundos
1,5 1R 17 segundos
15 5R 38 segundos
15 10R 21 segundos
15 100R 16 segundos
15 20R 15 segundos
50 10R 1:00

dimensionamento do motor e com os valores encontrados no mercado, ou seja, o projetista
deve-se atentar para encontrar motores que respeitem os valores mostrados na Tabela 5.
Como o projeto fisico nao é o foco do trabalho, utilizou-se o valor que obteve a melhor
resposta nas simulagoes, mas nao quer dizer que os valores da simulagao sao valores
praticos, ou seja, que correspondem a motores comercializados no mercado.

Assim como visto no controle por alocagao de polos, existem valores de operacao
para o controlador. Para esse controlador -LQR—, os limites de operacao sao 1,57 > xy >

—1,57, fora dessa faixa o controle nao é efetivo, como mostrado na Figura 41.
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Figura 41 — Simulagao de controle nao efetivo -LQR-.

4.5 Projeto de controle para seguimento de referéncia

Existem dois tipos de projetos de controle. Controle por regulacao e controle por
seguimento de referéncia (servo). O controle por regulacio é aquele no qual a entrada de
referéncia (1) é igual a zero, como mostrado na Figura 42, e o controle por seguimento de
referéncia é aquele no qual a saida deve ser controlada para seguir uma entrada r, como

mostrado na Figura 43.

D
+
u + B+xfx C+ y
- +
A
K

Figura 42 — Controle por regulacao. Fonte: Elaborado pelo autor.

Pela Figura 43, observa-se que e(t) = r(t) — y(t), onde e(t) representa o erro entre

a entrada de referéncia e a saida. O projeto desse tipo de controlador requer que a saida
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Figura 43 — Controle servo. Fonte: Elaborado pelo autor.

tenha erro nulo em regime permanente. Para isso acrescenta-se a integral do erro na lei de

controle, como mostrado em 4.20.

w=—Kr- K | "e(r)d(r), (4.20)

em que K; é a matriz de ganhos do integrador.
A inclusao da integral faz com que o sistema seja aumentado, ou seja, a integral
tornara um estado do sistema. Com isso, o sistema em espaco de estados sera da forma

mostrada em 4.21

T = A0pte + b u—+ 0 T, (4.21)
.T:’i —C 0 Z; -D I
y=1[c o] |"|+Du, (4.22)
T

em que x; ¢ o novo estado introduzido pela integral. Note pelas equagoes de estado que as
matrizes A, B e D s@o as mesmas do sistema original. No entanto, ocorreram dificuldades
com a simulagao, em relacao a matriz C, pois existem estados que nao sao controlaveis e
assim nao é possivel obter a matriz de ganhos K. Depois de alguns testes, foram obtidos
os estados que serao controlados, que sao os estados X,Y, Z e o estado 1. A alocacao
dos polos do integrador foi tomada com base no fato de que o integrador deve ter uma
resposta mais rapida que o sistema, ou seja, os polos do integrador devem estar mais a

esquerda do ltimo polo do sistema. Esse estudo pode ser encontrado em Brogan (1982).

4.5.1 Simulacdes

As simulagoes para o projeto de controle por seguimento de referéncia foram feitas
utilizando o sistema aumentado, mostrado em 4.21 e 4.22. Os resultados sao mostrados nas
Figuras 44, 45, 46, 47 e 48 que apresentam os resultados das simulagoes para referéncias
descritas na Tabela 6. A tabela também mostra os estados, a amplitude do sinal de

referéncia e o tempo no qual o sinal foi aplicado.
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Tabela 6 — Referéncias dos estados controlados por seguimento de referéncia.

Estado | Referéncia | Tempols]
X 10 30
Y 20 40
7 -10 50
" T 55

As Figuras 44 e 45 mostram os resultados dos estados de velocidade linear U, V
e W, e velocidade angular P, Q e R. Pode-se observar que nos primeiros segundos esses
estados oscilam devido a condigao inicial. Em seguida, eles estabilizam rapidamente até
quando o sinal de referéncia entra no sistema, perturbando as velocidades por alguns
instantes e logo estabilizando novamente. Percebe-se que as velocidades lineares sao mais
sensiveis do que as velocidades angulares, o que é demonstrado pelas amplitudes das

velocidades lineares em comparacgao com as amplitudes das velocidades angulares.

10 T T T T T T
o S W |

-10 1 1 1 1 1 1
0 20 40 60 80 100 120 140

10 T T T T T T

-10 1 1 1 1 1 1
0 20 40 60 80 100 120 140

5 T T T T T T
2 0 W a

-5 1 1 1 1 1 1
0 20 40 60 80 100 120 140

Figura 44 — Simulacao de controle para os estados U, V e W.

A Figura 46 mostra o resultado para os estados X, Y e Z. Estes estados sao
controlados de acordo com o valor da referéncia, presentes na Tabela 6. Observa-se que
inicialmente os estados sao perturbados pela condi¢ao inicial, mas logo é estabilizado.
Assim que o sinal de referéncia é injetado no sistema os estados seguem para o valor
desejado. Verifica-se que ocorre uma perturbacgao até o estado ser estabilizado, sendo que

esta dura poucos segundos, nao afetando o controle.
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Figura 45 — Simulagao de controle para os estados P, Q e R.
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Figura 46 — Simulagao de controle para os estados X, Y e Z.

Na Figura 47 ilustra a simulagdo para os estados ¢, 6 e ). De maneira semelhante
aos casos apresentados anteriormente, existe inicialmente uma oscilacao devido a condicao

inicial, porém esta se estabiliza rapidamente com a entrada do sinal de referéncia no
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sistema. Neste momento, ocorre outra oscilagao e rapidamente o estado é controlado. Como
o angulo v é o tnico angulo a ser controlado por seguimento de referéncia, assim que o
sinal de referéncia é injetado no sistema, o angulo deve seguir para o valor desejado como

visto na simulagao.

2 T T T T T T
%_ 0 Lb%/\hh/\, 7
) 1 1 1 1 1 1
0 20 40 60 80 100 120 140
1 T T T T T T
z
_1 1 1 1 1 1 1
0 20 40 60 80 100 120 140
2 T T T T T T
g- 0 |
_2 1 1 1 1 1 1
0 20 40 60 80 100 120 140

Figura 47 — Simulagao de controle para os estados ¢, 6 e .

A Figura 48 mostra a simulagdo com todos os estados plotados no mesmo grafico.

Os sistemas de controle possuem faixas de operagao, as quais os sinais de entrada
devem respeitar para que os sinais a serem controlados sejam estabilizados. No quadrotor
essa faixa de operacao ja foi obtida nos projetos de controle anteriores. No projeto de
controle por referéncia obteve-se uma nova faixa de valores para o estado . A faixa de
valores de angulo 1 no qual o sistema ¢é controlado é de 0,628> ¢ >0 , que é equivalente em
graus a 36> ¢ >0. Na Tabela 7, sao apresentados os estados controlados por seguimento
de referéncia, o valor da referéncia para cada estado e o tempo em que as referéncias foram
injetadas no sistema. Fora dessa faixa de valores o sistema nao ¢é controlado, conforme
mostrado nas Figuras 49, 50, 51, 52 e 53.

A Tabela 7 mostra os parametros que sao iguais ao anterior, exceto o do angulo
¥ que nesse teste ¢ de ¥ radianos ou 36 graus. Esse ¢ o caso em que o quadrotor nao ¢
estabilizado.

Nas Figuras 49, 50, 51 e 52 estao representados os estados do quadrotor. As Figuras
49 e 50 representam as velocidades, observando-se essas figuras pode-se concluir que
o sistema nao foi estabilizado. A Figura 51 mostra os estados que deveriam ter sido

controlados por seguimento de referéncia mas também nao conseguiram estabilizar. A
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Figura 48 — Simulagao com todos os estados. Fonte: Elaborado pelo autor.

Tabela 7 — Referéncias e tempo de acionamento dos estados controlados por seguimento
de referéncia.

Estado | Referéncia | Tempols]
X 10 30
Y 20 40
y/ -10 50
7 z 55

Figura 52 que foram os pardmetros menos sensiveis e que também nao conseguiram se
estabilizar. Por fim, a Figura 53 apresenta todos os estados em um mesmo grafico e assim é
possivel observar que todos os estados ficaram oscilando em torno da condic¢ao de equilibrio.

Um ponto a ser observado nesse projeto de controle é que em comparagao com 0s
projetos anteriores a faixa de operacao do quadrotor em relagao aos angulos foi menor. Esse
fato se deve a adigao do integrador, cuja funcao é reduzir o erro em regime permanente
a zero. Esse integrador adiciona um polo no eixo imaginario fazendo com que o sistema
deixe de ser estavel para alguns valores que nos quais anteriormente era estavel. Em geral,
o lugar das raizes que antes era totalmente estavel passa a ter pontos de instabilidade, e a
consequéncia disso é a diminui¢ao da faixa de operacao do quadrotor.

Na Tabela 8 estao presentes as comparacoes entre as técnicas implementadas.
Analisando o tempo para atingir o regime permanente e 0 maximo sobressinal observa-se

que a técnica por LQR obteve um melhor resultado. No entanto, a Unica técnica capaz de
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seguir uma determinada referéncia é a por seguimento de referéncia.

Figura 50 — Simulacao de controle nao efetivo.
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Figura 49 — Simulacao de controle nao efetivo.
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Figura 51 — Simulagao de controle nao efetivo.
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Figura 52 — Simulacao de controle nao efetivo.
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Figura 53 — Simulacao de controle nao efetivo.

Tabela 8 — Comparagao entre as técnicas de controle.

Técnica de controle Tempo | Sobressinal
Alocacao de polos 10 9
LQR 11 2
Seguimento de referénia 10 2,5
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5 Conclusao e trabalhos futuros

Para se alcancgar os objetivos deste trabalho, inicialmente foram realizados estudos
bibliograficos sobre as caracteristicas aerodinamicas e forcas atuantes em uma aeronave, o
que ¢é a base para um bom entendimento do funcionamento de um quadrotor.

Posteriormente, para obten¢ao das equagdes do modelo foram definidos os parame-
tros utilizados em um veiculo aéreo nao tripulado do tipo quadrotor. Em seguida, aplicou-se
a ferramenta de modelo mais usada na literatura, denominada modelo de Newton-Euler,
por meio da qual obteve-se o modelo nao linear. Logo apés, foi feita a linearizagao do
modelo obtendo-se o modelo em espaco de estados linearizado.

Dessa maneira, foi possivel realizar as simulagoes dos modelos lineares e nao lineares
e a comparacao dos mesmos. Por meio dessas simulagoes pode-se concluir que os pontos
de operacao encontrados, através da trimagem, sao pontos definidos do modelo nao linear,
sendo assim usados no projeto de controle.

Antes de iniciar os projetos de controle foi feito um estudo sobre a controlabilidade
e a observabilidade do sistema, pré-requisitos para a implementacao de controle do sistema.
De acordo com o estudo feito, foi mostrado que o sistema do quadrotor é controlavel e
observavel.

Feitas essas consideragoes sobre controlabilidade e observabilidade partiu-se para a
implementacao da técnica por alocacao de polos. A limitagdo encontrada nessa técnica foi
de obter os polos que melhor se ajustavam ao sistema. Para isso, foram usados calculos
aplicados a sistemas de segunda ordem para assim ter um ponto de partida para a escolha
dos polos. Em seguida, foram realizadas simula¢bes para diversos grupos de polos e
analisados os resultados. Por fim, escolheu-se o grupo de polos com menor esfor¢o de
controle, ou seja, os polos mais eficientes e que garantiam bons resultados de tempo de
acomodacao, sobressinal e velocidade de resposta.

A segunda técnica usada foi a de regulador linear quadratico -LQR~, um controle
mais eficiente do que o de alocacao de polos como mostrado nos resultados, obtendo-se
um tempo de estabilidade e esfor¢o de controle menores. Uma dificuldade encontrada foi a
obtencao das matrizes de custo () e R que melhor satisfaziam o sistema. Ja que deve-se
ter um equilibrio entre o esforco do estado, representado pela matriz () e o esforco da
lei de controle, representado pela matriz R. Inicialmente teve-se um grande esforgo do
controlador o que acarretava em simulacoes demoradas. Para resolver essa situacgao, a
matriz R foi multiplicada por uma constante, obtendo-se uma matriz de ganhos menores
e, consequente, menor esfor¢o de controle.

A dltima técnica implementada foi a de controle por seguimento de referéncia. Esse
projeto é o mais completo visto que as saidas controladas podem seguir uma entrada do

tipo degrau, desde que esteja dentro das condi¢oes de operacao do sistema. Nesta etapa
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foi comprovado através de simulacoes que apenas 4 estados poderiam ser controlados por
essa técnica. Foi mostrado que todos os estados controlados influenciam os outros quando
a entrada é aplicada, e que essa influéncia gera perturbagoes passageiras, mas que nao
afetam o bom funcionamento do quadrotor.

Para trabalhos futuros, sugere-se que sejam realizadas as implementacoes descritas
a seguir, como objetivo de melhorar o modelo e obter uma aproximacao mais real do
quadrotor. Pode-se incluir no modelo variaveis de perturbagao, como o vento e também
usar a modelagem por Euler-Lagrange ao invés de Newton-Euler. Técnicas de controle
adaptativo também podem ser usadas. Outra técnica que pode ser implementada é o uso
de estimadores de estado, uma vez que, como o sistema é observavel, é possivel observar a
saida e estimar os estados do sistema para serem utilizados na lei de controle. Isso é uma
grande melhoria, pois na pratica nem sempre é possivel medir todos os estados e também

quanto menos sensores o sistema possuir, menor o custo do projeto.
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