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RESUMO

O objetivo deste trabalho foi desenvolver uma metodologia que utiliza técnicas de
controle para estabilizar aeronaves nao tripuladas submetidas a falhas em um dos
motores. A metodologia inclui a criagdo de bancada que permita movimentos rota-
cionais independentes de ¢ e 6, eliminando movimentos de translagao e reduzindo
sua interferéncia na matriz de inércia da aeronave. Técnicas de controle sao imple-
mentadas para estabilizar a aeronave em situagoes de falha em um dos propulsores.
Os experimentos demonstram melhoria na estabilidade da aeronave, com reducao de
mais de 80% dos efeitos produzidos pela falha nos instantes iniciais e a manutengao
da estabilidade em cendrios com falhas de até 30% no desempenho do propulsor. O
método proposto supera outras abordagens em termos de eficiéncia e preservagao
da autonomia da aeronave. Tanto a bancada quanto o simulador desenvolvido sao
validados, e o controle auxiliar que atua apos a falha é testado em simulacao e na
bancada, demonstrando sua capacidade de estabilizar a aeronave durante falhas em
um dos seus propulsores, proporcionando solugao viavel e eficiente para situagoes
reais.

Palavras-chave: Quadricoptero; Sistemas de controle; Falhas nos motores; Controle
por modos deslizantes; Modelagem de sistema; Simulacao.



CONTROL AND STABILIZATION OF UNMANNED AERIAL
VEHICLES SUBJECTED TO ENGINE FAILURES

ABSTRACT

The objective of this work was to develop a methodology that utilizes control te-
chniques to stabilize unmanned aerial vehicles subjected to engine failures. The
methodology includes the creation of a test bench that allows independent rotati-
onal movements of ¢ and 6, eliminating translational movements and reducing its
interference with the aircraft’s inertia matrix. Control techniques are implemented
to stabilize the aircraft in situations of propulsor failure. The experiments demons-
trate an improvement in the aircraft’s stability, with a reduction of more than 80%
in the effects produced by the failure in the initial moments and the maintenance
of stability in scenarios with up to 30% propulsor performance degradation. The
proposed method surpasses other approaches in terms of efficiency and preservation
of the aircraft’s autonomy. Both the developed test bench and the simulator are
validated, and the auxiliary control that operates post-failure is tested in simulation
and on the test bench, demonstrating its ability to stabilize the aircraft during fai-
lures in one of its propulsors, providing a viable and efficient solution for real-world
situations.

Keywords: Quadcopter; Control systems; Motor failures; Sliding mode control;
System modeling; Simulation.
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CAPITULO 1
INTRODUCAO

Com o desenvolvimento e a evolucao da automagao, tarefas insalubres, perigosas
ou repetitivas estao sendo substituidas por sistemas automaticos, com o objetivo
de facilitar e proteger os seres humanos, prevenindo problemas de satde e contri-
buindo para a melhoria da qualidade de vida (PHAM et al., 2018). Destacam-se entre
estes avangos os robos industriais, projetados para executar tarefas especificas em
ambientes industriais, como montagem, soldagem, pintura, manuseio de materiais
e inspe¢ao de qualidade. Os carros auténomos, por sua vez, sao veiculos equipa-
dos com tecnologias avancadas de automacao, permitindo-lhes operar e navegar de
forma independente, sem intervencao humana direta. Além disto, as aeronaves nao

tripuladas tém apresentado significativo desenvolvimento nas ultimas décadas.

As aeronaves nao tripuladas, conhecidas como drones, sdo aeronaves capazes de voar
do ponto A para o ponto B sem a necessidade de controle humano no local (SA-
MIR et al., 2019). Estas aeronaves sdo equipadas com sistemas de comunicac¢ao que
permitem o controle remoto e a transmissao de dados. De acordo com Alkamachi e
Ercelebi (2018), as aeronaves nao tripuladas podem ser classificadas em dois grupos
com base no seu modo de voo: i) aeronaves de asa fixa e ii) aeronaves de asa girato-
ria. Exemplos de aeronaves de asa fixa incluem os drones utilizados principalmente
para fins militares, enquanto as aeronaves de asa giratéria abrangem helicopteros,
tricopteros, quadricopteros e outros tipos de aeronaves. Estas tecnologias tém apre-
sentado avancos significativos e tém sido aplicadas em diversas areas, como mape-
amento, inspecao de infraestruturas, entregas de produtos e servigos, entre outras
aplicacoes (HASSANALIAN; ABDELKEFI, 2017).

Os drones sao veiculos nao tripulados amplamente utilizados em diversas areas,
como reconhecimento e transporte de objetos, originados na Guerra Fria (FLORE-
ANO; WOOD, 2015; KINDERVATER, 2016). Eles substituem métodos convencionais
em varias tarefas e tém aplicagdoes em robodtica, jornalismo, prevencao de incéndios
florestais, monitoramento ambiental e agricultura de precisdo (KRAJNIK et al., 2011;
HOLTON et al., 2015; AMORIM, 2016; ALVES et al., 2018; PURI et al., 2017; MOGILI;
DEEPAK, 2018; ALSAMHI et al., 2019; LOPEZ; MULERO-PAZMANY, 2019). No entanto,
seu alto custo de aquisigdo e manutengao limita sua adogao em algumas areas (SEO
et al., 2016). Além disto, é comum a ocorréncia de perdas de drones devido a que-
das, danos nos sensores durante o voo e falhas elétricas (MEDEIROS et al., 2017;
PETRITOLI et al., 2018; LOPEZ-ESTRADA et al., 2016; YU et al., 2016).
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No contexto de falhas elétricas, o sistema de controle convencional embarcado pode
nao ser capaz de estabilizar o drone devido a alteragoes nas caracteristicas dinamicas
do sistema (drone) (NEMATI et al., 2016). A gravidade da perda do drone depende
de varios fatores, como a altitude da falha, a resposta do sistema de controle ao
disturbio e o angulo de impacto com o solo. Além dos prejuizos financeiros, a queda
descontrolada do drone pode resultar em danos fisicos a pessoas e animais (HANSSEN,
2016). Em certas situagoes, como o transporte de 6rgaos humanos entre hospitais, a
perda do drone tem impacto que vai além do valor material, destacando a necessidade

de medidas de seguranca adicionais (KREY, 2019).

Diversas estratégias sao propostas para mitigar os impactos de falhas nos rotores
durante os voos. Uma das abordagem consiste em incorporar sistemas antifalhas que
acionam paraquedas para o drone e a carga transportada (PANTA et al., 2018). Para
octacépteros, Wang e Zhang (2017) conduzem simulagoes e experimentos praticos
com controle adaptativo para manter o drone estavel mesmo com a falha em um dos
rotores. Lee et al. (2018) também exploram o controle adaptativo em octacopteros,
alcancando sucesso no controle de trajetoria apos a deteccao de falha nos rotores.
Além disto, Zeghlache et al. (2018) desenvolvem e simulam algoritmos para controlar

octacépteros com falhas, utilizando 16gica fuzzy e redes neurais artificiais (RNA).

Santos et al. (2015) utilizam controle proporcional, integrativo e derivativo (PID)
para estabilizar o hexacoptero apds a deteccao de falha em um dos propulsores.
Embora o algoritmo de controle implementado seja testado por simulacao e nao
evite que o hexacdptero gire em torno do eixo z, reduz o impacto da queda. Nguyen
et al. (2019) aplicam controle por modos deslizantes (sliding mode control — SMC)
para estabilizar hexacopteros com falhas, enquanto Mazeh e Sahili (2019) realizam
simulagoes utilizando PID com parametros ajustados via nuvem de particulas para
adaptar o hexacéptero a falta de um dos propulsores. Mueller e D’ Andrea (2014) de-
senvolvem sistema de controle em cascata usando regulador linear quadratico (LQR)
para estabilizar quadricéptero com até dois rotores desligados, embora nao evitem
que o quadricoptero gire em torno de um dos eixos, reduz o impacto da queda. Mo-
rozov (2018) simula o controle de pouso do quadricéptero sujeito a falha em dois
rotores simétricos usando controle LQR. Por sua vez, Wu et al. (2019) simulam
o funcionamento do quadricoptero durante a falha em um propulsor, optando por

sacrificar o controle de giro em torno de z para manter a estabilidade do veiculo.

Jung e Bang (2021) desenvolvem modelo computacional que considera a falha em um

dos propulsores como percentual da velocidade nominal, aplicando controle preditivo
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para ajustar os parametros do quadricoptero e estabilizar o veiculo em situacoes em
que a velocidade do propulsor defeituoso se aproxima da nominal. Baldini et al.
(2020) utilizam a técnica de alocagao de controle étima (Optimal control allocation
— OCA) para reconfigurar o modelo do quadricoptero e reduzir os efeitos da perda
de poténcia de um dos propulsores na dindmica de voo. Nguyen e Hong (2019)
desenvolvem modelo computacional integrando controle PID e diagnostico de falha
de rotores para o quadricoptero. Merheb et al. (2014) simulam a mudanga do centro
de massa do quadricéptero para que ele funcione como tricéptero durante o voo. A
Tabela 1.1, dispoe de forma cronoldgica, a lista destes trabalhos, permitindo analisar
o numero de propulsores do veiculo, a técnica de controle empregada e se aplicam a

otimizagao para os parametros do controlador utilizado.

Tabela 1.1 - Trabalhos desenvolvidos que abordam falhas em rotores.

N°¢ de Tecnologia Processo de Referéncia
Rotores de Controle Otimizacao

4 LQR nao Mueller e D’Andrea (2014)
4 SMC sim Merheb et al. (2014)
6 PID nao Santos et al. (2015)
8 Controle adaptativo nao Wang e Zhang (2017)
8 Controle adaptativo nao Lee et al. (2018)

8 Fuzzy e RNA sim Zeghlache et al. (2018)
4 LQR sim Morozov (2018)

4 PID nao Nguyen e Hong (2019)
4 SMC sim Wu et al. (2019)

6 PID sim Mazeh e Sahili (2019)
6 SMC sim Nguyen et al. (2019)
4 OCA sim Baldini et al. (2020)
4 Controle preditivo sim Jung e Bang (2021)

Todos os estudos dispostos na Tabela 1.1 contribuem para abordar o desafio das
falhas nos propulsores dos veiculos aéreos nao tripulados. Observa-se que, quanto
menor o numero de propulsores, mais complexo se torna o problema. Devido a di-
namica e ao numero de atuadores dos quadricopteros, a estabilizacdo durante falhas
ainda é area pouco explorada. Nenhum dos estudos mencionados realiza experimen-
tos praticos para validar seus resultados de simulagao, exceto o trabalho proposto
por Merheb et al. (2014), que teoricamente pode manter sua trajetéria ao mudar o
centro de massa para controla-lo como tricéptero. Portanto, ha a necessidade de apri-
morar as técnicas de controle para lidar com falhas nos rotores dos quadricépteros,
garantindo a integridade do equipamento e da carga transportada, sem aumentar

Sua Imassa € sem comprometer a autonomia.

Assim, este trabalho se justifica ao propor investigar técnicas de controle que possam
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ser implementadas nos quadricopteros para estabiliza-los em casos de perda de po-
téncia em um dos rotores. Com base nesta lacuna e justificativa, a hipétese principal
pode ser construida: se a falha em um dos propulsores ocorrer gradualmente e os
outros trés propulsores apresentarem forca suficiente para compensar a produgao de
sustentacao do propulsor defeituoso, entao técnicas de controle podem ser utilizadas

para estabilizar o quadricoptero e evitar a perda de sustentagao.

O objetivo geral deste trabalho é desenvolver o sistema de controle auxiliar para
quadricépteros, que funcione durante falhas em um dos propulsores, visando evi-
tar danos materiais e protecdo na area de operacao do dispositivo. Além disto, os
objetivos especificos incluem: i) projetar bancada de testes para quadricpteros em
modelo tridimensional, ii) construir o protétipo da bancada de acordo com o mo-
delo tridimensional, iii) desenvolver simulador com base no modelo matematico do
quadricéptero, iv) desenvolver e integrar o sistema de controle ao simulador, v) va-
lidar a bancada implementada, vi) analisar cendrios com falhas graduais em um dos
propulsores usando a bancada, vii) propor sistema de controle auxiliar para redu-
zir os efeitos das falhas e viii) validar o sistema de controle auxiliar com base nos

resultados obtidos usando a bancada.

A estrutura deste trabalho é delineada da forma: no Capitulo 2, sdo apresentados os
sistemas de coordenadas inercial e fixo ao corpo do quadricoptero e o Capitulo 3 ofe-
rece breve visao do modelo matematico do quadricoptero de seis graus de liberdade,
incluindo a descri¢ao do sistema, modelo e simulagdo. No Capitulo 4, sao abordados
conceitos sobre sistemas de controle, juntamente com os principais sensores utili-
zados para observar as variaveis pertinentes ao trabalho, enquanto o Capitulo 5
detalha a metodologia proposta. Os resultados obtidos com a aplicagao da meto-
dologia proposta sao apresentados no Capitulo 6, acompanhados de discussoes. Por

fim, o Capitulo 7 traz as conclusoes e sugestoes para trabalhos futuros.
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CAPITULO 2
SISTEMAS DE COORDENADAS PARA QUADRICOPTEROS

Neste capitulo sao apresentados os sistemas de coordenadas utilizados em aplica-
¢oes de quadricépteros. Além disto, este capitulo descreve como transformar vetores
representados em determinado sistema de coordenadas em outro sistema de coorde-

nadas através de matrizes de rotacao.
2.1 Referencial inercial e referencial fixo ao corpo

Nao somente em quadricopteros, mas em todos os sistemas robodticos é necessa-
rio a definicdo de coordenadas para mapear a movimentagao do robd movel. Se-
gundo Ganga e Dharmana (2017) e Kose e Oktay (2019), existem dois referenciais
comumente utilizados em quadricopteros: i) referencial global (Global Frame) e ii) o
referencial fixo ao corpo do robo (Body Frame). O referencial global ou referencial
inercial F;, é definido como a origem do sistema de coordenadas no qual o robo
normalmente inicia seu movimento. Este referencial é fixo em relacdo ao Planeta
Terra e nao sofre alteragoes durante o movimento do robé (DANTAS, 2017). Para
quadricopteros, existem alguns sensores embarcados que fornecem informacgoes sobre
o referencial inercial, sendo eles: i) GPS, responsavel por fornecer as coordenadas
inerciais de posigao no eixo X; e Y; (SOUSA; SAOTOME, 2013) e ii) bardmetro, res-
ponsavel por fornecer a coordenada inercial de posicao no eixo Z;, que representa a
altitude do quadricéptero (FERREIRA, 2015).

A Figura 2.1, adaptada de Ferry (2017), ilustra como estd disposto o referencial
inercial F; para orientar o robo mével durante seu percurso, no qual 7;, }1 e l%z sS40 0s
vetores unitarios que indicam X;, Y;,e Z; do referencial inercial, respectivamente. O
sistema de coordenadas inerciais é representado por JF;, sendo que: i) o eixo X; aponta
para o oeste, ii) o eixo Y; aponta para o sul, e iii) o eixo Z; aponta para fora do centro
da Terra. No entanto, pode-se adotar o referencial F; em outros pontos cardeais,
sendo necessario apenas manté-lo fixo ao Planeta Terra. Por outro lado, o referencial
fixo ao corpo do robo F,, é definido como o sistema de coordenadas que se movimenta
junto com o robo6. Desta forma, independentemente da posi¢ao global do robd, o
sistema de coordenadas fixo ao corpo nao se altera com o deslocamento (USMAN,
2020). No caso dos quadricépteros, o F. é utilizado para monitorar variagoes de

inclinagdo em relagao a posicao inicial ou em relagao a posicao anterior.

Os sensores usados para obter informagoes do referencial do corpo do quadricoptero
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Saindo da Terra
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2 Ji
Oeste Sul

Figura 2.1 - Referencial inercial F;.

sado: 1) acelerdbmetro para medir as aceleragoes respectivas em cada eixo do referen-
cial F. (PATRAO, 2015), ii) giroscépio, para medir as velocidades angulares de cada
eixo do referencial F,. (PAIVA et al., 2016) e iii) magnetdmetro para medir a rotagao
do quadricéptero sobre o eixo Z. do referencial F, (SILVA et al., 2016). Em quadri-
cOpteros, existem duas configuragoes comuns para posicionar o referencial do corpo
do robé: i) a configuragdo em X e ii) a configuragdo em + (MADRUGA, 2018). A
Figura 2.2, adaptada de Madruga (2018), ilustra a configuracdo em +, que é fre-
quentemente utilizada devido a sua simplificagdo no modelo matematico (MAHONY
et al., 2012). Nesta configuragao, os bragos do quadricdptero estdao alinhados com os
eixos X, e Y, do sistema de coordenadas fixo ao robd (POUNDS et al., 2007), ao qual
é possivel observar os angulos de rotacao ¢, 6 e 1 e os eixos correspondentes aos

movimentos de rotacao.

Costa (2008) afirma que para controlar corretamente robds maéveis é preciso re-
lacionar as informagoes obtidas pelos sensores no referencial fixo ao corpo com o
referencial inercial. Logo, é preciso obter a forma de transformar determinado sis-
tema de coordenadas em outro sistema de coordenadas. Esta transformagao entre
referenciais é realizada através de duas operacoes fundamentais que sdo a rotagao
e translacdo (JUNIOR, 2011; DANTAS, 2017). Rotagoes sao realizadas e analisadas
através de trés rotagoes sucessivas em torno de um dos eixos representados pelos
cursores 7, } ou /%, na qual a ordem destas rotacoes modifica as expressoes que nor-
malmente sdo apresentadas no formato de matriz (STEVENS et al., 2015). Stevens et

al. (2015) também argumentam que qualquer rotagao arbitraria pode ser descrita
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Figura 2.2 - Configuracao de eixos em +.

por trés parametros.

De acordo com Souza et al. (2016), existem doze formas de rotagdes que podem
ser categorizadas em dois tipos: i) dngulos classicos de Euler e ii) angulos de Tait-
Bryan. No caso dos angulos de Tait-Bryan, os vetores originalmente representados
em referencial inercial F; podem ser representados no referencial fixo ao corpo F.
através de trés rotagdes sucessivas, sendo elas: i) rotagdo de ¢ em torno de z do
sistema F; gerando o sistema F,, ii) rotagdo de 6 em torno de y do sistema JF,
gerando o sistema J, e iii) rotacao de ¢ em torno de x do sistema Fy, representando
o vetor original no sistema de coordenadas F,. (LIMA et al., 2015; MADRUGA, 2018).

2.2 Referencial F; para F,

Vetores do sistema de coordenadas F; podem ser representados em F, através de
equagoes de rotacao (ZIPFEL, 2007). Seja p; o vetor inicialmente representado no
referencial F;. Logo, p; pode ser definido por (2.1), no qual p;, representa a compo-
nente do vetor p; no eixo x, p;, representa a componente do vetor g; no eixo y e p;,
representa a componente do vetor p; no eixo z (WINTERLE; STEINBRUCH, 2000).

P = Pisti + PiyJi + pizki (2.1)
Assumindo que o sistema de coordenadas F, é gerado a partir da rotacdo em
no sentido anti-horario em torno do eixo z, representado pela base candnica k; do

referencial F;, como ilustrado na Figura 2.3, adaptada de Fethalla (2019), para

1 = 30°. Os eixos na cor azul representam o referencial F;, enquanto os eixos na cor
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vermelha representam o referencial F,, no qual os vetores canonicos de F, Sao i,,
Ja € ko. Além disto, observa-se que como a rotacao ocorre em z no referencial F;,
a mesma nao altera a coordenada z do vetor quando ha a mudanga de coordenada

A

k, = l%i, o que corrobora com a andlise realizada por Santos (2001).

ki = kq

A

- W»}a

(23 Ji

A

la

Figura 2.3 - Rotagdo de ¥ em F; gerando F.

O vetor p; inicialmente instanciado no referencial F; possui representagao no referen-
cial F, dada por (2.2), no qual p,, representa a componente do vetor p, no eixo da
base candnica i, Pay Tepresenta a componente do vetor p, no eixo da base candnica
Ja € Pa- Tepresenta a componente do vetor p, no eixo da base candnica ko (BEARD,
2008). A Figura 2.4, adaptada de Stevens et al. (2015), apresenta a relagdo entre
as componentes do vetor p; no referencial F; com as componentes do vetor g, no

referencial F,.

Paz cos(vp)  sen(v) O |pix
puy| = | —sen(®) cos(¥) 0|-|py, 2.2)
Paz 0 0 1 Piz

Segundo Stevens et al. (2015), a mudanca do sistema de coordenadas modifica as
componentes x, y e z do vetor analisado, contudo o seu médulo permanece inalterado
uma vez que ambos os referenciais possuem a mesma origem. A matriz quadrada
em (2.2) pertence a classe especial de matrizes de rotagao (LIMA et al., 2015; ZIPFEL,
2007). Logo, a mesma ¢é definida por (2.3), no qual R¢(¢) indica que a matriz em

questao é a responsavel por representar vetores de F; em F, independentemente do
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Figura 2.4 - Analise da rotagdo em F; que origina F, e sua relagdo com o vetor pj.

angulo de rotagao ¢ adotado entre estes dois sistemas de coordenadas.

cos(v)) sen(¢) 0
Ri(¢) = | —sen(¢)) cos(v) 0 (2:3)
0 0 1

2.3 Referencial F, para F,

O referencial F;, é obtido rotacionando em € o referencial F, em torno de seu eixo
y (LU, 2018). Logo, os vetores de JF, possuem componentes com o mesmo valor
em y quando representados no referencial JF (jb = ja) A Figura 2.5, adaptada
de Fethalla (2019), ilustra como o sistema de coordenadas F, é gerado a partir da
rotacao executada em torno de y no sistema de coordenadas JF,, que por sua vez,
¢ criado a partir da rotacao executada em torno de z no sistema de coordenadas
Fi. Observa-se que o referencial F; esta representado pelos seus vetores candnicos
na cor azul, F, estd representado pelos seus vetores candénicos na cor vermelha e F;
estd representado pelos seus vetores candonicos na cor verde. Os angulos usados na

ilustragao sao v = 30°, idéntico ao usado na Figura 2.3, e 6 = 45°.

De acordo com Beard (2008), a expressao que modela e permite obter a representa-
¢ao do vetor p, do sistema de coordenadas F, no sistema de coordenadas JF;, é dada
por (2.4). A matriz quadrada em (2.4) é a matriz de rotacdo de F, para F, (SA-
BATINO, 2015; PFEIFER, 2013). Esta matriz é definida por (2.5), no qual R2(f) é

a matriz que representa os vetores de F, em F;, independentemente do angulo de
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Figura 2.5 - Rotagdo de 6 em F, gerando Fy.

rotacao # adotado entre estes dois sistemas de coordenadas.

Por|  |cos(d) O —sen(0)| |pax
py|=| 0 1 0 | Pay (2.4)
poo|  [sen(f) 0  cos(0) | |pa:

cos(d) 0 —sen(h)
Rb(9) = 0 1 0 (2.5)
sen(f) 0 cos(0)

lq
i 5k
b Pagh oo Pa b
9 74 I\\
’ 1
," | Pbz
// !
,/, 1
L i\ 0
/, !
1
. 1
. 1
Pbx 1 ) R
A A ' kq
Ja = Jb Paz

Figura 2.6 - Analise da rotacdo em F, que origina F; e sua relagdo com o vetor p.
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A Figura 2.6, adaptada de Stevens et al. (2015), ilustra a rotagao realizada no
referencial F, gerando o referencial F;, no qual o vetor p, apresenta proje¢oes nos
dois sistemas de coordenadas. O vetor p, usado como exemplo no referencial F,
é 0 mesmo obtido no exemplo da Figura 2.5 para ¢ = 30° e j; = 1; + J; + ki O
vetor p, escrito no referencial F, é definido como p, = pbﬁb + pbyib + pbzl%b. Como
a segunda rotagao ocorre em torno do eixo y, a componente py, = pqy, aSSim como
na primeira rotacao na qual a mesma rotaciona sobre o eixo z fazendo com que
Paz = pi» (BRESCIANI, 2008).

2.4 Referencial F, para F.

Para o método que usa os angulos de Tait-Bryan, a terceira e ultima rotacao deve
ser realizada em torno do eixo que nao foi rotacionado (SOUZA et al., 2016). Logo,
o referencial F. é gerado a partir da rotacdo ¢ em torno do eixo x do sistema de
coordenadas F, (LU, 2018). A Figura 2.7, adaptada de Fethalla (2019), ilustra a
construcao do sistema de coordenadas F. a partir das rotagoes 1, 6 e ¢. O sistema
de coordenadas F; é representado pelos vetores canonicos na cor azul. Os vetores
na cor vermelha representam a rotacao 1 realizada em F;. Os vetores na cor verde
representam a rotagao 6 e, os vetores na cor azul-turquesa representam a terceira e
ultima rotacgao ¢, resultando no sistema de coordenadas F.. Os angulos usados na
ilustracao sao ¢ = 30°, § = 45°, idénticos aos usados na Figura 2.5, e ¢ = 60°.

Figura 2.7 - Rotagao de ¢ em F;, gerando F..
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A expressao que transforma os vetores representados no referencial F;, em vetores
representados no referencial F. é dado por (2.6) (LIMA et al., 2015). A matriz de
rotagdo R§(¢) ¢ definida por (2.7) (FETHALLA, 2019; SABATINO, 2015). Neste caso,
como a terceira rotagao acontece em torno do eixo z, a componente p., = Py,
assim como observados nas duas primeiras rotacoes executadas para py, = pay €
Paz = pi» (BRESCIANI, 2008).

Pex 1 0 0 Pox
Pey| = |0 cos(¢) sen(¢)|- Poy (2.6)
Pez 0 —sen(gb) COS(¢) Pbz

1 0 0
Ry(¢) =] 0 cos(¢) sen(o) (2.7)
0 —sen(¢) cos(¢)

A Figura 2.8, adaptada de Stevens et al. (2015), ilustra a rotagao realizada no
referencial F;, gerando o referencial F., no qual o vetor p, apresenta projecdes em
ambos os sistemas de coordenadas. A ilustracao usa como exemplo de vetor em
Fu, pp = pbng + pbyjb + pr/%b, obtido através das duas primeiras rotagoes conforme

apresentado na Figura 2.4 e na Figura 2.6.

Pby Jb

1 = ¢

Figura 2.8 - Andlise da rotacdo em JF;, que origina F,. e sua relagdo com o vetor pp.

2.5 Transformacao entre F, e F;

As matrizes de rotacao apresentadas transformam o vetor dado no referencial F; para

o referencial F.. Além disto, estas matrizes apresentam propriedades que permitem
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transformar de F. para F; (LU, 2018). De acordo com Stevens et al. (2015), as

principais propriedades das matrizes de rotacao sao:

Det(Rj(¢)) = 1 (2.8)
Inv(R{(¥)) = (R{(¥))" = R,(¢) (2.9)
Ry(¢)Rq(0) R (v) = R{(6,0,7)) (2.10)

Sabendo que JF; representa o referencial inercial do sistema e JF. representa o refe-
rencial fixo ao corpo do robo, Zipfel (2007) informa que (2.10) permite transformar
o vetor p; do referencial inercial direto para o referencial do corpo do robd, seguindo
trés rotagoes sucessivas de 1, 6 e ¢, respectivamente dada por (2.11). Lara (2016)
descreve que a ordem das rotagoes interfere no resultado, pois como se trata de
multiplicacdo de matrizes a propriedade comutativa nao é valida nesta situagdo. A
matriz presente em (2.12) é conhecida como matriz de rotacdo completa, na qual
s 2 sen e ¢ = cos (LIMA et al., 2015; MADRUGA, 2018). Esta matriz é definida como

o produto das trés matrizes de rotagao usando (2.10).

pe = Ry(¢) Ro(0) Ri (1) p; (2.11)
cOcyp cOsi) —s6
R;(¢,0,v) = | spsbc) — costp  spshsih + coc)  spch (2.12)

cpstc) + spsyp  cpstsy — spc)  copch
Usman (2020) afirma que usando (2.9) é possivel transformar vetores expressos no
referencial do corpo do robd F, para o referencial inercial F; transpondo a matriz
dada por (2.12), ou seja, para o vetor p. é possivel obter as suas coordenadas em F;

a partir de suas coordenadas em F,., dado por:

pi = (Ri(¢,0,))" 7t (2.13)

2.6 Consideracoes finais

Sistema de coordenadas inercial e sistema de coordenadas fixo ao corpo sao dois
sistemas de coordenadas empregados em aplicagoes de robos méveis como quadri-
copteros. Além disto, usando os dngulos de Tait-Bryan e realizando trés rotagoes
sucessivas, € possivel transformar vetores expressos no sistema de coordenadas iner-
cial no sistema de coordenadas fixo ao rob6. O processo inverso também pode ser

realizado transpondo a matriz de rotagdo completa e estas mudancas de vetores entre
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referenciais é necessario para se desenvolver o modelo mateméatico do quadricoptero.
O préximo capitulo apresentard o modelo matematico do quadricéptero usando o

formalismo Newton-Euler.
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CAPITULO 3
SISTEMA, MODELO E SIMULACAO

Neste capitulo é definido sistema e modelo. Além disto, este capitulo apresenta a
formulacao do modelo matematico do quadricoéptero que é utilizado para simular o
comportamento do sistema sem a necessidade de colocar o prototipo quadricéptero
em funcionamento, possibilitando submeter o mesmo a cenérios extremos e analisar

seu comportamento antes de realizar testes no prototipo.
3.1 Sistema, modelo e simulagao

Sistema é definido como a cole¢ao de componentes que produzem resultados que nao
poderiam ser obtidos por qualquer componente de forma individual (MAIER, 1998).
De acordo com Reis (2020), o comportamento do sistema pode ser interpretado
como a propriedade emergente que surge da interagao com seus componentes. Além
disto, sistemas sao normalmente analisados a partir da relacao entre suas entradas e
suas saidas (GOMES et al., 2019). H4 sistemas que apresentam entrada tnica e saida
unica (Single Input and Single Output — SISO), sistemas com multiplas entradas e
multiplas saidas (Multiple Input and Multiple Output — MIMO) entre outros (LATHI,
2006; BULHOES, 2018). A Figura 3.1, adaptada de Nise (2015), ilustra o diagrama

de blocos do sistema SISO no qual u;(t) é a entrada do sistema e y;(t) é a saida do

Figura 3.1 - Sistema SISO.

sistema.

Segundo Chwif e Medina (2006), modelo é a representagdo do sistema e tem como
objetivo estudar o seu comportamento, analisando aspectos relevantes e que o impac-
tam. O modelo pode estar ligado a experimentos e ser implementado em programas
computacionais, sendo estes chamados de modelo de simulagdo ou simulador (GO-
MES, 2020). Os pardmetros do modelo podem ser obtidos através folha de dados dos
componentes (datasheet), porém em algumas situagoes estes pardmetros nao sao
fornecidos (MAGALHAES et al., 2020). Nestas ocasides, é possivel utilizar regressao
paramétrica para obter os parametros até entao desconhecidos (REIS et al., 2019;
BULHOES et al., 2020). De acordo com Gomes (2020), é comum a utiliza¢gdo de mo-
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delos para representar o comportamento do sistema e de posse do modelo pode-se
submeter o sistema a cendrios que corroboram na soluc¢ao de problemas cujas causas

sao até entao desconhecidas ou nao tao bem compreendidas.

A simulacao consiste em aplicar entradas ao modelo e analisar as saidas (CHWIF;
MEDINA, 2006). Isto é, a constru¢ao do modelo que representa o sistema real permite
a realizagdo de simulagdes com diferentes cenarios sem a necessidade de realizar
experimentos no sistema real (REIS, 2020). Esta abordagem nao apenas facilita o
estudo do sistema, mas também reduz custos, uma vez que os experimentos sao
conduzidos no modelo (MAGALHAES et al., 2020). Por exemplo, ao criar o modelo do
quadricéptero, é possivel estudar técnicas de controle e analise dinamica, simulando-

o em diferentes situagoes, inclusive aquelas que poderiam resultar em queda.
3.2 Modelo genérico do quadricéptero

Esta secao apresenta o modelo matematico do quadricéptero com a configuragao
de eixos em +. Ela estd organizada em trés partes: i) cinemdtica do quadricoptero,
ii) dindmica do quadricéptero e iii) forgas e torques aplicados ao quadricéptero. A
cinematica aborda o estudo do movimento dos corpos, independentemente das forcas
que o geram. Para investigar a cinematica do quadricoptero, sao derivadas expressoes
matematicas que descrevem seus movimentos (SANTOS, 2001). Bouabdallah (2007)
menciona que a dindmica do quadricéptero pode ser determinada usando o método
Newton-Euler ou o método Euler-Lagrange. Segundo Carrillo et al. (2012), a escolha
entre os métodos pode ser arbitraria, pois ambos levam ao mesmo resultado se o
sistema for modelado com as mesmas suposic¢oes, considerando as mesmas forcas e

momentos.
3.2.1 Cinematica do quadricéptero

Para abordar a cinematica, é necessario definir algumas variaveis para construir o
modelo do quadricéptero em relagdo tanto ao referencial inercial F; quanto em rela-
¢ao ao referencial fixo ao corpo do quadricoptero F.. Define-se a posicao latitudinal
positiva para o oeste p, como a posicao do quadricéptero no sentido 7; do referencial
Fi, a posicao longitudinal positiva para o sul ps como a posi¢cao do quadricéptero
no sentido j; do referencial F; e altura do quadricéptero p, como a posicao do qua-
dricoptero no sentido /’2;z do referencial F;. Para o referencial F., define-se u como a
velocidade linear no sentido i, v como a velocidade linear no sentido 7, e w como a
velocidade linear no sentido k.. A relacdo entre as velocidades lineares do referencial

F. e as velocidades lineares do referencial inercial F; é dada por (3.1), na qual é
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usada a inversa da matriz de rotagdo completa dada por (2.12) para transformar as
grandezas do referencial F, para o referencial F; e, s = sen e ¢ = cos (PFEIFER,
2013; COSTA, 2008).

Do By spsbcy — cosyp  cpsbey + spsiy u
ps | = | st s@psOs) + copc)p  cpsOs) — spcp | - | v (3.1)
Dh —s6 soch coch w

De acordo com Luukkonen (2011), o modelo matematico do quadricéptero na confi-
guragao de eixos em + relaciona as velocidades angulares p, ¢ e r com o referencial
do corpo do quadricéptero F.. O parametro p representa a velocidade angular em
relacdo ao eixo 7., ¢ em relacdo ao eixo J. e r em relacido ao eixo k.. No entanto,
cada angulo é definido em sistema de coordenadas diferente. O adngulo de rolagem
(Roll) ¢ ¢é definido no sistema de coordenadas F., o dngulo de arfagem (Pitch) 6 é
definido no sistema de coordenadas F;, e o angulo de guinada ( Yaw) v é definido no
sistema de coordenadas F, (CHOVANCOVA et al., 2014; PAIVA et al., 2016).

De acordo com Stevens et al. (2015), as derivadas de primeira ordem dos dngulos de
orientacao ¢, 6 e 1) em relagao ao tempo, denotadas por é, 0 e @/), respectivamente,
podem ser relacionadas as velocidades angulares p, ¢ e r seguindo a ordem de rotagao
adotada através de (3.2). Substituindo R{(¢) pela matriz definida em (2.5) e R5(6)
pela matriz definida em (2.7), obtém-se (3.3) (BOUABDALLAH, 2007). Além disto,
usando o conceito de inversa é possivel obter a relagao oposta entre estes parametros
dada por (3.4) (SHOKRANIAN, 2004; BENIC et al., 2016).

P ¢ 0
— o |+ Ri)-| 0|+ R0 RO)-| 0 3.2
0 ¥
P 1 0 —sen(0) b
q| =10 cos(¢p) sen(¢)cos(d) || @ (3.3)

r 0 —sen(¢) cos(¢)cos(6) 0

1 sen(¢)tan(f) cos(¢)tan(0)

¢
Q: =10 cos(¢) —sen(o)
(0 0 sen(¢)sec(d) cos(¢)sec(d)

(3.4)

S Q3
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3.2.2 Dinamica do quadricéptero

A lei fundamental da dindmica instancia que o somatério das forcas que atuam sobre
determinada particula ﬁTi é igual a taxa de variagao temporal do seu momento linear
P, no referencial inercial F; (KLEPPNER; KOLENKOW, 2014). Kleppner e Kolenkow
(2014) afirmam que a taxa de variacdo do momento linear ¢é igual a taxa de variagao
em funcao do tempo da massa do corpo m multiplicada pela velocidade v; dada
por (3.5), todos expressos no referencial inercial F;. Segundo Santos (2001), assu-
mindo que o quadricoptero é o corpo rigido, sua massa nao varia significativamente

ao longo do tempo. Logo, m pode ser retirado da derivada, como dado em (3.6).

(3.5)

(3.6)

A expressao (3.6) opera em vetores no referencial inercial, contudo é necesséario
colocar (3.6) no referencial fixo ao corpo F., no qual se encontra os sensores inerci-
ais. Bresciani (2008) afirma que existem algumas vantagens em analisar o sistema
a partir do referencial fixo ao corpo, sendo eles: i) a matriz momento de inércia se
torna diagonal, ii) reducdo dos célculos devido a simetria do quadricéptero, iii) sen-
sores estao acoplados no referencial fixo ao corpo do robd e iv) as agoes de controle

sao dadas no referencial F,.

Segundo Bouabdallah (2007), isto pode ser realizado através de (3.7), no qual &.; =
[p ¢ r]" é a velocidade angular no referencial fixo ao corpo F, em relagdo ao inercial
Fiev, =[u v w|"éa velocidade linear no referencial fixo ao corpo F.. Esta
expressao é demonstrada por Zipfel (2007) no qual é possivel observar quando surge
o produto vetorial entre o vetor velocidade angular e o vetor velocidade linear ambos
no referencial F,. Alguns autores como Stevens et al. (2015) e Usman (2020) dizem
que esta expressao é conhecida como equagao de Coriolis devido a presenca da forca
inercial de Coriolis'. Para que isto ocorra é necessario transformar a forca ﬁTi para

o referencial fixo ao corpo F,, resultando em Fr .

m (T + Geps X ) = Fr, (3.7)

TA forca inercial de Coriolis ou pseudoforca de Coriolis ndo é considerada forca no sentido
tradicional, pois é percebida somente por observadores solidarios a referenciais nao-inerciais em
movimento de rotagdo em relagdo ao referencial inercial, quando se afastam ou aproximam do
centro deste movimento.
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O produto vetorial de &./; por ¥, resulta em (quw — 1)t (ru — pw)Jet-(pv — qu)ke.
Isolando o 7, em (3.7) resulta em (3.8) no qual Fr, = [f., fe, fe.]'. Esta expressao
é a primeira de duas expressoes usadas para descrever o comportamento dindmico do
robd mével com seis graus de liberdade (Siz Degrees of Freedom — 6DOF), e a mesma
representa trés movimentos translacionais (movimento linear) do rob6é (SABATINO,
2015).

] TV — qW fe.
v | =|pw—ru|+ o fe, (3.8)
w qu —pv fe.

Além do momento linear, a lei fundamental da dindmica também se aplica ao mo-
mento angular ou quantidade de movimento angular. A taxa de variagdo temporal
do momento angular i_il se relaciona com o torque 7; do sistema, ambos no referencial
inercial F;, dado por (3.9) (DANTAS, 2017). A andlise do momento angular é similar
ao realizado para o momento linear. Logo, (3.9) deve ser reescrita do referencial
inercial F; para o referencial fixo ao quadricoptero F. utilizando a forga inercial de
Coriolis, o que resulta em (3.10).

hi =7, (3.9)
he + @oji % he = 7, (3.10)

na qual i_iC é o vetor momento angular e 7, é o vetor de torques presentes no quadri-
coptero pela acao dos propulsores, ambos no referencial fixo ao corpo do quadricop-
tero F. (STEVENS et al., 2015). O momento angular he no referencial F, ¢ equivalente
a J.;, no qual J é a matriz momento de inercia e &./; ¢ o vetor velocidade angular
no referencial F, (ZIPFEL, 2007; STEVENS et al., 2015). Para revolver (3.10) utiliza-se
a Equagao de Euler para corpos rigidos (KLEPPNER; KOLENKOW, 2013), dada por:

De acordo com Kleppner e Kolenkow (2013), ao escolher o referencial fixo ao corpo
JF. no centro de massa do quadricéptero, considerando sua simetria na distribuicao
de massa, a matriz de momentos de inércia J torna-se diagonal, no qual J,, J, e
J, representam os momentos de inércia principais dos eixos X, Y. e Z,, respectiva-
mente. Quando os eixos X, e Y, estdo alinhados com os bragos do quadricoptero,
além da matriz J ser simétrica, os valores de J, e J, sdo iguais (BENIC et al., 2016;
GHEORGHITA et al., 2015).

Ao considerar &.;; = [p g r]", (3.11) pode ser reescrita em formato matricial, iso-

lando o termo @, si- Utilizando a matriz inversa de J e calculando o produto vetorial
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Wesi X Jiesi, obtém-se (3.12), em que 74, Ty, Ty representam os torques aplicados ao
quadricoptero (HANCER et al., 2018). A expressao (3.12) governa o comportamento
dindmico do quadricoptero com trés grau de liberdade ( Three Degrees of Freedom —
3DOF) e descreve os trés movimentos rotacionais executados por ele. Em resumo,
o modelo matematico que representa tanto os movimentos translacionais quanto os
rotacionais obtido pelo método Newton-Euler é dado por (3.8) e por (3.12). Alguns
autores como Beni¢ et al. (2016), Paiva et al. (2016) e Bresciani (2008) apresentam

estas duas expressdes como apenas uma no formato matricial com seis dimensoes.

Jy—J.)-qr T

D (Jy 7 )-q Ti

. Jy—Jz)r T
i|=| =k | (3.12)

r (Jz—Jy)-pq Ty

Jz Jz

Com o modelo matemético estabelecido, é importante descrever a composicao dos
vetores de for¢a F, e torque 7. aplicados ao quadricéptero. Além disto, é necessario
apresentar alguns conceitos relacionados a motores brushless, empregados no sistema

propulsor dos quadricépteros.
3.2.3 Forgas e torques aplicados ao quadricoptero

Os sistemas propulsores dos quadricdpteros consistem em trés componentes princi-
pais: i) hélices, ii) motores e iii) controlador de velocidade. Diversos motores, prin-
cipalmente os motores de corrente continua, sao utilizados para gerar empuxo nas
hélices (PFEIFER, 2013). Entre os motores mais comumente empregados em qua-
dricépteros estdo os motores sincronos de corrente continua sem escovas (Brush-
less Direct Current — BLDC), alimentados por inversor de alimentagao trapezoidal
em baixa tensdo (SHENOY; KUMAR, 2016). A Figura 3.2, adaptada de Sato et al.
(2020), ilustra a visao superior dos motores BLDC aplicados a quadricépteros, no
qual observa-se que é no estator que as bobinas se localizam enquanto que os imas
estao presentes no rotor. Este tipo de motor se diferencia dos demais pelo rotor estar

localizado ao redor do estator e girar junto com o seu eixo.

Cada um dos quatro motores é controlado por um controlador eletronico de veloci-
dade (FElectronic Speed Controller — ESC) individual, embora seja possivel usar inico
ESC para controlar os quatro motores simultaneamente (FERRY, 2017). O papel do
ESC é converter a tensao continua fornecida pela bateria em tensao continua tra-
pezoidal de frequéncia e amplitude varidveis para os motores (GREEN; MCDONALD,
2015). Dos quatro motores BLDC utilizados no sistema de propulsao dos quadri-

copteros, dois giram no sentido horario (Clockwise — CW) My e My e dois giram
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Figura 3.2 - Vista superior do motor brushless.

no sentido anti-horario (Counter Clockwise — CCW) M; e M3. A Figura 3.3, adap-
tada de Beard (2008), ilustra a vista superior do quadricéptero, no qual é possivel

identificar cada motor do sistema de propulsao.

nom

F3 73 i, n

Fy,

Figura 3.3 - Definicado do sentido de giro dos motores.

Na Figura 3.3, a velocidade de cada motor esté representada por £2; no qual j indica
o motor analisado. Assim como a velocidade, as forcas e torques produzidos por
cada motor estdo representadas por F} e 7; respectivamente. De acordo com Alves

(2012), o torque produzido por cada motor é sempre no sentido contrario ao seu
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movimento. Logo, se o motor M; gira no sentido anti-horario, o torque é gerado no
sentido horario. Analisando a Figura 3.3, observa-se que a forca gerada pelos quatro
motores é dada por (3.13), no qual F,, é a forca total produzida. Fy, Fy, F3 e F}
sdo forcas expressas no referencial F, e que atuam perpendicularmente aos eixos
X, e Y. (KOTARSKI et al., 2016). Logo, as componentes do vetor forga produzidas
pelos motores nos eixos representados por 7. e Je sao nulas. A forca produzida por
cada motor pode ser obtida por (3.14), no qual k, é a constante que relaciona a
velocidade angular a forga produzida pelo conjunto motor-hélice (KOSE; OKTAY,
2019; CHOVANCOVA et al., 2014).

A

F; =k, (3.14)

A partir da definicdo dos eixos e dos angulos apresentados na Figura 2.2 e na Fi-
gura 3.3, o torque de rolagem 7, ¢ produzido pela relacao presente entre motores
M, e M, e dado por (3.15), no qual [, é a distdncia da origem do referencial F,
até cada motor (USMAN, 2020; DANTAS, 2017). De maneira andloga, o torque de
arfagem 7y é obtido pela relacao entre as forgas produzidas pelos motores M; e M;
e dado por (3.16) (SILVA; CASTRO, 2018).

7o = (F2 = Fy)ly (3.15)

7o = (F3 — 1)l (3.16)

O torque 7, é produzido pela relagao dos quatro motores e seu valor depende do
sentido de rotagao adotado para cada motor e é dado por (3.17) (ALVES, 2012;
BOUADI et al., 2007). Logo, para o quadricéptero estabilizar e nao ficar girando em
torno de k. é preciso que Ty se anule (BOUADI et al., 2007). Chovancova et al. (2014)
explicam que o torque produzido por cada motor é dado por (3.18) no qual k, é a
constante que relaciona a velocidade angular do motor com o torque produzido por
ele.

Ty =-—TI+Te—T3+T4 (3.17)

7 = k0 (3.18)

Estas expressoes que fornecem os torques e as forcas aplicadas pelos quatro motores
estao interconectadas, pois ao se modificar a velocidade angular de qualquer motor,
o efeito é observado em varios parametros, assim, as mudangas devem ser observadas

em conjunto (BEARD, 2008). A expressao (3.19) é obtida manipulando matemati-
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camente (3.13), (3.14), (3.15), (3.16), (3.17) e (3.18), permitindo observar forcas e
torques aplicados ao quadricéptero pelos quatro motores no formato matricial, no
qual o vetor de entradas Q? é composto pela velocidade angular ao quadrado de
cada motor (MADRUGA, 2018).

F, ky ky ky ky 02
0 ky -1 0 —ky -1 95
| = ' i P (3.19)
To —kv . lb 0 kv . lb 0 Q%
Ty —k ke =k, K 02

O torque 74 controla o movimento de rolagem e o torque 7y controla o movimento
de arfagem. Estes dois movimentos permitem que o quadricéptero incline-se, o que
resulta em movimentos translacionais. O torque 7, controla o movimento de guinada
e este permite que o quadricoptero oriente a dire¢ao dos propulsores, possibilitando

que os bragos do quadricéptero girem em torno de seu centro.
3.3 Consideracoes finais

Este capitulo apresentou nogoes basicas de sistema, modelo e simulagao. Além disto,
este capitulo descreveu o modelo matematico do quadricoptero com seis graus de
liberdade usando o formalismo Newton-Euler e considerando apenas a forca da gra-
vidade e as forgas produzidas pelos quatro propulsores. O proximo capitulo ira apre-
sentar conceitos de sistemas de controle e técnicas de controle aplicadas a quadri-

coOpteros.
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CAPITULO 4
TECNICAS DE CONTROLE

Neste capitulo, sao apresentados os conceitos fundamentais de sistemas de controle,
tais como o grau do sistema, as expressoes caracteristicas e a funcdo de transferén-
cia. Além disto, sao discutidas as nocoes basicas de sistemas fisicos, bem como os
sistemas de controle em malha aberta e em malha fechada. Também é abordado o

sistema de controle moderno utilizando a técnica controle por modos deslizantes.
4.1 Sistemas fisicos e sua funcao de transferéncia

Sistemas fisicos sao constituidos de equagoes diferenciais de ordem n, no qual n é o
grau da maior derivada presente na equagao. Para analisar estes sistemas, Golnaraghi
e Kuo (2017) descrevem que é comum o uso de transformadas como a transformada
de Laplace e a transformada de Fourier, para sistemas continuos e a transformada
7, para sistemas discretos. O uso destas transformadas tem a finalidade de resolver
a equacao diferencial, além de evitar o uso de operadores mais complexos como a

convolugdo para se obter a resposta temporal de sistemas (LEVINE, 2011).

Em sistemas de tempo continuo, a funcao de transferéncia é dada por (4.1) e definida
como a relacao do sinal de saida pelo sinal de entrada no dominio da frequéncia,
no qual Y(s) é a transformada de Laplace do sinal de saida, R(s) é a transfor-
mada de Laplace do sinal de entrada e G(s) é a fun¢do de transferéncia do sis-
tema (DORF; BISHOP, 2017; HOUPIS; SHELDON, 2014). A funcdo de transferéncia
G(s) segundo Raol e Ayyagari (2019) é chamada de ganho do sistema, por ser a re-
lacao entre a saida e a entrada. Outra defini¢ao usada para a funcao de transferéncia

¢ a resposta ao impulso unitario do sistema (LATHI, 2006).

= G(s) (4.1)

Sistemas sao classificados de acordo com o grau do polinémio do denominador da
fragao presente G(s), sendo que os mais estudados sdo sistemas de primeira ordem
e sistemas de segunda ordem (OGATA et al., 2010). De acordo com Franklin et al.
(2015), sistemas de ordem superior podem ser aproximados por sistemas de segunda
ordem, logo, estes dois casos sao os mais estudados e observados. Sistemas de pri-
meira ordem podem ser representados por (4.2), enquanto que sistemas de segunda
ordem podem ser representados por (4.3), no qual p; representa o polo do sistema

de primeira ordem, k. representa o ganho do sistema de primeira ordem, w, ¢ a
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frequéncia natural do sistema e £ é o fator de amortecimento do sistema (RAOL;
AYYAGARI, 2019).

Y(s) ke
R(s) s—p (4.2)
Y(s) _ w? (4.3)

Os polos correspondem aos valores de s que satisfazem as raizes do polinémio loca-
lizado no denominador da fungdo de transferéncia (LEVINE, 2011). Portanto, para
encontra-los basta igualar o denominador de G(s) a zero, resultando na equagao ca-
racteristica do sistema (GOLNARAGHI; KUO, 2017). A equagao caracteristica fornece
informagoes importantes sobre a estabilidade do sistema, indicando quando deter-
minado sistema é estével, instdvel ou marginalmente estdvel (HOUPIS; SHELDON,
2014).

Outra informagao utilizada na teoria de controle de acordo com Raol e Ayyagari
(2019) é sobre os zeros do sistema que sao definidos como os valores de s que fazem
o numerador da funcao de transferéncia zerar. Goodwin et al. (2001) descrevem que
a ordem dos polindmios do numerador e do denominador informa quantos zeros e
polos existem no sistema, respectivamente. A funcao de transferéncia de ordem n
no formato de produtério que apresenta n polos e m zeros é dada por (4.4), no qual

pi € o i-ésimo polo e z; € o j-ésimo zero deste sistema.

H(S—Zj)

- (4.4)

H(S —pi)

Em se tratando de sistemas de controle, a estabilidade é uma das caracteristicas mais
relevantes e observadas durante o projeto de controladores (GOODWIN et al., 2001).
A estabilidade em sistemas de controle é definida como a caracteristica inerente a
alguns sistemas de manter sua saida limitada entre dois valores quando o sistema
¢ submetido a entrada em degrau (LEIGH; LEIGH, 2008). Por sua vez, sistemas que
nao apresentam esta caracteristica sao classificados como sistemas instaveis (GOL-
NARAGHI; KUO, 2017). A estabilidade do sistema pode ser determinada através dos
polos do sistema. Sistemas ditos estaveis apresentam todos os seus pélos no semi-
plano esquerdo de s, ou seja, para que determinado sistema seja estavel basta que
todos os seus polos apresentem parte real negativa Re{p;} < 0 (DOYLE et al., 2013).

Portanto, basta um pdélo pertencer ao semi-plano direito de s para que o sistema
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seja classificado como instavel (DORF; BISHOP, 2017).

Sistemas ditos instaveis podem se tornar estaveis através da utilizacao de controla-
dores que anulem todos os polos do semi-plano direito, ou que desloquem os mesmos
para o semi-plano esquerdo de s (OGATA et al., 2010). De acordo com o objetivo do
sistema de controle e dos materiais utilizados, os mesmos sao classificados em siste-
mas de controle em malha aberta e sistemas de controle em malha fechada (HOUPIS;
SHELDON, 2014).

4.2 Sistemas de controle em malha aberta

Sistemas de controle em malha aberta (SCMA) sdo utilizados quando a precisao
da resposta do sistema nao é requisito necessario. Além disto, para que o SCMA
tenha desempenho desejado, os disturbios existentes que o afetam nao podem ser
significativos. A Figura 4.1, adaptada de Dorf e Bishop (2017), apresenta o SCMA,
no qual o bloco C(s) representa a fungao de transferéncia do controlador e o bloco
G(s) representa a funcdo de transferéncia do sistema que se deseja controlar. Os
sinais R(s), U(s) e Y (s) s@o o valor desejado do sistema, a saida do controlador e a
saida do sistema, respectivamente (FRANKLIN et al., 2015).

U(s)
R(s) C(s) G(s) Y(s)

Figura 4.1 - Sistema de controle em malha aberta.

Observa-se que o controle usando malha aberta ocorre sem que o controlador tenha
informagao sobre o real valor da variavel controlada y(¢) no dominio do tempo, ou
seja, SCMA néo necessitam de sensores ou estimadores de estado (GOLNARAGHI;
KUO, 2017). Logo, este tipo de controlador nao ¢é indicado para sistemas instéveis,
pois a técnica de eliminacao de polos instaveis requer precisao do controlador que na
maioria dos sistemas fisicos ndo pode ser alcangada (FRANKLIN et al., 2015; HOUPIS;
SHELDON, 2014).

4.3 Sistemas de controle em malha fechada

De acordo com Ogata et al. (2010), sistemas de controle em malha fechada (SCMF)
tem trés finalidades principais, sendo elas: i) manter o sistema estével, ii) atender

especificagoes de desempenho e iii) controlar sua resposta. A Figura 4.2, adaptada
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de Chidambaram e Saxena (2018), ilustra o SCMF, no qual o bloco C(s) representa
a funcao de transferéncia do controlador, o bloco G(s) representa a fungao de trans-
feréncia do sistema que se deseja controlar e o bloco H(s) representa a func¢ao de

transferéncia do sensor usado.

H(s)
(I

Figura 4.2 - Sistema de controle em malha fechada.

O processo de realimentacao permite a partir de sensores, que a variavel controlada
seja observada pelo controlador de forma que consiga atuar para diminuir o erro
entre o valor desejado e o valor medido (LEIGH; LEIGH, 2008). Lurie e Enright (2019)
afirmam que a realimentacao mais usada em sistemas de controle é a realimentagao
negativa. O circulo da Figura 4.2 representa o somador polarizado que produz o sinal
E(s). Golnaraghi e Kuo (2017) descrevem que este sinal é conhecido como sinal de
erro do sistema, pois devido a polaridade do somador o mesmo produz a diferenca
entre o desejado ou referéncia e o obtido na varidvel de saida lida pelo sensor. Isto
faz com que o sistema de controle consiga atuar para tentar minimizar/eliminar
o erro e consequentemente controlar o sistema. Matematicamente, a realimentagao
negativa produz mudanga na localizacao dos polos do sistema resultante em relagao
ao SCMA, podendo deslocar todos os polos para a regiao de estabilidade (LURIE;
ENRIGHT, 2019).

As especificagoes de desempenho do controlador sdo pardmetros do sistema anali-
sando principalmente a resposta transitoria do mesmo quando aplicado a entrada
em degrau (DORF; BISHOP, 2017). As especificagdes de desempenho mais comuns
utilizadas em projetos de controladores realimentados segundo Ogata et al. (2010)
sao: 1) tempo de subida, ii) tempo de pico, iii) sobressinal méaximo, e iv) tempo de
estabilizacao. A Figura 4.3, adaptada de Levine (2011), ilustra todos estes parame-
tros na resposta do sistema de segunda ordem subamortecido, no qual a regiao em
verde é a resposta em regime transitorio e a regiao em amarelo ¢ a resposta em

regime permanente.
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Figura 4.3 - Andlise transitéria de sistemas para especifica¢bes de desempenho.

O tempo de subida ¢, é o tempo necessario para o sistema chegar proximo do seu
valor final pela primeira vez. Goodwin et al. (2001) afirmam que o intervalo de andlise
para o t, varia de autor para autor, sendo alguns deles: i) o intervalo de tempo entre
10% a 90% do valor final, ii) o intervalo de tempo entre 5% a 95% do valor final,
e iii) o intervalo de tempo entre 0% a 100% do valor final. Segundo Ogata et al.
(2010) sistemas de segunda ordem nao amortecidos utilizam-se o tempo de subida
como indicativo do quao rapido o controlador leva a variavel controlada para a regiao
desejada. De acordo com Franklin et al. (2015), o tempo de pico ¢, é o tempo em que
a resposta do sistema alcanga pela primeira vez o pico. Este parametro é importante
pois localiza o ponto de maior amplitude da saida do sistema que ¢ a regiao que
pode provocar falhas e danificar o sistema dependendo da amplitude (GOODWIN et
al., 2001).

O sobressinal maximo O, (mazimum overshoot) é o pardametro que mede qual é a
amplitude méaxima do sinal de saida com relacdo ao seu valor em regime perma-
nente (DORF; BISHOP, 2017). Este parametro estd associado ao tempo de pico e é
calculado como o percentual do sobressinal com relacao ao valor do sinal de saida
em regime permanente (RAOL; AYYAGARI, 2019). O estudo do sobressinal maximo
permite projetar controladores com resposta dinamica rapida sem provocar defei-
tos ou reducdo da vida 1til dos componentes do sistema (FRANKLIN et al., 2015).
O tempo de estabilizacdo ts é o tempo necessario para a resposta do sistema sair
do regime transitorio e chegar ao regime permanente (RAOL; AYYAGARI, 2019). O
regime permanente nao é necessariamente o sinal de salda assumir tnico valor e
sim o sinal de saida estar contido dentro do intervalo fixo. Houpis e Sheldon (2014)

afirmam que para realizar o calculo do tempo de estabilizacao normalmente usa-se
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+1%, £2%, 5% ou +£10% do valor final.

O controlador em SCMF ¢ o responsavel pela interpretacao do sinal de erro de forma
a intervir convenientemente no sistema. O controlador conhecido como controlador
Proporcional, Integral e Derivativo (PID) é o controlador mais utilizado no meio
industrial, no qual através das a¢oes proporcional, integrativa e derivativa do sinal
de erro o mesmo consegue resultados satisfatorios na estabilizacao do sistema, assim
como na reducao do erro de regime permanente. A Figura 4.4, adaptada de Silva et

al. (2005), apresenta o diagrama de blocos do controlador PID.

v
=

v
&
Va)

Figura 4.4 - Controlador proporcional-integrativo-derivativo.

4.4 Sistemas de controle moderno

Sistemas multivaridveis podem ser analisados no dominio do tempo utilizando o
conceito de representacao no espago de estados (PARASKEVOPOULOS, 2017). Logo,
na representacao por espago de estados nao é necessario a utilizagdo da transfor-
mada para obter a resposta temporal dos sistemas (ENGELBERG, 2015). De acordo
com Dorf e Bishop (2017), até mesmo sistemas SISO podem ser representados através
do espaco de estados. Segundo Franklin et al. (2015) o modelo matemético expresso
no espaco de estados consegue representar sistemas lineares através do conjunto de
equagoes diferenciais de primeira ordem convenientemente escritas em formato ma-
tricial. A representagdo por espago de estados ¢ dada por (4.5) e (4.6), no qual & (¢)
¢ o vetor que contempla as derivadas de cada estado (ENGELBERG, 2015).

t(t) = Az(t) + Bu(t) (4.5)
y(t) = Cz(t) + Du(t) (4.6)
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A expressao (4.5) é a equagao de estados, no qual as equagoes diferenciais de primeira
ordem do sistema sao apresentadas no formato matricial. Resolver a equagao de
estados é descobrir a resposta temporal de cada estado do sistema. A expressao (4.6)
é a equacao das saidas, na qual cada saida do sistema é calculada a partir dos
estados e das entradas aplicadas ao sistema. Nise (2015) informa que a representagao
do sistema no espaco de estados apresenta sete elementos, sendo eles: i) matriz de
estados A, ii) matriz de entradas B, iii) matriz de saidas C, iv) matriz de transmissao

direta D, v) vetor de estados z(t), vi) vetor de entradas u(t) e vii) vetor de saidas
y(t).

A matriz de estados A é a matriz quadrada n xn que descreve a dindmica do sistema
sem realimentac¢ao (LURIE; ENRIGHT, 2019). Esta matriz descreve o comportamento
dindmico do sistema e através dela é possivel descobrir a localizacao dos polos do
sistema em malha aberta (TRIPATHI, 2010). A matriz de entradas B é a matriz
n X m, no qual o nimero de linhas ¢ igual a quantidade de estados e o nimero
de colunas é igual a quantidade de entradas. Segundo Paraskevopoulos (2017) esta
matriz é a matriz de controle, pois em sistemas ditos controlaveis é funcao desta

matriz ponderar as entradas para controlar os estados.

A matriz de saidas C' de dimensdao o X n é a matriz responsavel por calcular as
saidas do sistema a partir dos estados atuais do mesmo. Dependendo da natureza
das matrizes A e C, é possivel observar a partir das saidas, todos os estados, o
que é util para implementar sistemas de controle usando representacao no espaco de
estados. A matriz de transmissao direta D de dimensao o X m é a matriz que conecta
as entradas do sistema as saidas. Isto ocorre quando parte da resposta do sistema
nao depende da dindmica e sim da entrada aplicada. Levine (2011) descreve que a
maioria dos sistemas reais apresentam a matriz D com elementos nulos. Esta matriz
somente apresentara elementos nao nulos para sistemas cuja fun¢ao de transferéncia

apresente polinomio do numerador igual ao denominador no dominio da frequéncia.

O vetor de entradas u(t) de dimensdao m x 1 é o vetor que contempla todas as m en-
tradas do sistema, armazenando os sinais uy(t), ua(t), ..., un(t). O vetor de estados
z(t) de dimensao n x 1 é o vetor que armazena todos os n estados do sistema x1(t),
xo(t), ..., zn(t), enquanto o vetor de saidas y(¢) de dimensao o x 1 é o vetor que
armazena as saidas y;(t), y2(t), ..., yo(t) (NISE, 2015). Tripathi (2010) descreve que
nao existe apenas uma representacao no espago de estados para determinado sis-
tema e cita as trés formas conhecidas, sendo elas: i) modelo candnico controlavel, ii)

modelo canoénico observavel e iii) modelo canonico diagonal. A Figura 4.5, adaptada
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de Paraskevopoulos (2017), apresenta o diagrama de blocos que resulta na equagao

de estados e na equacao de saidas.

v

<)
SNEN
Q

v

Ky e

A

Figura 4.5 - Diagrama de blocos no espago de estados.

O bloco de integracao permite obter o vetor de estados z(t) a partir do vetor de de-
rivadas #(t). Observa-se na Figura 4.5 que a matriz de transmissao direta D conecta
a entrada na saida do sistema e que a matriz de estados A conecta o proprio estado a
sua derivada como descrito na equacao de estados. De acordo com Paraskevopoulos
(2017), a representacao por espago de estados permite utilizar SCMF em conjunto

com as técnicas de controle moderno, como o controle por modos deslizantes (Sliding

Mode Control — SMC).
4.5 Controle por modos deslizantes

Sistemas nao lineares como quadricéptero podem apresentar comportamentos ines-
perados provocados por incertezas paramétricas ou pela escolha, durante a analise,
da simplificacdo do modelo ndo linear (RUNCHAROON; SRICHATRAPIMUK, 2013).
De acordo com Herrera et al. (2015), controle por modos deslizantes é a técnica
que possibilita projetar controladores para sistemas lineares e nao lineares que vem
sendo empregada em varias areas como dispositivos eletronicos, robética e processos
quimicos. O SMC utiliza-se de lei de controle para mover o erro e(t) do sistema e
sua derivada é(t) para a superficie de escorregamento. Uma vez que estes dois esta-
dos se encontram na superficie de escorregamento, qualquer pertubagao que retire o

sistema desta superficie é corrigida pelo chaveamento (VAIDYANATHAN; LIEN, 2017).

Ahmad et al. (2020) descrevem que os projetos de controladores SMC podem ser
divididos em duas fases, sendo elas: i) escolha da superficie de deslizamento e ii) im-
plementacao da lei de controle capaz de manter as variaveis de estado sobre a super-

ficie de deslizamento escolhida. Portanto, para se projetar o SMC, primeiramente
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escolhe-se a superficie de deslizamento s;. A expressao (4.7) apresenta a superficie
de escorregamento composta pela equacgao diferencial linear de primeira ordem no
qual A representa o seu autovalor (SHTESSEL et al., 2014). Além disto, a derivada em

relacao ao tempo de (4.7) resulta em (4.8).
sq = Xe(t) + é(t) (4.7)

$a = Ae(t) + é(t) (4.8)

Escolhida a superficie de escorregamento, o proximo passo é implementar a lei de
controle que deve ser capaz de levar os estados para a regiao de equilibrio. Se-
gundo Ahmad et al. (2020), a expressao (4.9) é considerada a regra de controle forte
na qual a fungdo sinal snl(x) é definida como —1 para x < 0, 0 para x = 0 e 1
para x > 0. Nesta expressao, ki e ky sao constantes, no qual k; controla a posicao
de escorregamento, enquanto ko controla a amplitude do chaveamento, uma vez na

superficie de escorregamento (SHTESSEL et al., 2014).
Sd = —klsd — /{ngnl(Sd) (49)

A Figura 4.6, adaptada de Vaidyanathan e Lien (2017), ilustra o plano de fase para
o sistema representado no espacgo de estados no qual x1(t) = e(t) e z2(t) = @1(1).
Dado que o estado x1(t) é o erro e(t), entao o estado xo(t) é a derivada do erro é(t).
A curva na cor vermelha representa o comportamento do sistema para determinada
condi¢ao inicial z1(0) = —4 e 25(0) = 0, no qual o SMC for¢a os estados para a
regido de escorregamento e os mesmos ficam confinados, sendo corrigidos sempre
que necessario pelo processo de chaveamento até chegarem ao ponto de equilibrio
(0,0).

Araujo (2019) afirma que pode-se analisar a estabilidade do sistema usando a teoria
de Lyapunov para verificar se os estados irdo para o ponto de equilibrio e(t) = 0 e
é(t) = 0. A teoria de Lyapunov é aplicavel a sistemas do tipo # = f(z) tendo ponto
de equilibrio z = 0, a fungdo V(x) é dita fungdo candidata de Lyapunov e o sistema
¢ estavel no sentido de Lyapunov se: i) V(z) = 0, se e somente se z = 0, ii) V(z) > 0
para todo x # 0, iii) V(z) < 0 garante que o sistema é localmente estavel, e iv)
V(x) < 0 para todo x # 0, o sistema é assintoticamente estavel. Segundo Wu et al.
(2019), assumindo a func¢do candidata de Lyapunov como (4.10), a mesma sempre
serd maior ou igual a zero. Além disto, sua derivada é dada por (4.9). Logo, para

o sistema com controle usando modos deslizantes seja considerado assintoticamente
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Figura 4.6 - Plano de fase.

estével é necessario que V(sq) < 0 (VAIDYANATHAN; LIEN, 2017).

V(sq) = 323 (4.10)
V(Sd) == Sde (411)

4.6 Consideracgoes finais

Neste capitulo foram apresentados os principais conceitos de sistemas de controle
como fungao de transferéncia, controle em malha aberta e em malha fechada usando
a transformada de Laplace. Além disto, este capitulo apresentou como representar os
sistemas no espaco de estados. De posse do conhecimento destas técnicas, o proximo
capitulo apresenta a metodologia que sera utilizada para desenvolver o sistema de

controle que atue nos quadricépteros durante falhas em seus rotores.
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CAPITULO 5
METODOLOGIA

Neste capitulo é apresentada a metodologia proposta neste trabalho. Descreve-se o
método para levantar a for¢ca de empuxo dos motores do quadricéptero e apresenta-se
a bancada que representa o comportamento dinamico do quadricoptero. Finalmente,
¢ apresentado o algoritmo de controle que atua quando é detectada a diminui¢ao na
poténcia de algum dos quatro motores e como é realizada a validacao do sistema

proposto.
5.1 Contextualizacao

Quadricopteros enfrentam desafios de estabilidade quando ocorrem falhas elétricas
em um de seus propulsores. Dependendo da gravidade da falha, podem ocorrer que-
das, resultando em danos ao equipamento, a carga e potenciais riscos as pessoas nas
proximidades. Solugdes que incluem o aumento da massa para inserir dispositivos de
seguranga, como paraquedas, podem reduzir estes riscos, porém, reduzem a autono-
mia da aeronave. Adicionalmente, os sistemas de controle padrao dos quadricopteros
geralmente nao estao equipados para gerenciar cenarios de falhas. Esta metodologia
propoe o desenvolvimento de sistema de controle auxiliar que substitui o sistema
de controle atual quando é detectado a perda de poténcia em um dos propulsores
do quadricoptero, reordenando os esforgos de controle e estabilizando novamente os
angulos ¢, 0 e 1, 0 que em cenarios reais possibilita controlar o pouso da aeronave.
Portanto, a finalidade do sistema de controle auxiliar é estabilizar os angulos da

aeronave para viabilizar seu pouso antes que a falha se agrave.

Neste trabalho ¢ avaliado o sistema de controle auxiliar desenvolvido utilizando a
técnica de controle por modos deslizantes. Para a reducao de custos e seguranca dos
equipamentos, este trabalho utiliza bancada de testes para a realizacao dos expe-
rimentos praticos assim como simula¢oes computacionais. As simula¢oes permitem
avaliar o desempenho, estimar os parametros do sistema como o ruido dos sensores
inerciais e o ganho dos controladores e testar seu funcionamento para cenarios extre-
mos, evitando ensaios destrutivos. A Figura 5.1 ilustra o fluxograma da metodologia
proposta, que se divide em duas principais tarefas, sendo elas: i) desenvolvimento
da bancada e ii) desenvolvimento do controle auxiliar para atuar durante falhas. A
bancada é o ambiente controlado que pretende-se desenvolver para permitir que o
quadricéptero realize todos os seus movimentos rotacionais mantendo o centro de

massa na mesma posicao.
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Figura 5.1 - Fluxograma da metodologia proposta.

5.2 Bancada para testes

De acordo com o fluxograma da Figura 5.1, o desenvolvimento da bancada ¢é dividido
em seis etapas principais: i) especificagoes da bancada com desenho tridimensional,
ii) construcao do protétipo e realizagao de testes iniciais, iii) desenvolvimento dos
simuladores com base no modelo matematico do quadricéptero, iv) criacao do algo-
ritmo de controle, v) realiza¢ao de experimentos utilizando o simulador e a bancada

e vi) validagao da bancada com o sistema de controle proposto.
5.3 Especificagcoes da bancada

A metodologia adotada restringe os graus de liberdade do quadricéptero para per-
mitir os movimentos rotacionais desejados. Sao definidos intervalos de operagao para
os angulos ¢, 0 e 1 que representam os movimentos rotacionais de roll, pitch e yaw,
respectivamente. Nesta etapa sao determinados pardmetros como a massa total do
quadricoptero e a distancia dos bracos em relacao ao centro. Estas defini¢oes sao im-
portantes para o desenvolvimento da bancada e para a conduc¢ao dos experimentos

subsequentes.

Os intervalos de operagao de ¢ e  determinam a inclinagdo maxima do quadricéptero

na bancada. O intervalo de operacao de ¢ é £¢,q., enquanto que o intervalo de
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operacao de 0 é +0,,,,. Para a bancada proposta ¢mae = Oz € € dado por (5.1), no
qual « é valor arbitrario préximo de zero. Isto garante que o erro da aproximagao
trigonométrica de cos(¢) = 1 seja igual a « no pior dos cendarios. O intervalo de
operacao de v é +1,,,,. Para a bancada proposta o valor ,,,, € escolhido de maneira

a possibilitar ao quadricoptero a execugao de voltas completas ao redor de si mesmo.
Gmaz < acos(l — ) (5.1)

A determinacgao da massa total do quadricéptero M; é aspecto importante para ga-
rantir sua estabilidade e capacidade de levitacao. Neste estudo, M; ¢é definida levando
em consideragao a forca de empuxo gerada pelos quatro propulsores. E necessério
que esta forca de empuxo seja capaz de compensar o peso do quadricoptero para
manté-lo estavel e em equilibrio durante o voo. No presente trabalho, M; é proje-
tada de forma a permitir a levitacao do quadricéptero quando os quatro propulsores
operarem com 50% de sua forca maxima de empuxo. A determinacio precisa desta
massa é necessaria, pois influencia a capacidade de carga e a eficiéncia do sistema
propulsor. Portanto, a consideragao da forca de empuxo durante o projeto do qua-

dricoptero é passo fundamental antes mesmo da construgao do prototipo inicial.

O sistema propulsor do quadricéptero é composto pelos elementos: i) controlador
eletronico de velocidade (ESC), ii) motor brushless e iii) hélice. A for¢a de empuxo
gerada pelo sistema propulsor depende do tipo de hélice e do motor brushless seleci-
onados. Portanto, é necessario definir o motor brushless e a hélice a serem utilizados.
Ao escolher o motor brushless, ¢ importante considerar a tensao de operacao, que
determinara a bateria necessaria para alimentagao, bem como a velocidade do eixo
do motor. No caso da hélice, é necessario considerar o raio rp, pois isto impactara

na distancia dos bracos ao centro do quadricoptero, [,.

Uma vez que o motor brushless e a hélice tenham sido selecionados, a metodologia
propoe o desenvolvimento da planta para estimar a forca de empuxo resultante
do sistema propulsor, no qual busca-se determinar a constante kf, que relaciona
diretamente o sinal PWM enviado ao ESC com a forca exercida, sem a necessidade
de analisar a velocidade especifica do sistema propulsor. A Figura 5.2 ilustra a planta
proposta para calcular a forca de empuxo. Esta planta consiste em uma haste com um
motor e uma hélice em uma extremidade, e um sensor de for¢a na outra extremidade.
Adicionalmente, um sensor de rotagao é colocado préximo ao motor para obter a
velocidade do sistema propulsor em cada momento. Esta configuragao permite medir

a forca e a velocidade do sistema propulsor, o que é necessaria para estimar a forca
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de empuxo gerada.

Sensor de F.

Figura 5.2 - Planta para obtencao da constante k; do sistema propulsor.

A planta utilizada para estimar a for¢ca de empuxo segue o principio semelhante ao
da gangorra. Dependendo da velocidade angular do sistema propulsor, a forca de
empuxo pode ser maior que a massa total do sistema, resultando no movimento da
haste em direcao a posicao horizontal e exercendo pressao sobre o sensor de forga.
Diferentes sinais de entrada sao aplicados ao ESC para girar o sistema propulsor em
velocidades distintas. Durante cada teste, sao registrados os valores de velocidade e

forca em regime permanente, medidos pelos sensores acoplados.

A distancia dos bracos ao centro do quadricéptero, denotada por [, é determinada
de forma a garantir que as hélices nao se toquem durante o funcionamento do qua-
dricoptero. Além disto, é necessario evitar que a area de atuacao das hélices inclua
o corpo do quadricoptero, o que poderia resultar em rajadas de ar que reduziriam a
eficiéncia da forca de empuxo do sistema propulsor. Portanto, é estabelecida a con-
dicao I, > 3r,/v/2, que assegura que as hélices nio se toquem e que a turbuléncia

gerada seja desprezivel.

A configuragdo do quadricéptero é escolhida de maneira a diminuir os calculos ma-
tematicos que a controladora deve executar. Logo, para este trabalho é adotado a
configuracao em + e a disposi¢ao dos propulsores assim como o sistema de coorde-
nadas F. seguem os apresentados na Figura 3.3. Desta forma, o propulsor M; estéd
disposto sobre o eixo X, e o propulsor M esta disposto sobre o eixo Y.. O propulsor

M3 é o oposto ao My e o propulsor My é o oposto ao M.

Com base nos valores de k¢, nos angulos ¢, 6 e 1, na massa total M; e nas di-
mensoes do protoétipo, é possivel criar o desenho tridimensional da bancada. Este
desenho tridimensional é desenvolvido utilizando software assistido por computador

(CAD) com o objetivo de evitar desperdicios de matéria-prima e tempo na produgao
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de multiplos protétipos. A bancada é projetada utilizando varias pecas menores, o
que reduz a necessidade de retrabalho caso alguma delas apresente defeitos. Ela é
composta por trés diferentes estruturas: i) quadricoptero, ii) suporte para os movi-
mentos rotacionais em ¢ e 6 e iii) base responsavel pelos movimentos em . Esta
divisao permite melhor controle e realizacao dos testes, garantindo que a bancada

nao impacte significativamente na dinamica do quadricoptero.
5.3.1 Construcao do protdétipo e testes iniciais

Com base no desenho 3D, constréi-se o protétipo da bancada utilizando pecas im-
pressas em 3D e componentes prontos adquiridos, como parafusos, porcas e motores.
Apbs reunir todas as pecas necessarias, procede-se com a montagem. E necessério
construir elementos fixadores para ancorar firmemente a bancada a mesa de tra-
balho, garantindo a rigidez de toda a estrutura. Uma vez montada a bancada e o
quadricoptero, ambos sao fixados a mesa de trabalho. O primeiro teste consiste em
verificar se o centro do quadricéptero permanece estavel em diferentes posigoes so-
bre a bancada. Para isto, posiciona-se o quadricoptero em variadas configuracoes e
observa se ha deslocamento do seu centro. O segundo teste envolve inclinar manu-
almente o quadricoptero para assegurar que o prototipo atende as especificacoes de

operacgao dos angulos ¢ e 6.

O terceiro teste consiste em girar o quadricoptero manualmente em torno do eixo
Z,. para verificar se ele respeita o intervalo de operacao de . Estes testes sao im-
portantes para identificar quaisquer imperfei¢cdes ou falhas no protétipo. Caso nao
seja possivel ou viavel adaptar o prototipo para atender as especificagoes, deve-se
retornar as etapas anteriores para corrigir os problemas. Este ciclo é ilustrado no
losango decisério do fluxograma da Figura 5.1, no qual, se o protétipo nao estiver
conforme as especificacoes da bancada proposta, o projeto retorna a fase de desen-
volvimento do desenho tridimensional. Apds confirmar que o protétipo cumpre os
movimentos bésicos conforme projetado, passa-se, entao, a producao do simulador,

que é conforme o modelo mateméatico do quadricéptero.
5.3.2 Desenvolvimento dos simuladores para quadricépteros

Durante o processo de desenvolvimento, sdo criados dois simuladores: i) simulador li-
near, que auxilia na confecgao do algoritmo de controle e ii) simulador nao linear, que
representa a dinamica do quadricoptero. Estes simuladores permitem a implantacao
e teste do algoritmo de controle, verificando seu comportamento antes de realizar

testes no prototipo real na bancada. Esta abordagem evita ensaios destrutivos e
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reduz significativamente o tempo necessario para a execucao dos experimentos, em

compara¢ao com o uso exclusivo da bancada.

Os simuladores com base no modelo matematico do quadricoptero sao implemen-
tados com os parametros previamente calculados, como k¢, angulos ¢, 6, 1, massa
total M; e dimensoes do protétipo. O simulador linear é utilizado para auxiliar na
determinacao dos parametros do controlador, utilizando técnicas analiticas, como o
lugar geométrico das raizes (LGR). Ele permite desconsiderar a influéncia de um
angulo na resposta dos outros, desacoplando o sistema e gerando trés sistemas inde-
pendentes, um para cada angulo ¢, 6, ¥. No entanto, como o simulador linear nao
leva em conta a interacao entre os angulos, o algoritmo de controle com os para-
metros estimados de forma linear pode nao apresentar o mesmo comportamento do
sistema real. Portanto, o simulador nao linear é utilizado para verificar o compor-
tamento dinamico do quadricéptero com o algoritmo de controle e os parametros

estimados pelo simulador linear.

Além disto, o simulador nao linear permite a introducgao de ruido nos angulos, simu-
lando as perturbagoes presentes nos sensores embarcados no prototipo do quadri-
coptero. Isto proporciona andlise precisa do desempenho do algoritmo de controle
em condigoes préoximas das encontradas na pratica. Para ambos os simuladores, os
dados de entrada consistem em séries temporais com os valores desejados dos angu-
los ¢, 6 e 1, representados como ¢g4, 04 € 14, respectivamente. Os dados de saida sao
as séries temporais simuladas dos angulos ¢, 6 e ). O objetivo é obter resposta se-
melhante nos simuladores linear e nao linear, e que os valores de saida se aproximem
dos valores desejados para cada angulo. Esta comparacao entre os resultados espe-
rados e simulados permite avaliar a precisao e fidelidade do modelo e do algoritmo

de controle implementado.
5.3.3 Simulador linear

O modelo matematico do sistema quadricoptero é considerado nao linear devido a
sua natureza. No entanto, é possivel gerar modelo linearizado para facilitar a busca
por parametros que garantam a estabilidade do sistema. A linearizacao é realizada
considerando a aproximacao trigonométrica dos angulos ¢ e 6, como disposto na

Tabela 5.1, no qual os angulos sao expressos em radianos.

Com a linearizacao executada em (3.4) e substituida em (3.12), resulta-se em (5.2),
na qual as derivadas de segunda ordem com relacao ao tempo, 95, 0 e 1&, sao repre-

sentadas. Pequenas variagoes nos angulos ¢ e 6 permitem que os termos de Coriolis

29



Tabela 5.1 - Linearizacao proposta.

Angulo [rad] [ Funcao [rad] [ Aproximacao [ Erro Produzido
& sen(¢) ¢ ¢ — sen(¢)
cos(¢) 1 1 — cos(¢)
0 sen(0) 0 0 — sen(0)
cos(0) 1 1 — cos(0)

sejam negligenciados, o que é o comportamento esperado para o quadricoptero.
Desta forma, é possivel obter as trés funcoes de transferéncia deste sistema, que
relacionam os torques 7,, Tp € T, com seus respectivos angulos. Estas funcoes de
transferéncia fornecem informacoes sobre a relacao entre os torques aplicados e as

respostas angulares do quadricoptero.

¢ (Jy—jz)~9¢ ;74)

p Jo—Jy)abd i

(9 — ( Jy) Yo + Ti, (52)
p Jo—Jy)-d0 T

o] lesee ]l

As relagbes entre os torques aplicados nos angulos de rolagem, arfagem e guinada
do quadricoptero e seus respectivos angulos sao descritas por trés fungoes de trans-
feréncia: i) que relaciona o torque de rolagem 7,(t) ao angulo ¢(t) dada por (5.3),
ii) que relaciona o torque de arfagem 74(¢) ao dngulo 6(t) dada por (5.4) e iii) que
relaciona o torque de guinada 7, (t) ao dngulo () dada por (5.5). Estas funcoes de
transferéncia descrevem as caracteristicas dinamicas do sistema, sendo fundamentais
para o projeto e controle do quadricéptero. Além disto, os angulos ¢, 6 e ¥ podem
ser controlados ajustando-se os torques 74, 79 € 7. O diagrama de blocos do simu-
lador linear, ilustrado na Figura 5.3, apresenta as relagoes nas quais os blocos de
controle+atuador recebem o valor desejado da variavel, o angulo obtido e a derivada

do angulo como entradas.

D(s) 1
Ty(s)  Jp - s (53)
O(s) 1
To(s) J, -2 (5.4)
U(s) 1
Tlp(S) - JZ . 82 (55)
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Figura 5.3 - Diagrama de blocos do simulador linear.

5.3.4 Simulador nao linear

O simulador do quadricoptero, com base no modelo matematico linearizado, permite
o projeto de controladores utilizando técnicas de controle estabelecidas. No entanto,
o modelo nao linear é mais proximo da dindmica real do quadricéptero e, portanto,
representa melhor o sistema em comparagao com o modelo linear. O algoritmo do
simulador nao linear proposto consiste em quatro partes: i) definicao dos pardmetros
do simulador, ii) leitura dos sensores, iii) execugao do algoritmo de controle e iv) cél-
culo no modelo matematico nao linear do quadricéptero. A Figura 5.4 ilustra o fluxo
das etapas executadas pelo simulador nao linear, em que o retangulo pontilhado na

cor vermelha representa a rotina principal do algoritmo.

parametros
t=0

R Execugao do Modelo
Leitura dos ) . .
algoritmo de nao Linear do
sensores o
7y controle quadricéptero

Figura 5.4 - Tarefas executadas pelo simulador nédo linear.

A definigdo dos parametros do simulador envolve a consideracao da massa total
M;, dimensoes do protoétipo, tempo total de execucao t. e periodo de amostragem
T,. A variavel t. é utilizada como critério de parada do simulador, enquanto o Tj

é usado para separar cada iteragdo do algoritmo. A etapa de leitura dos sensores
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é responsavel por introduzir ruido nas variaveis de posicao angular e velocidade
angular. Esta parte trata estes sinais e os disponibiliza para o sistema de controle.
A execucao do algoritmo de controle é responsavel por gerar o sinal de erro para
cada variavel, com base nos valores desejados e nas leituras dos sensores. Além disto,
esta etapa atualiza as velocidades de cada propulsor e calcula os torques 74, 79 € 7y

associados as velocidades.

Os torques obtidos sao aplicados ao modelo matematico nao linear do quadricoptero,
representado por (3.4) e (3.12). Estas expressoes permitem calcular os angulos ¢, 0 e
1, bem como as velocidades angulares p, ¢ e . A rotina principal consiste em laco de
repeticao que executa as partes sequencialmente, conforme ilustrado no fluxograma
da Figura 5.4, até que a condi¢do de parada seja atendida. O critério de parada

principal é o tempo atual t > t..
5.4 Desenvolvimento do algoritmo de controle

Com o desenvolvimento dos simuladores, propoe-se o algoritmo de controle destinado
a estabilizar o quadricoptero na bancada. Este algoritmo é projetado para operar
quando o quadricoptero estd com a poténcia maxima em seus quatro propulsores,
diferentemente do algoritmo para situagoes de falha nos propulsores. Nesta fase,
seleciona-se as variaveis de estado do sistema adequadas para a implementacgao de
controladores em malha fechada. Estas varidveis sdo escolhidas com base na sua
observabilidade por sensores, preferencialmente aqueles disponiveis comercialmente,
para facilitar a implementacao pratica. Para validar a eficiéncia do algoritmo de
controle, realiza-se testes utilizando software de calculo numérico. Estes testes sao
necessarios para verificar se o algoritmo consegue posicionar o quadricoptero na

regiao de operacao desejada de forma eficiente e precisa.

A técnica de controle escolhida para testar o quadricoptero na bancada é o controle
Proporcional, Integral e Derivativo (PID). Para determinar os ganhos K, K; e Ky
do controlador, utiliza-se o simulador linear com trés controladores PID atuando
simultaneamente, controlando os trés angulos do quadricéptero. O desenvolvimento
do algoritmo de controle é dividido em trés etapas: i) definigdo da placa controladora,
ii) determinagao dos valores dos ganhos do controlador e iii) integragao das trés agoes

de controle no quadricoptero.

62



5.4.1 Definicao da placa controladora

A implementacao do controle do quadricéptero envolve a definicao dos componentes
utilizados para monitorar o voo do protétipo, uma vez que a escolha destes dispo-
sitivos afeta o controle. Os principais componentes embarcados no protétipo sao:
i) controladora de voo, ii) sensores inerciais e iii) gerador de PWM. A controla-
dora de voo deve ser equipada com o sistema de comunicacao Wi-Fi, permitindo
o envio em tempo real dos dados coletados para o servidor no computador, a fim
de possibilitar a andlise. Os sensores inerciais incluem acelerémetro, giroscopio e
magnetometro, todos triaxiais, que juntos formam a Unidade de Medicao Inercial
(Inertial Measurement Unit — IMU), possibilitando a obtencao dos dngulos e das ve-
locidades angulares do quadricéptero. A comunicacao entre a controladora e a IMU
ocorre por meio do protocolo 12C. A Figura 5.5 ilustra a proposta de arquitetura de

comunicag¢ao dos dispositivos embarcados no quadricéptero.

M; ESC Sensores ESC M,
Inerciais
Controladora
de Voo

Gerador
M, ESC de PWM ESC M,y

Figura 5.5 - Arquitetura de comunicagao dos dispositivos utilizados no sistema de controle.

A maioria dos microcontroladores tem a capacidade de gerar os sinais PWM neces-
sarios para controlar a velocidade de rotagao dos propulsores do quadricoptero. No
entanto, esta abordagem pode tornar o sistema suscetivel a desligamentos nao pro-
gramados, uma vez que atrasos nos pulsos enviados pela controladora de voo para
os controladores eletronicos de velocidade (ESC) podem resultar no desligamento
repentino de um dos propulsores. Para garantir o controle confiavel dos ESC, opta-
se pelo uso do médulo dedicado para esta finalidade. Esta abordagem tem como
objetivo aliviar a carga computacional da controladora de voo, reduzindo as tarefas

que ela precisa executar.
A controladora de voo emite comandos utilizando o protocolo 12C para o gerador
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de PWM, que por sua vez gera os sinais PWM necessarios para cada um dos quatro
ESC. Os sinais, destacados em na cor verde da Figura 5.5, sao enviados pelo médulo
para cada um dos quatro ESC. Ao contrario da comunicacao 12C, a comunicagao
por meio do sinal PWM é unidirecional, o que significa que os ESC nao podem se
comunicar com os dispositivos embarcados no quadricéptero. O sinal na cor vermelha
da Figura 5.5 representa a comunicagao 12C quando a controladora de voo estd
enviando dados para os sensores inerciais ou ao modulo gerador de PWM enquanto
que o sinal na cor roxa representa a comunicagao I12C quando a controladora recebe

dados destes dispositivos.
5.4.2 Controle proporcional, integral e derivativo

O controle PID proposto é representado pelo diagrama de blocos do sistema de
controle em malha fechada, ilustrado na Figura 5.6. Este sistema de controle é
utilizado para controlar o angulo . Os blocos contidos no retangulo pontilhado na
cor verde representam o sistema, enquanto ©y4(s) é o valor desejado do dngulo 6
no dominio da frequéncia e ©(s) é o dngulo obtido no dominio da frequéncia. O
torque 1y é determinado por (3.16) e a fungao de transferéncia do atuador é dada
por (5.6). O sinal Ay(s) representa a diferenga entre os sinais Sy3 e Sy gerados
pela controladora de voo e enviados ao gerador de PWM para ajustar os sinais de

PWM que sao enviados as ESC, responsaveis pelo controle dos motores Mz e M;.

= k-1, (5.6)

Na Figura 5.6, os blocos contidos no retangulo pontilhado na cor vermelha represen-
tam o controlador PID proposto para o &ngulo 6. Neste arranjo, o sinal de entrada do
bloco com o ganho derivativo K, é proveniente do sistema, nao do sinal de erro E(s).
Esta configuracao permite a reducao dos erros do controlador, pois a derivada do erro
do sistema pode ser substituida pela leitura do giroscépio, sensor embarcado no qua-
dricoptero que permite monitorar a velocidade angular. Comparado com o modo de
controle PID tradicional, esta abordagem elimina os zeros da funcao de transferén-
cia, o que impede a amplificagdo de ruidos de alta frequéncia (SZAFRANSKI; CZYBA,
2011). Como resultado, a funcao de transferéncia em malha fechada é expressa por:
O(s) kp-l(Kp- s+ K;)

_ 5.7
Oi(s)  Jy P+ Ky kyply-?+ Ky kp-ly-s+K;-kp-ly (5.7)

Para obter os parametros do controlador, é proposto que a resposta do sistema em
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= —» O(s)

Sistema

________________

Figura 5.6 - Diagrama de blocos do controlador PID proposto para controlar o angulo 6 e
modelo do sistema.

malha fechada apresente o fator de amortecimento £ maior que o fator de amorte-
cimento desejado £p. Portanto, o controlador deve atender a este requisito para ser
considerado vidvel. Outra exigéncia é que o sinal Ay(t), que representa a diferenga
de sinais enviados para controlar os motores M3 e M; no dominio do tempo, nunca
+Ay

algum propulsor seja desligado devido ao sinal enviado a sua ESC fora dos intervalos

. Isto regula os esforgos de controle e evita que

maz]

saia do intervalo [—Ay

max )

de operacao, garantindo valor minimo para manté-lo ligado.

Com base nestes dois requisitos, define-se o valor de K, do controlador de modo
que, no pior cenario, ele permanecga dentro do intervalo estabelecido. Para deter-
minar K4, propoe-se eliminar a contribuicao de K;, zerando temporariamente este
parametro. Isto reduz a funcao de transferéncia do sistema em malha fechada para
(5.8), transformando-o no controlador Proporcional e Derivativo (PD).

O(s) kp-ly- K,

— 5.8
61(5) Jy~82—|—Kd'k’f'lb'S—|—Kp'k’f'lb ( )

O controle PD ¢ suficiente para controlar o quadricoptero em cenérios com baixo
ruido. No entanto, na presenca de ruidos, é necessario implementar a agao integrativa
para garantir que o sistema elimine o erro de regime permanente. Como Kj; é o iltimo
parametro a ser identificado, pode-se utilizar a técnica do lugar geométrico das raizes
(LGR) para encontrar valores de K; que permitam manter o valor de £ > £p. O PID
que controla o angulo ¢ apresenta os mesmos valores que o PID para o controle de

¢, uma vez que os momentos de inércia J, e J, sao iguais. A tnica diferenca a ser
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observada ¢é que a diferenca de sinais Ay(s) para o controle de 6 torna-se Ay(s) para
o controle de ¢, o que implica que a diferenca neste caso ocorre entre os sinais Syo

e Sy, que controlam os propulsores M, e My, respectivamente.

Para o controlador PID do angulo v, a anélise realizada é similar, porém a planta
em si apresenta o momento de inércia diferente de ¢ e #. Além disto, a fungao de
transferéncia do atuador é modificada, uma vez que o torque 7, estd relacionado
com a velocidade de todos os propulsores por meio da expressao (3.19), utilizando o
parametro k.. Como a ESC recebe o sinal de PWM proporcional a forca, é definido
k.¢ como a grandeza que relaciona diretamente o torque 7, com os sinais Sy, S,
Sz e Sys enviados pelo gerador de PWM para as ESC. Neste trabalho, adota-se
kry = 0,1ks. Assim, a funcao de transferéncia do atuador para controlar ¢ é dada
por (5.9), em que Ay(s) é a variavel no dominio da frequéncia que representa a

diferenca entre a soma de Sy;2 e Sy € a soma de Sy e Sys.

Ty(s)
Ay(s)

=k (5.9)

5.4.3 Integracao das acoes de controle

Sendo Ay(t), Ag(t) e Ay(t) as saidas dos trés controladores no dominio do tempo,
é possivel controlar o quadricoptero ajustando os sinais de controle enviados ao
gerador de PWM para Sy, Sz, Susz € Sua, a fim de garantir os torques 74, 79 € 7
estabelecidos pelo controle PID. Para obter os quatro sinais enviados as ESC para

controlar os propulsores, utiliza-se:

S Vi — (1—0) - Ag— A,

Shra _ Vin+ oD+ Ay (5.10)
Sars Vin+0-Dg— Ay

Shira Vin—(1—0)-Ap+ Ay

no qual V,,, representa a constante que determina a for¢ga de empuxo médio para cada
propulsor e o é o parametro que determina a divisao dos esforgos de controle entre os
motores responsaveis por produzir os torques 74 e 7y, assumindo valores no intervalo
[0, 1]. Embora a for¢a de sustentagdo nao seja necessaria para o funcionamento do
sistema no simulador linear, o parametro V,, é importante para garantir que todos
os propulsores permanecam ligados, mesmo quando a saida dos trés controladores
individuais estiver saturada no valor maximo ou minimo. Portanto, define-se o valor

de V,, de forma que ele seja maior que o sinal Sy,

min

+ g - A¢7na1‘ + A"/’mg,z? no qua’l
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Sum

min

é o menor sinal que pode ser enviado as ESC para acionar o propulsor.
5.4.4 Testes utilizando o simulador nao linear e o protétipo

Ao utilizar o sistema de controle integrado no simulador nao linear e na bancada,
é possivel realizar ensaios em ambos os ambientes. Os testes podem ser conduzidos
simultaneamente, porém cada experimento é inicialmente realizado no simulador
nao linear e depois na bancada. O fluxograma da Figura 5.1 ilustra esta sequéncia,
destacada pelo @ no bloco de testes utilizando o simulador nao linear e pelo @ nos

testes utilizando a bancada.

A avaliacdo do desempenho dos controladores pode ser realizada por meio de testes
em diferentes cendrios. A simulagdo é dividida em duas regides distintas: i) regidao
sem controle ativo, denominada RS e ii) regido com controle ativo, denominada RC.
Na regiao RS, que corresponde a fase inicial da simulagao antes de ativar o sistema
de controle, a velocidade dos propulsores permanece constante, e os sinais filtrados
das variaveis controladas ¢, 6 e ¥ partem do valor zero e atingem seus valores reais.
O inicio da regiao RC ocorre quando o sistema de controle PID ¢ ativado, levando
as variaveis ¢, 6 e 1) a se movimentarem em direcao a ¢4, 04 € 14, respectivamente,
em cada cendario analisado. Nesta regiao, a velocidade dos propulsores varia para

garantir os torques definidos pelo sistema de controle implementado.

Nesta metodologia, é proposto realizar testes de controle PID em ambos os ambien-
tes, no simulador nao linear em @ e no quadricoptero presente na bancada em @),
todos identificados na Figura 5.1. Estes testes sao conduzidos nos mesmos cenarios
previamente analisados no simulador. Esta abordagem permite a comparacao direta
entre as respostas obtidas nos dois ambientes, fornecendo avaliagao mais completa
e precisa do desempenho do sistema de controle desenvolvido para a bancada. Esta
comparacao contribui para a validacao confiavel do controle PID e a adaptacao do

simulador para o ambiente real.
5.4.5 Validacao da bancada para teste

Ao comparar os resultados obtidos pela bancada com os resultados do simulador
nao linear, busca-se validar o simulador proposto para o quadricoptero. Para esta
validacao, tanto a diferenca média absoluta Dragy o). dada por (5.11), quanto o
erro percentual médio absoluto E4 ,, , ., dado por (5.12) sao utilizados. O célculo

da Dara, é realizado tomando a média dos valores absolutos das diferencas

), (¥)
individuais das magnitudes entre os valores obtidos na simulagdo e na bancada.
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Na Dira iy o). €@).6).) (1) Tepresenta o erro observado pela amostra i da série
temporal, e N é o numero total de amostras da série temporal. Esta métrica cap-
tura a discrepancia observada pelas amostras nas séries temporais, considerando a

magnitude média das diferengas entre os valores correspondentes.

1 & .
D) 0, = N ; le(),0),(0) (D] (5.11)

_ VNAL).0).0) = VNA,(6),0).(0) (5.12)

VN AL(6),0), ()

EA(¢>,(9>,(w>

A expressao (5.12) é utilizada para calcular o desvio percentual entre os &ngulos nor-
malizados, obtidos tanto na forma simulada V4, (4),6),(») quanto na forma pratica

VN a,(¢),0),(w)- A expressao para F A , permite a medicao do desvio individual

$),(0), (v
para Ea,, Eg,, e Ey,. O célculode Ey ) o, Tequer a normalizacao dos valores obti-
dos na simulagao e na bancada para padronizar as escalas das variaveis, tornando-as

compardaveis e facilitando a andlise de Ey, , visto que estas variaveis possuem

), ()7
faixas de valores diferentes (BULHOES et al., 2020).

Os dados sao normalizados por (5.13). Nesta expressao, min(¢), (0), (1) representa os
valores minimos dos dngulos individualmente, max(¢), (f), (1) representa os valores
maximos dos angulos individualmente, e Vi 4, o).(0).() TEPTESENtA OS valores normali-
zados, que estao contidos no intervalo [0, 1]. Se os valores deD), Aty (0).(uy ODtIdOS DA
bancada diferirem significativamente daqueles obtidos pelo simulador nao linear, é
necessario analisar e identificar a leitura dos ruidos presentes na bancada. Uma vez
identificados, estes ruidos devem ser incorporados ao simulador nao linear. Apds in-
serir os ruidos no simulador, novos testes sao realizados em diferentes cenarios. Para
identificar os ruidos, os dados dos sensores inerciais sao coletados e processados para

determinar suas caracteristicas espectrais e intensidade.

Va _ Daraggy 0.0 — min(9), (0), ()
@O max(g), (0), (¥) —min(¢), (0), (¢)

(5.13)

Ao normalizar as variaveis, busca-se garantir que todas tenham influéncia proporcio-
nal durante o calculo do Ey , , (,» €vitando que aquelas com valores mais elevados
dominem o processo de avaliagao em relagao as variaveis com valores mais baixos.
Esta métrica expressa o desvio médio percentual entre os valores, indicando a pre-
cisao do modelo em termos percentuais. Como os valores sao normalizados, pode-se

calcular o erro percentual médio absoluto global F, do modelo, que é a média

global
de E4, 4 Paratodos os angulos ¢, 6 e . Assim, ¢ definido o pardmetro £, como
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o limite de variacao aceitavel entre os resultados do simulador e os resultados da

bancada para considerar a validagao. Se o valor de F|, obtido for menor que kK,

global
o simulador proposto é considerado validado em relagao a bancada. Isto indica que
tanto o simulador quanto a bancada sao capazes de reproduzir adequadamente a

dindmica do quadricoptero analisado.
5.5 Sistema de controle auxiliar para falhas

No fluxograma da metodologia ilustrado na Figura 5.1, os passos que seguem apds
a validagao da bancada focam no desenvolvimento do sistema de controle auxiliar.
Este desenvolvimento inclui observar, analisar e reduzir os impactos ocasionados
pela perda de poténcia em um dos propulsores. A metodologia para desenvolver
este sistema de controle auxiliar ¢ dividida em quatro etapas principais. Primeiro,
define-se cenarios para simular a falha no propulsor, permitindo o entendimento
detalhado das condi¢oes adversas. Em seguida, realiza-se testes na bancada e coleta
os dados sobre o comportamento dos angulos. A terceira etapa envolve o sistema de
controle alternativo utilizando controle por modo deslizante (SMC), que é testado
no simulador nao linear. Por fim, valida-se o sistema de controle proposto usando
novamente a bancada, para assegurar sua eficiéncia e funcionalidade em condigoes

reais.
5.5.1 Definicao dos cenarios de falha

Em cenarios reais pode ocorrer falhas naturalmente no quadricoéptero, devido a fato-
res externos como colisdes no propulsor com corpos estranhos, como aves e arvores,
e fatores internos, como o superaquecimento do conversor de poténcia da controla-
dora de velocidade. Neste estudo, a perda de poténcia de um propulsor especifico é
simulada artificialmente pela reducao da velocidade, e esta tarefa é executada pelo
algoritmo desenvolvido especificamente para esta fungao. O algoritmo de falha é ati-
vado quando o quadricoptero estd com o sistema de controle ativo (RC) operacional
e os angulos ¢, 6 e 1 estabilizados. Para desenvolver o algoritmo de falha, algumas
configuragoes sao necessarias, incluindo: i) determinar qual propulsor sofrerd a fa-
lha, ii) definir quando a falha deve comecar, e iii) estabelecer a magnitude da falha.
A escolha do propulsor para simular o cenario de falha é arbitraria e nao afeta o
estudo, pois o quadricéptero é simétrico, permitindo usar qualquer um dos quatro

propulsores e obter resultados consistentes.

Uma vez escolhido o propulsor para simular o cenario de falha, ele é utilizado em

todos os experimentos para padronizar os resultados e facilitar a analise dos efeitos
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na dindmica do quadricoptero. Apés definir qual propulsor sofrerd a falha, o proximo
passo é determinar quando a falha deve comecgar. Assim, define-se o tempo de falha
tr como o intervalo desde o inicio da operagao do sistema de controle PID até que
o algoritmo de falha seja acionado. A Figura 5.7 ilustra a velocidade hipotética
do propulsor afetado, introduzida em trp segundos apds o sistema de controle ser
ativado, marcando o inicio do algoritmo de falha que reduz a poténcia do propulsor

selecionado. Neste momento inicia a regiao de falha (RF).

— RS [ — RC [ RF —— Vel. em RS e RC
- - - Vel. esperada Vel. em RF
100 |

>

~

K

£ 60

z

0

t

Figura 5.7 - Representagao hipotética da velocidade do propulsor com falha de Mp = 10%.

A Figura 5.7 ilustra as regides RC e RF. Apoés escolher o propulsor e o tempo de
falha, o préoximo passo é definir a magnitude da falha Mg, que controla o percentual
da forca reduzida artificialmente do propulsor escolhido. A reducao de My na forca
original do propulsor provoca reducio de 2Mp — M% em sua velocidade original. O
intervalo analisado é Mg = [0% : pss% : MF,,,, %], no qual pss é 0 passo no intervalo.
Na Figura 5.7, na regiao RF, a curva na cor verde representa a velocidade atual
do propulsor com falha de Mr = 10%, enquanto o sinal na cor azul pontilhado
representa a velocidade do propulsor caso estivesse operando sem falha. O parame-
tro Mp,,,, € determinado experimentalmente com testes para indicar o limiar no
qual é possivel reverter os efeitos produzidos pela perda de poténcia e estabilizar o

quadricoptero.

Com o sistema propulsor escolhido, os testes sao executados para observar o compor-
tamento do quadricoptero diante da perda de poténcia de um dos propulsores. Assim,
o algoritmo de simulagao de falhas é implementado no controlador do quadricoptero,

permitindo a realizagdo de experimentos controlados. Cada cenario, variando o fator
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de falha Mp, é analisado individualmente para examinar os efeitos nos angulos ¢,
0, ¢ e na estabilidade do quadricéptero. Para padronizar os experimentos e facilitar
a comparacao entre diferentes cendrios, as condic¢oes iniciais ¢;, ¢; e ¥; sdo configu-
radas manualmente para serem semelhantes no momento de ativagao do sistema de
controle PID.

Este procedimento assegura a uniformidade dos resultados e permite analise deta-
lhada das variagoes dos dngulos a medida que a magnitude da falha aumenta. Além
disto, é fundamental realizar testes empiricos para determinar o Mg ., que é o
ponto em que o sistema se torna instavel para pelo menos um dos angulos. Para
isto, o valor de My é gradualmente aumentado durante os testes preliminares até a

identificagdo da instabilidade.
5.5.2 Coleta e analise dos angulos durante falhas

Os testes realizados no quadricoptero geram dados que sao coletados e armazenados
para analise. Os principais dados armazenados sao os angulos ¢, 6, 1, juntamente
com os sinais transmitidos pela controladora para as quatro ESC, Sy, Sare, Sus €
Shirs. Além disto, o tempo de cada amostra é dado relevante, pois permite a constru-
¢ao das séries temporais. Apds a coleta, a controladora reine C),, amostras de cada
variavel e as transmite via rede sem fio para o servidor, que segue arquitetura clien-
te/servidor, no qual a controladora atua como cliente e o software no computador,
como servidor. Este software é responsavel por armazenar todos os dados enviados
pela controladora no banco de dados MySql, facilitando assim a busca, utilizacao e
manipulacdo dos dados para a obtencao das informagoes necessarias. No processo
de analise dos resultados, propoe-se a adaptacao e alimentagao do simulador com
base no modelo matematico, utilizando os valores iniciais dos experimentos ¢;, 0; e

15, o tempo de inicio do controle ¢; e 0 momento em que a falha ocorre t; + tp.

Este procedimento visa verificar se o simulador nao linear desenvolvido é capaz de
reproduzir o comportamento dindmico do quadricoptero quando ocorre a falha em
um dos propulsores. Os resultados obtidos com o simulador sao entdo comparados
com os dados coletados na bancada. Esta comparacao tem como objetivo verificar
se o simulador nao linear é capaz de representar o quadricoptero da bancada em
cenarios de falha. Para esta andlise, sao utilizadas tanto a diferenca média quadratica
oo dado

por (5.15). Em (5.14), e(¢),9),() (%) representa o erro observado pela amostra ¢ da

D@y 0.y dada por (5.14), quanto o erro percentual quadratico Eq,

série temporal, iy é a primeira amostra da série temporal apds o inicio da falha e

N ¢é o namero total de amostras da série temporal. Esta métrica é escolhida pois
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penaliza o sistema que apresenta erro com amplitude maior.

1 N 2
DrQ ) 0,00 = \l N — i, > (€(¢>(e>(w) (2)) (5.14)

=10

VNQ.(6),0),(¢) — VNQ,(6),0).(v)
VNQ.(6),0),()

EQ(«»,(e),(w - ‘

(5.15)

A expressao (5.15) é utilizada para calcular o desvio percentual entre os dngu-
los normalizados, obtidos tanto na simulacao Vg, (4),),(») quanto no experimento
de bancada Vg, (g),0),(w)- A expressdo para Eq . permite a medi¢do do des-
vio individual para Eg,, Eg,, e Eg,. Os dados sdo normalizados por (5.16),
no qual min(¢), (6),(¢)) representa os valores minimos dos &dngulos individual-
mente, max(¢), (0), (1) representa os valores maximos dos angulos individualmente,

€ VNQ (4. (0. TEPTEsENtA 0 valores normalizados, contidos no intervalo [0, 1].

_ Dwa .0 —min(9), (0), (¥)
N0 max(0), 6), (9] — min(o), () (V) (510

Como todos os valores dos angulos estao normalizados entre [0, 1], pode-se calcular

o erro percentual médio quadratico global £, ., de forma que o erro global seja a

lobal
média de Eq, , , Para todos os angulos ¢, 6 e 1. Assim, ¢ definido o parametro &,
como o limite de variagao aceitavel entre os resultados do simulador e os resultados

da bancada para considerar a validagao. Se o valor de E,, obtido for menor

lobal
que kg, pode-se desenvolver o algoritmo de controle auxiliar e testar no simulador
antes de implementa-lo na bancada. Isto acelera o desenvolvimento do algoritmo,
uma vez que pode-se realizar varios experimentos em tempo reduzido. Por fim,
¢ proposto algoritmo de controle auxiliar para diminuir os impactos negativos da
perda de poténcia no propulsor com falha, permitindo que o quadricéptero possa

restabelecer, até certo nivel de controle, os angulos de rotacao.
5.5.3 Desenvolvimento de sistema de controle auxiliar SMC

A metodologia proposta busca analisar e intervir em falhas que gerem forcas inferi-
ores a 1 — My da forca esperada do propulsor. Portanto, esta abordagem é aplicavel
apenas em cenarios em que nao ocorre o desligamento total de um dos propulsores.
No entanto, falhas que levam ao desligamento completo do sistema propulsor geral-
mente apresentam sintomas antes do desligamento total. Assim, esta metodologia
visa atuar nos estagios iniciais das falhas para controlar o equipamento. Quando a

falha é detectada, o sistema de controle auxiliar entra em operacao imediatamente,
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com tempo necessario para que a controladora detecte o problema em um dos pro-

pulsores e inicie medidas preventivas.

A controladora entao altera o algoritmo de controle e suaviza os esforcos de controle
no propulsor com defeito, adaptando o quadricéptero para o novo cenario, o de
falha. O intervalo entre o inicio da falha e a deteccao para a mudanca de controle é
denominado de Ay. A partir deste momento, o sistema de controle auxiliar assume
o controle, e esta regiao ¢ referida como a regiao com controle auxiliar ativo (RCA).
Propoe-se a utilizacao de controle auxiliar com a técnica de controle por modos
deslizantes (SMC) para amenizar os efeitos da falha, principalmente nos angulos ¢ e
0, responsaveis pela estabilizacao do quadricéptero. O controle SMC é implementado

separadamente, levando em consideragao os efeitos observados em ¢, 6 e 1.

A lei de controle utilizada é dada por (4.9), no qual os pardmetros A, k; e ko sdo
selecionados de forma a atender a teoria de Lyapunov, garantindo estabilidade as-
sintotica ao sistema. A Tabela 5.2 dispGe os parametros do controlador SMC para o
controle individual de cada adngulo. O sinal de erro e(t) para cada dngulo é definido
como a diferenca entre o valor desejado deste angulo e o valor medido pelo sensor.
Assim, existem trés superficies de deslizamento Sy, Sap € Say para o controle SMC,
como dado em (4.7). A partir das expressoes (3.12), (4.8) e (4.9), pode-se determi-
nar os torques necessarios para estabilizar os angulos do sistema: o torque 7,4 dado

por (5.17), o torque 7y dado por (5.18) e o torque 7, dado por (5.19).

Tabela 5.2 - Parametros do controlador SMC proposto.

" Erro Lyapunov

Angulo =0) >y Y Ilc)l T
) ep =pa —¢ | Ay | k1, | k2,
(% eg =04 —0 Ao k1, ka,
P ey =g —¢ | Ay | k1, | ka2,

Tp = —(Jy — )00 + Joa + Jo(Ng + k1, )ég + Jodskn, e + Joko,snl(sa5)  (5.17)

9= —(J. — )00 + J,fq + J,(Ng + k1,)é0 + Jyhok1,e9 + J ko sn1(sq0)  (5.18)
Ty = —(Jm — Jy)gz%) + sz)d + Jz()‘d) + k1¢)é¢ + JZ)\wk1¢6¢ + Jzk’gwsnl(sdw) (519)

A expressao (3.19) estabelece a relagdo entre os torques e as velocidades dos pro-
pulsores. Com o objetivo de reduzir os esforcos no propulsor defeituoso e manter

a forca total aplicada aos quatro motores, garantindo a estabilidade da altitude e
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possibilitando a aplicagdo da metodologia em quadricopteros comerciais, trés regras
sdo implementadas no sistema de controle auxiliar: i) colocar saturacdo no atuador
defeituoso, ii) retirar o controle de inclinagdo do atuador defeituoso e iii) distribuir
a forca de sustentacdo necessaria entre os outros trés atuadores. O atuador com
defeito tem sua velocidade limitada em amplitude para evitar sobrecargas que pos-
sam agravar a falha ou prolongar a usabilidade do equipamento com defeito, isto é

necessario para manter o controle do quadricoptero.

Seguindo esta metodologia, a controladora envia o sinal de controle ao sistema pro-

(147m)-Vim
1-Mp

nao exceda 7 da forca de empuxo média dada por V,,, necessaria para a susten-

pulsor com amplitude maxima de A,,,, = , garantindo que sua forca real
tacdo original do quadricéptero, no qual n é o coeficiente que esté relacionado ao
percentual do valor da poténcia nominal do propulsor defeituoso. Portanto, para
determinar A,,.., 0 sistema de controle auxiliar necessita conhecer a amplitude da
falha no propulsor, informacao obtida comparando a velocidade atual com a veloci-
dade desejada. Uma vez que o atuador defeituoso esteja saturado, o préximo passo
é retirar o controle do angulo 6, se a falha ocorrer nos propulsores M; e M3, ou o
controle do angulo ¢, se a falha ocorrer nos propulsores M, e M,. O sinal enviado
ao propulsor defeituoso Sy, ¢ composto da forga de sustentacao e do torque 7, para
auxiliar no controle do dngulo ¢ e é dado por (5.20), no qual A, . representa o
valor méximo que a varidvel A, pode assumir e o subindice j indica qual é ele.
L+ Vi — Dy + (1) Ay

Quando a responsabilidade pelo controle do angulo ¢ ou 6 é retirada do propulsor
defeituoso, esta funcao é completamente assumida pelo propulsor localizado geogra-
ficamente oposto. A Figura 5.8 ilustra os sinais de controle enviados aos propulsores,
dependendo de qual propulsor estda com falha. Desta forma, a forca de sustentagao
é distribuida entre os outros trés propulsores como: i) a variagdo da forca de sus-
tentagao para o controle do ¢ ou 0 é realizada pelo propulsor oposto ao defeituoso
e ii) a variacao da forga de sustentagao natural do propulsor defeituoso. A varia¢ao
da forga de sustentagao para o controle de ¢ ou 6 é igualmente distribuida entre os
propulsores laterais ao defeituoso. Na Figura 5.8, as componentes na cor azul repre-
sentam o controle do angulo ¢ ou 6 executado pelo propulsor oposto, bem como sua
distribuicao aos propulsores laterais para equilibrar a for¢a de sustentacao. A varia-
¢ao da forca de sustentagao natural ocasionada pelo propulsor defeituoso é dividida

igualmente entre os demais propulsores, como indicado pelas componentes na cor
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A4V = Aypar = Ay
S =

Falha = i
Smz = Vin + 0,584 + Ay—0,25A0+(Ayrae — MVin)/3
em M Sas = V0,580 — Ay+(Aypnan — NVim) /3

Sma = Vi — 0,504 + Ay—0,25A0+(Ay,0e —NVin)/3

S = Vin — 0,580 — Ay 10,2584+ (Aynan — 1Vin)/3

Falha Sapp = OF W)Vrvi - ifwm +Ay
- F
e 1 Suts = Vin + 0,580 = Ay0,258+ (A e = Vin) /3
Propulsor Sara = Vin—0,5A4 + Ay+(Dpron — 1Vin)/3
com falha |
M; Sm1 =Vim—0,580 — Ay+ (Ao — NVin)/3
Falha Smz = Vin + 0,584 + Ay+0,2586+(Ayyae — Vi) /3
A+n)Vm — Ay —Ay
em Ms Sz = maz

1—- Mr
Sma =V — 0,504 + Ay+0,2580+ (Ayiae — 1Vim)/3

Sm1 =Vin = 0,580 = Ay =0,2584+(Aynae —1Vim)/3

Falha Smz = Vin+0, 5Ad> + A1/""'(A1/)maac - an)/3
em M. Smz = Vin + 0,500 — Aw—07 25A¢+(AU’nLum - 'rIVm)/'?’
: Gy = AEMVin = Doy + By
M4 = 1 Mp

Figura 5.8 - Definicao de Sps1, Sar2, Sars € Sara dependendo do propulsor com falha.

vermelha.
5.5.4 Teste e validacao do controle auxiliar

O algoritmo proposto é testado utilizando o simulador com base no modelo matema-
tico. Esta abordagem permite a realizacao de testes preliminares sem a necessidade
de dispositivos fisicos, como rolamentos e baterias do quadricéptero, para o desen-
volvimento e ajuste do sistema de controle auxiliar. Além disto, o uso do modelo
matematico reduz significativamente o tempo gasto nos testes e na analise dos re-
sultados, além de agilizar o processo de reconfiguracao e ajuste dos parametros do
controlador proposto. Os resultados obtidos com o sistema de controle auxiliar sdo
comparados com os resultados previamente observados, nos quais apenas o sistema
de controle PID estava em operagao. Para avaliar o desempenho do sistema de con-

trole auxiliar, utiliza-se (5.14), com o objetivo de minimizar os impactos da falha.

O parametro v ¢ definido como o valor desejado da diferencga obtida pela aplicacao
de (5.14) na simulagdo com o controle auxiliar e na bancada com o controle PID.
Se os resultados indicarem redugdo maior que 7, especialmente nos angulos mais
afetados pela falha, o sistema de controle auxiliar proposto por modos deslizantes
(SMC) é entao validado experimentalmente na bancada. O objetivo é atenuar os
efeitos ocasionados pela perda de poténcia em um dos propulsores, sendo considerado
validado se os resultados experimentais na regiao com controle SMC ativo (RCA) se
aproximarem dos obtidos pelo simulador, reduzindo os erros nos angulos analisados e

melhorando a estabilizagdo do quadricoptero. Para isto, novamente utiliza-se (5.14)
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e (5.15).
5.6 Consideracgoes parciais

Neste capitulo foi proposto a metodologia utilizada para obter os parametros cons-
trutivos do sistema propulsor. Este capitulo também propds a metodologia para o
desenvolvimento da bancada para realizar ensaios nao destrutivos em quadricépte-
ros. Além disto, foi apresentado método para simular falha em um dos propulsores,
assim como o método para atenuar os efeitos da mesma na dindmica do quadri-
coptero. O préximo capitulo apresenta os resultados da aplicacdo da metodologia

proposta.
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CAPITULO 6
RESULTADOS

Neste capitulo sao apresentados os resultados da aplicagao da metodologia proposta.
Sao descritas as etapas para levantar a forca de empuxo dos propulsores do quadri-
coptero. Apresenta-se os resultados da bancada que representa o comportamento
dindmico do quadricéptero. Além disto, apresenta-se o sistema de controle auxiliar
implementado para atuar quando é detectada a diminuicao na poténcia de algum dos
quatro propulsores. Esta andlise inclui comparacoes entre os resultados simulados e

praticos, seguida pela discussao sobre os achados.
6.1 Caracteristicas técnicas da bancada para teste

Inicialmente, a bancada foi concebida para habilitar todos os movimentos rotacionais
do quadricoptero, uma vez que estes movimentos sao fundamentais para a realizagao
dos trés movimentos lineares restantes. Além disto, definiu-se que nao deveria haver
nenhum deslocamento linear, resultando na manutencao do centro do quadricoptero
na origem do referencial inercial F;. Consequentemente, independentemente das ro-
tacoes efetuadas, o quadricoptero sempre manteria o ponto de origem do referencial

fixado no corpo F, no mesmo local que o ponto de origem do referencial inercial F;.

O intervalo dos valores dos angulos ¢ e 6 foi estabelecido considerando o parametro
a =0, 1, assegurando que o erro maximo da aproximacgao de cos(¢) = 1 permanega
abaixo de 10% nas extremidades operacionais. Com base no valor definido para
a, os limites operacionais foram determinados através de (5.1), com os resultados
dispostos na Tabela 6.1. Observa-se que o angulo ¥ nao possui restrigoes, permitindo

que o quadricoptero realize rotagoes em torno do eixo z mantendo-o inalterado.

Tabela 6.1 - Intervalo de atuagdo dos angulos.

Angulo | Minimo | Méaximo
¢ —25° +25°
0 —25° +25°
P —180° +180°

Para determinar o parametro de massa total M; do quadricoptero, é necessario ini-
cialmente calcular a forca de empuxo do sistema propulsor, permitindo assim que o
quadricoptero possa sustentar-se quando os quatro propulsores estiverem operando

com ~ 50% de sua capacidade maxima de empuxo. A selecao deste sistema propul-
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sor encontra-se interligada a escolha das baterias empregadas. Neste estudo, foram
utilizadas baterias de alta poténcia a base de Litio (LI-PO) com tensao nominal de
11,1 V e faixa de operacao situada entre 10 V' e 12 V. O sistema propulsor adotado
foi o motor brushless modelo A2212, selecionado por sua compatibilidade com a ba-
teria escolhida e sua relagdo de 2200 rpm/V . A hélice escolhida foi o modelo 1045,
com raio r, = 10,7 cm. Ap6s a determinacao destes componentes, prosseguiu-se com

o desenvolvimento da planta para a estimacao dos parametros do sistema propulsor.
6.1.1 Parametro k; do sistema propulsor

A planta para a identificagdo de k; foi desenvolvida sem a elaboragdo prévia de
desenho tridimensional, seguindo a configuracao apresentada na Figura 6.1 (a), em
que a planta esta na condicao desativada e destaca todos os seus componentes. Nesta
configuragao, o motor M; e a hélice estao posicionados na extremidade direita da
haste, enquanto o dispositivo de medi¢cao da forga foi colocado no lado esquerdo.
Adicionalmente, foram incorporados dois mancais na cor verde, nos quais foram

inseridos rolamentos, visando minimizar o atrito na haste, facilitando o movimento.

Sensor de
Forga Sensor de
\ Velocidade
Mancais ) T

ESC (—\ ]&[1

Controladora 4—/

Bateria

(a) (b)

Figura 6.1 - Protétipo da planta para obtencao de ky: (a) desligado e (b) ligado.

Ainda na Figura 6.1 (a), observa-se a fonte de alimentagao selecionada para o quadri-
coptero e suas interconexoes elétricas com o ESC que alimenta o sistema propulsor.
O controle é responsavel por enviar o sinal PWM ao ESC, assim como por coletar e
transmitir informagdes para o banco de dados. Para esta finalidade, a controladora
Esp 32 foi empregada, acompanhada do médulo PCA 9685, utilizado como gerador

de PWM para o ESC, obedecendo o sinal Sy, enviado pela controladora.
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A balanca de precisao foi adotada como sensor de for¢a, enquanto para a medigao de
velocidade, desenvolveu-se encoder utilizando diodo infravermelho, fototransistor e
faixa preta envolvendo a lateral do motor, deixando exposta apenas a area capaz de
refletir o sinal infravermelho. A detec¢ao do niimero de rotagdes por segundo ocorre
quando o motor atravessa esta regiao, refletindo a luz infravermelha e ativando o

fotodiodo para conduzir corrente elétrica.

A Figura 6.1 (b) apresenta o sistema em operagao, na qual a haste encontra-se na
posicao horizontal, exercendo pressao sobre a balanga. Neste momento, a balanca
registra 6 ¢ enquanto o motor gira a 298 rad/s. Este experimento mede a forga
de empuxo em regime permanente do sistema propulsor, e portanto, incapaz de
medir a resposta transitoria deste atuador. O calculo da forca gerada pelo motor
nesta configuragao envolve variaveis além da massa medida pela balanca, incluindo
a massa do motor, da hélice e suas respectivas distancias em relagdo ao centro da
gangorra. A Tabela 6.2 dispoe a massa dos componentes que influenciam a medigao

da forca e suas disposi¢oes em relagao ao centro da gangorra.

Tabela 6.2 - Distribuicao das pecas do protétipo usado para obter kj.

Peca Massa [g] | Distancia [cm]
Motor 61 30
Hélice 12 30
Haste 46 -
Sensor de Velocidade 12 25
Balanca - 30

O controle da velocidade do propulsor é executado por meio da variagao do sinal
PWM transmitido ao ESC. Consequentemente, o ajuste da velocidade é obtido ao
modificar o sinal Sy, enviado pela controladora para o médulo encarregado de
gerar o sinal PWM. O sinal Sj;; de valor zero desliga o propulsor, enquanto o
valor de Sy;; =100 faz o propulsor operar em sua maxima rotacao. Portanto, para
alcancar velocidades intermediarias do sistema propulsor, é necessario enviar sinal

Sy correspondente a velocidade desejada, contido no intervalo [0, 100].

A Figura 6.2 apresenta os resultados em regime permanente obtidos na planta du-
rante experimentos nos quais o sinal Sy foi modificado no intervalo [10, 75]. Dentro
deste intervalo, o total de quatorze experimentos foram realizados, com valores dis-
tintos para o sinal Sy, equidistantes em cinco unidades [10, 15, 20,---,75]. Na
Figura 6.2 (a), observa-se que a velocidade w; do motor M; apresenta divergéncia na

curvatura, nao permanecendo proporcional ao longo de todo o intervalo analisado.
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Forca de empuxo experimental

Velocidade angular

/ 0% - F1 = ka]Ml
@ 600 L 54
£ 500 - Z 4
< 1 / SAERE S
s 400 2
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Q = 24
% 300+ -~
g 200 / o
} } } 0 + y +
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S]\/[l SI\/Il

(a) (b)

Figura 6.2 - Variaveis observadas para calcular ky: (a) velocidade angular do motor e
(b) forga do motor.

Na Figura 6.2 (b), a forga exercida pelo propulsor é apresentada no eixo das ordena-
das em funcao do sinal S);1. Observa-se que, para valores de Sy;; < 20, a forga F
permanece abaixo de 1 IV, indicando que a poténcia do propulsor nao foi suficiente
para elevar a haste na posi¢cao horizontal no qual a balanca esta localizada. A partir
de Sy = 20, a forga aumenta quase proporcionalmente ao sinal PWM aplicado. A
curva na cor vermelha representa a funcao matematica que correlaciona o sinal Sy
com a forca gerada pelo sistema propulsor através da constante ky. O pardmetro ky,

obtido através da média dos quatorze experimentos, foi calculado como 0,0757 N.

Apos obter a forca de empuxo individual de cada propulsor, observa-se que, com
os quatro propulsores operando a 50% de sua capacidade, o empuxo total alcanca
~ 14N. Assim, o parametro M; que representa a massa total do prototipo do qua-
dricoptero nao pode exceder 1,4 kg. Por fim, a extensao do braco do quadricoptero,
Iy, que mede a distancia do centro do corpo do quadricéptero até o centro de cada
motor do sistema propulsor, foi definido considerando o comprimento da hélice es-
colhida (r, = 10,7 ¢m). Para garantir que as hélices nao colidam entre si e que
a turbuléncia no corpo do quadricéptero nao afete a leitura dos sensores inerciais,
foi estabelecido que I, > 27,0 ¢m. Com a obtencao dos intervalos operacionais de
¢, 0 e 1, o parametro ks do sistema propulsor, o valor M; e [, do protétipo do

quadricoptero, encerra-se a fase de especificacoes de desempenho.
6.2 Primeira versao da bancada
Foram desenvolvidas duas versoes do projeto tridimensional da bancada, cada uma

com seu prototipo correspondente. A primeira versdo encontrou dificuldades para
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atender todas as especificacoes da bancada, devido a problemas identificados du-
rante os testes iniciais. A Figura 6.3 apresenta o primeiro projeto tridimensional
desenvolvido para a bancada. Este modelo ¢ composto por varias pegas, sendo a
caracteristica principal o quadricéptero com disco externo nas cores verde e roxa
que contorna a bancada. O disco interno, na cor laranja, esta preso a uma haste
por meio de rolamentos, permitindo o movimento de ¢ na bancada. O raio externo
deste disco foi projetado para ter 9,5 ¢m. Na lateral deste disco, ha dois orificios nos
quais sao inseridos os elos do quadricoptero. Estes elos sao responsaveis por inclinar
o quadricoptero, permitindo movimentos em ¢ e #. Com o objetivo de reduzir o
atrito, foi planejada a instalacao de rolamentos nestes elos, tanto na conexao com o

disco interno quanto na conexao com o corpo do quadricéptero.

\

. Se mento 11 =55

| Disco interno

Segmento I

Figura 6.3 - Desenho tridimensional da primeira versdo da bancada.

Para simplificar o processo de producdo das pecas, o disco externo que forma o
corpo do quadricoptero foi projetado para ser dividido em quatro partes, permitindo
a impressao em 3D. O corpo do quadricoptero consiste no disco oco representado
na Figura 6.3 por dois segmentos: i) segmento I, na cor verde claro, e ii) segmento
I, na cor roxa. O raio interno e externo do disco externo que compode o corpo do
quadricéptero sao de 11 em e 14 c¢m, respectivamente. O disco na cor azul claro
acima destes segmentos foi concebido para abrigar a eletronica embarcada, sensores
e baterias. As pecas retangulares conectadas aos motores funcionam como bragos do
quadricéptero. A distancia do centro dos motores ao centro do quadricoptero é de
I, = 27 cm. A Tabela 6.3 dispoe as pecas utilizadas, suas quantidades e os materiais

em que foram fabricadas.
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Tabela 6.3 - Pecas da primeira versao do prototipo da bancada.

Peca Quantidade | Material | Massa/Und. [g]
Disco interno 1 ABS 199
Rolamento 6 Aco 19
Elo 2 Aco 39
Segmento I 2 ABS 69
Segmento II 2 ABS 71
Bracgo 4 Acrilico 30

Total [ 791

A Figura 6.4 apresenta a montagem das pecas apos a produgao. O disco na cor
azul claro na Figura 6.3, originalmente planejado para ser de acrilico, nao foi fabri-
cado devido a estrutura ja estar préxima do limite de M; = 791 g, sem incluir os
propulsores, eletronicos e bateria. Apds a montagem das pecas produzidas, foram
observados alguns problemas que nao haviam sido identificados durante a fase de
desenvolvimento do modelo computacional. O principal problema foi a nao satisfa-
¢ao do critério de intervalo para os angulos dispostos na Tabela 6.1, pois modificar
o angulo ¢ automaticamente alterava o angulo 6, e vice-versa. Isto impossibilitava
que a bancada permitisse que o quadricéptero exibisse dindmica natural, uma vez
que, durante o voo, os movimentos rotacionais em ¢ e # devem ser independentes.
Devido a esta limitagao, as combinagoes de angulos observadas nao correspondiam

ao planejado para ¢ e 6, seguindo a relagao linear representada pela reta ¢ = —6.

Segmento I

Elo Elo
NV ¥ 4

Rolamentos

Braco <~ \
Disco interno
|—> Segmento I1

Figura 6.4 - Primeira versdo do protétipo da bancada.

O segundo problema identificado impossibilitou a colocacao dos sensores inerciais

no centro geométrico ou proximo a ele, o que dificultaria a obtencao dos angulos ¢,
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0 e 1. Isto ocorre porque o disco interno responsavel pelo movimento de 1, locali-
zado no centro geométrico da bancada, nao faz parte do quadricoptero e, portanto,
nao inclina. Uma possivel solucao para superar esta dificuldade seria instalar varios
sensores inerciais ao longo do disco externo do quadricéptero e, por meio de triangu-
lacao, estimar os angulos. Diante destes desafios, optou-se por revisar o protétipo na
etapa de projeto, com o objetivo de resolver os problemas identificados e desenvolver
a bancada que atenda as especificagoes e permita a reproducao da dindmica natural

do quadricoptero.
6.3 Segunda versao da bancada

O desenho tridimensional da bancada foi subdividido em trés estruturas distintas:
i) quadricoptero de testes, ii) suporte projetado para efetuar movimentos rotacio-
nais, inclinando o quadricéptero para realizar movimentos em ¢ e 6 e iii) base que
tem a funcao de girar em torno do eixo z para executar o movimento em . O de-
senho 3D do quadricoptero foi concebido de maneira a posicionar o corpo na area
central da bancada, o que assegura a proximidade dos sensores inerciais em relagao
a origem do referencial fixado ao corpo F., como apresentado na Figura 6.5. A Fi-
gura 6.5 (a) apresenta a visao 3D do quadricoptero proposto, indicando a disposi¢ao
dos principais componentes, incluindo os quatro motores, o corpo do quadricéptero
com altura @, = 3,5 ¢m e os bracos do quadricéptero que foram modelados no
desenho 3D utilizando o mesmo material dos bragos da gangorra empregada para o

calculo de k¢, da Figura 6.1.

!:GE

Lugar para
baterias

—> Rolamento

(a) (b)

Figura 6.5 - Desenho tridimensional do quadricéptero: (a) visdo em 3D e (b) visdo supe-
rior.

Na Figura 6.5 (a), na regiao cilindrica entre os bragos que abrigam os motores M,
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My, M5 e My do quadricoptero, sao posicionados rolamentos que estabelecem a co-
nexao entre o quadricéptero e a bancada. Por outro lado, a Figura 6.5 (b) apresenta
a visao superior do quadricoptero, indicando a organizacao do compartimento de
baterias projetado para suportar duas baterias, proporcionando assim maior auto-
nomia ao quadricoptero. O corpo cilindrico do quadricéptero possui didmetro de
@4 = 15 c¢m, enquanto os bragos se estendem do cilindro até o centro de cada mo-
tor com comprimento de ); = 22 c¢m. Consequentemente, a distancia [, totaliza

29,5 c¢m, representando ) + %

A Figura 6.6 apresenta o quadricéptero construido, destacando os componentes como
corpo, baterias, bracos e propulsores (ESC, motor e hélices). A Figura 6.6 (a) apre-
senta a perspectiva lateral, enquanto a Figura 6.6 (b) apresenta a vista superior
do quadricoptero com as baterias alocadas no compartimento. Duas baterias de

2200 mAh sao utilizadas para garantir maior autonomia nos testes.

My Cilindro M,

)

ESC < _—> DBaterias

Braco l
Ms \ M,

Rolamento

(a) (b)

Figura 6.6 - Protétipo do quadricéptero: (a) visdo em 3D e (b) visdo superior.

A Tabela 6.4 dispoe a massa, quantidade e material empregado em cada componente
do quadricoptero, sem a controladora e os sensores inerciais. A hélice do motor M;
foi diferenciada das demais, sendo na cor laranjada para facilitar a identificacao dos
propulsores. A escolha de fabricar os bragos em aluminio visou reduzir o peso, per-
mitindo a desconsideragao de sua massa durante a etapa de modelagem matematica.
Portanto, o quadricoptero foi tratado como uma esfera de didmetro (4 com quatro

massas pontuais a distancia [, do centro.

A estrutura do suporte tem o proposito de possibilitar movimentos simultaneos e
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Tabela 6.4 - Pecas do quadricéptero.

Peca Quantidade Material Massa/U. [g]
Cilindro 1 ABS 200
Bateria 2 Litio 190
Braco 4 Aluminio 23
ESC 4 Circuito integrado 21
Motor 4 Aco e cobre 61
Hélices 4 Plastico 12
Total | 1048

independentes do quadricoptero em ¢ e 6. A Figura 6.7 (a) apresenta a vista frontal
do suporte, enquanto a Tabela 6.5 dispoe suas dimensoes. Este suporte é constituido
por duas colunas retangulares conectadas nas extremidades inferiores através de uma
semi-circunferéncia. Nas laterais das colunas, préximas ao topo, ha a presenca de

dois rolamentos em cada, destinados a colocacao dos conectores mecanicos.

Conector B
S

Sq

Conector Q

Figura 6.7 - Desenho tridimensional do suporte: (a) visdo frontal, (b) visdo oposta, (c) vi-
sdo superior com o par e (d) visdo em 3D do par.

85



Tabela 6.5 - Dimensoes do suporte.

Parametro Sr S Sq Sh
Comprimento [cm] | 9,9 | 2,5 | 3,5 | 10,0

Na Figura 6.7 (a), o conector @ sai do suporte em dire¢ao ao centro da semicircunfe-
réncia e é acoplado ao rolamento na lateral do quadricéptero, enquanto o conector B,
que sai do suporte na direcao oposta ao centro da semicircunferéncia, se conecta a
base. Nova perspectiva do suporte é apresentada na Figura 6.7 (b) com rotagao de
180°. O projeto do suporte foi produzido para ser utilizado em pares, como apre-
sentado na Figura 6.7 (c) e na Figura 6.7 (d), assim, o quadricoptero é centralizado
entre os dois suportes, acoplado aos conectores (). Bloqueando a mobilidade dos co-
nectores B de cada suporte, realizar-se os movimentos predefinidos em ¢ e 6, como

disposto na Tabela 6.1.

A Figura 6.8 apresenta o suporte confeccionado, enquanto a Tabela 6.6 dispoe os
materiais que constituem o suporte, indicando a contribuicao de cada componente na
massa total. A massa final de cada se¢ao do suporte totalizou 148 g, resultando em
296 g para ambas as partes. Os conectores empregados foram usinados em aluminio

para garantir encaixe preciso nos rolamentos.

Tabela 6.6 - Pecas do suporte.

Peca Quantidade | Material | Massa/U. [g]
Estrutura 1 ABS 98
Conector Q 1 Aluminio 3
Conector B 1 Aluminio 3
Rolamento 4 Aco 11
Total 148

A Figura 6.8 apresenta a disposicao dos conectores () e conectores B nos dois su-
portes, onde os pares de conectores B estao posicionados a 180° um do outro, assim
como os pares de conectores (). Previamente a criagdo da base, um fixador foi fabri-
cado para manter a haste verticalmente alinhada, evitando interferéncias externas
na bancada. A Figura 6.9 apresenta diferentes perspectivas deste fixador, composto
por trés grampos tipo C com furos laterais, interligados por duas barras roscadas.
Os grampos das extremidades ancoram o fixador no local de atuagdo da bancada.
Na Figura 6.9 (a), o fixador é apoiado em uma mesa. O grampo central, instalado
na dire¢ao oposta aos das extremidades, acomoda a haste da base por meio dos orifi-
cios apresentados na Figura 6.9 (b), onde o orificio superior fixa a haste, impedindo

movimentos indesejados.
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/—> Rolamentos <—\
—> Conector B
Conector Q <—/

(c) (d)

Figura 6.8 - Prot6tipo do suporte: (a) visdo frontal, (b) visdo oposta, (c¢) visdo superior
com o par e (d) visao em 3D do par.

Grampo

tipo C
Barra

/ > roscada

(a) (b) ()

Figura 6.9 - Protétipo do fixador: (a) visdo em 3D, (b) visdo superior e (c) visdo frontal.

A Figura 6.10 apresenta a base que conecta os suportes e viabiliza o movimento em ).
As Figura 6.10 (a) e Figura 6.10 (b) apresentam as vistas lateral e superior da base,

respectivamente, com dimensoes especificas e dispostas na Tabela 6.7. Finalmente,
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a Figura 6.10 (c) e Figura 6.10 (d) apresentam diferentes perspectivas da base. O
conjunto composto pela bancada (quadricoptero, suporte e base) é conectado em
uma mesa pelo fixador na haste B;. A base tem um disco projetado para girar
em torno da haste com o minimo de atrito possivel, utilizando dois rolamentos
para fixacao. Duas colunas ligadas ao disco da base sustentam os conectores V', que
transmitem o movimento do disco para o suporte. A distancia entre estas colunas e o
centro do disco foi calculada para acomodar o suporte com o quadricéptero durante
a rotacao. Os conectores V' foram projetados para se conectar aos dois suportes,

permitindo que o quadricoptero no centro da bancada realize o movimento .

Tabela 6.7 - Dimensoes da base.

Parametro BD'L' BDe B, Be Bd Bh, Bj Bk Bq
Comprimento [cm] | 4,9 | 15,0 | 10,0 | 9,8 | 7,0 | 3,0 | 1,4 | 3,1 | 2,2

A base é composta por dois discos: i) um interno que envolve a haste central e ii) um
externo que conecta as duas colunas verticais. No entanto, devido as suas dimensoes
excederem o espaco de trabalho da impressora 3D utilizada, esta peca precisou ser
dividida em duas partes menores e simétricas. A Figura 6.11 apresenta a impressao
da primeira metade desta peca. Para facilitar a conexdo das duas partes, foram
projetados cortes retangulares nas extremidades dos dois discos, permitindo que uma
parte se encaixe na outra e formem pega tinica, como apresentado na Figura 6.11 (b).
Além disto, para aumentar a seguranca desta uniao, foram produzidos furos na regiao

dos cortes para garantir que as partes nao se separem.

A Figura 6.12 apresenta o prototipo construido da base, enquanto a Tabela 6.8
dispoe os materiais utilizados em sua confecgao, acompanhados de suas respectivas
massas e quantidades. Os conectores verticais foram produzidos em aluminio para
minimizar o peso da bancada. A massa total da base, excluindo a haste central, foi de
279 g. A Figura 6.12 (b) apresenta a vista superior da base com o rolamento inserido
no disco interno. A Figura 6.12 (c) e Figura 6.12 (d) exibem o protétipo da base
com a haste central conectada ao fixador projetado. Além disto, o protétipo permite
deslocar verticalmente a base, dependendo de onde a haste é colocada no fixador,
o que possibilita analisar interferéncias aerodindmicas no quadricoptero, como as

geradas quando ele esta préximo ao solo.

A Figura 6.13 apresenta a bancada com todas as pegas montadas, no qual o qua-

dricoptero pode executar os trés movimentos planejados devido aos conectores e
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7>-> Conector V
B,

(©) (d)

Figura 6.10 - Desenho tridimensional da base: (a) visao lateral, (b) visdo superior, (c) visdo
em 3D e (d) visdo em 3D alternativa.

Tabela 6.8 - Pecas da base.

2 Peca Quantidade | Material | Massa/U. [g]
Estrutura 1 ABS 227
Conector V 2 Aluminio 11
Parafuso/porca 2 Acgo 4
Rolamento 2 Aco 11
Haste 1 Ago -

Total 148

rolamentos presentes nas pegas que a compoem. Na Figura 6.13 sao apresentados os
dois suportes que permitem ao quadricéptero realizar movimentos em ¢ e 6, usando
conectores com rolamentos para obter os graus de liberdade desejados. O parame-

tro S;, do suporte foi definido para abranger o intervalo de operacao dos angulos

89



(a) (b)

Figura 6.11 - Estrutura central da base impressa: (a) visao lateral e (b) visao frontal.

Conector V
A

Rolamento <J

(a) (b)

(c) (d)

Figura 6.12 - Protétipo da base: (a) visao frontal, (b) visdo superior, (¢) visdo em 3D com
o fixador, e (d) visdo em 3D em outro dngulo.

¢ e 0, sendo possivel ampliar este intervalo ajustando o comprimento de Sj,. Como

exemplo, na Figura 6.13, foram utilizados os angulos ¢ = 0°, § = 0° e ¢ = —80°.
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Figura 6.13 - Desenho tridimensional da segunda bancada.

A Figura A.1 do Apéndice A apresenta outro angulo para a bancada, proporcio-
nando analisar outros detalhes. Além disto, a Figura A.2 e a Figura A.3, apresentam
a bancada permitindo a inclinacao do quadricoptero e os movimentos em ¢ e 6 den-
tro dos intervalos preestabelecidos. A Figura 6.14 apresenta a bancada concluida,
destacando as trés partes interconectadas. Para unir os conectores B do suporte
aos conectores V' da base, foram empregados canos de aluminio em formato de L,
com angulo de 90° e didmetro interno de 0,9 cm, indicados na regiao pontilhada
na cor branca da Figura 6.14. Observa-se ainda o encaixe do conector () do suporte
no rolamento lateral do quadricoptero e que o quadricoptero esta configurado com
» =0°e 6 =0° (sem inclina¢ao). O angulo ¢ varia de acordo com a orientagio da
mesa, da base e com a dire¢ao Oeste, ja que este angulo é referenciado a partir desta

direcao.

A Figura 6.14 também apresenta a placa de fenolite posicionada acima do cilindro
onde estao alojados os sensores inerciais (centro do plano X, Y.), o médulo gerador
de sinal PWM e a controladora de voo. Os quatro fixadores da placa de fenolite foram
projetados e impressos em filamento flexivel para atuarem como amortecedores,

minimizando a transmissao das vibragoes dos propulsores para os sensores inerciais
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Figura 6.14 - Protétipo da segunda bancada.

e garantindo a precisao na obtenc¢ao dos angulos.

A Figura 6.15 apresenta dois cenarios possiveis de inclinagdo permitidos pela ban-
cada para o quadricoptero. Na Figura 6.15 (a), os suportes permanecem estaticos
e a inclinacdo do quadricéptero é alcancada através da movimentacao dos conecto-
res (), enquanto na Figura 6.15 (b), tanto a inclinagdo do quadricéptero quanto dos
suportes ocorrem em conjunto, com os rolamentos dos conectores B girando para
inclinar os suportes e, por consequéncia, o quadricoptero. Além disto, combinagoes
destes dois cenarios, envolvendo movimentos nos conectores () e conectores B, sao
possiveis, o que é fundamental para representar adequadamente a dinamica do qua-

dricoptero.
6.4 Simuladores e sistema de controle para quadricopteros

A bancada proposta tem como objetivo viabilizar os movimentos rotacionais do qua-
dricéptero, dados por (3.12), no referencial F, e sua adaptacao para o referencial F;
por meio de (3.4). Neste sentido, os simuladores se fundamentam nestas duas ex-
pressoes e foram segmentados em duas categorias: i) simulador linear e ii) simulador

nao linear. O simulador linear utilizou a aproximagao trigonométrica sen(¢) = ¢ e
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Figura 6.15 - Prot6tipo da bancada com quadricéptero inclinado: (a) quadricéptero incli-
nado em relacdo aos Suportes, e (b) quadricéptero nao inclinado em relagao
aos Suportes.

cos(¢) = 1. Com os intervalos definidos e utilizando os dngulos em radianos, obtém-
se o erro maximo de 1,3% para a fungao seno e 9,4% para a funcio cosseno. Os
mesmos resultados foram obtidos para a aproximacao realizada para 6, pois este tem

o mesmo intervalo de operacgao de ¢.

O simulador linear do quadricéptero é definido por (5.3), (5.4) e (5.5), como apresen-
tado na Figura 5.3. Para tal propdsito, é necessario realizar o calculo dos pardmetros
Jz, Jy € J., que representam os momentos de inércia principais da matriz de inércia
J. Considerando a suposicao de que o quadricoptero se assemelha a uma esfera com
raio r, e massa m,, e apresenta quatro massas pontuais a distancia [, do centro da
esfera, o momento de inércia J, é determinado por (6.1), enquanto o momento de

inércia J, é calculado com base em (6.2).

2

Jp = gmerf + 2m,l3 (6.1)
2 9 2

J, = S + 4m,l; (6.2)

A Tabela 6.9 dispoe os parametros especificos do protétipo do quadricoptero, que
sdo inseridos em (6.1) e (6.2). O calculo resultou em momento de inércia J, de
0,0163 e momento de inércia J, de 0,0309. O simulador linear é aplicado para a
estimativa dos parametros do controlador PID durante a fase de desenvolvimento

do algoritmo de controle. Em contrapartida, o simulador nao linear oferece aborda-
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gem mais proxima da dindmica real do quadricéptero, resultando em representagao
semelhante ao do sistema em comparacao ao simulador linear. Para a representagao
precisa da dinamica nao linear do quadricoptero com trés graus de liberdade, uma
funcao de transferéncia foi desenvolvida utilizando software matematico, em confor-
midade com (3.4) e (3.12), que governam os movimentos rotacionais permitidos pela

bancada proposta.

Tabela 6.9 - Parametros usados na funcio de transferéncia.

Parametro [ Valor

Me 7,42 x 10~ T kg
Te 7,50 x 102 m
mp 0,84 x 10~ T kg
Iy 2,95 x 10~ IT'm

O sistema de controle gera torque que influencia as varidveis do quadricoptero por
meio da funcao de transferéncia implementada. Durante a simulagao, sao empregados
os parametros M; e k; do protétipo. O periodo de amostragem 7 utilizado para
cada iteracdo do simulador foi estabelecido como cinco milissegundos. O sistema
de controle adotado foi o PID! e a determinagao dos parametros K, K; e K, foi
realizada utilizando o simulador linear. O desenvolvimento do algoritmo de controle
passou por trés etapas distintas: i) selegdo da placa controladora, ii) ajuste dos
pardmetros do controlador por meio do simulador linear e iii) integragdo das trés

acoes de controle.

A Tabela 6.10 dispoe a relacao completa dos dispositivos incorporados ao prototipo
do quadricoptero para sua operacao controlada. A controladora de voo escolhida
para este sistema foi a Esp 32, escolha com base na capacidade de comunicagao via
Wi-Fi, permitindo a transmissao dos dados coletados em tempo real para o servidor

hospedado no computador.

Os sensores inerciais empregados neste projeto sdo componentes do Médulo GY-87,
composto por acelerometros, giroscopios e magnetometros, todos com capacidade
de medicdo em trés eixos. Estes sensores permitem a aquisicdo dos angulos e das
velocidades angulares do quadricoptero. A comunicagao entre a placa de controle
Esp 32 e 0 Médulo GY-87 ocorre por meio do protocolo de comunicacao I12C, como

apresentado na Figura 5.5. Para a geracao dos sinais PWM, foi selecionado o Moé-

L As rotinas desenvolvidas estdo disponiveis na plataforma de reprodutibilidade computacional
Code Ocean (BULHOES et al., 2023).
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Tabela 6.10 - Dispositivos utilizados para controlar a velocidade dos quatro propulsores.

Funcgao [ Dispositivo [ Quantidade
Controladora

de voo Esp 32 1
Sensores Médulo GY-87 1
merclals

Gerador .

PWM Moédulo PCA9685 1

dulo PCA9685. Desta forma, a Esp 32, atuando como controladora, envia comandos
ao Mddulo PCA9685 por meio do protocolo 12C, que por sua vez gera os sinais

PWM necessarios para cada um dos quatro reguladores eletronicos de velocidade
ESC.

A estrutura do controle PID proposto, apresentada no diagrama de blocos da Fi-
gura 5.6, exige pré-definicdo de parametros. Inicialmente, estabeleceu-se ép = 0,6
como fator de amortecimento desejado para o sistema responsavel pelo controle do
angulo 0. Adicionalmente, definiu-se Ay, ,. = 7 como a variacdo maxima da forca
entre os propulsores M; e Ms, limitando-a a Tk; para evitar saturacao. Com estes
parametros definidos, tornou-se necessario ajustar o parametro K, de maneira a

evitar a saturagao na saida do controlador.

Considerando que a saida do controlador proporcional é o resultado do produto entre
o sinal de erro e(t) e o ganho K, e considerando ainda que o dngulo maximo 6,4,
para operacao do quadricoptero na bancada ¢é de 25°, o valor critico para o parame-
tro K, a fim de evitar a saturacao do sistema ¢ dado por K, < Ay, .. (%). Por-
tanto, 0 < K, < 16,04 garante que o sistema permaneca sem saturar. No entanto,
para prevenir possiveis saturagoes devido a outros componentes do controlador PID,

optou-se por definir K, = 15.

O parametro subsequente a ser estabelecido foi K, obtido inicialmente ao eliminar
a contribuigdo de Kj;, o que resultou em controlador proporcional derivativo (PD).
Neste contexto, a frequéncia natural ndo amortecida w, foi calculada como w, =
4,53 rad/s. Utilizando este valor em (6.3), permitiu-se determinar que K; > 3,96
para assegurar a taxa de amortecimento desejada. Como resultado, o parametro Ky

foi definido como o inteiro mais proximo deste valor.

2€Dwn<]y

K,
Tkl

v

(6.3)
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O 1ultimo parametro a ser identificado foi o ganho K, que foi determinado por meio
da técnica lugar geométrico das raizes (LGR), visando encontrar valores para K; que
assegurem valor de £ > 0,6. A Figura 6.16 apresenta os resultados obtidos usando
a técnica de estimacao de pardmetros LGR para K; contido no intervalo [0,60]. A
Figura 6.16 (a) apresenta a movimentagao dos polos do sistema em malha fechada
a medida que o parametro K; sai de 0 e vai em direcdo a 60 no plano complexo
de Laplace. As curvas nas cores verde e roxa representam o par de polos complexos
conjugados do sistema que determinam a frequéncia natural, assim como o fator de
amortecimento. A Figura 6.16 (b) apresenta o tratamento realizado nos dados da
Figura 6.16 (a) para extrair o valor de £ em func¢ao de K;. Observa-se que & medida
que K; aumenta, o valor de £ diminui, logo, para manter £ > 0,6 o ganho integrativo
K; <2,1.

No entanto, optou-se por fixar K; = 0,4, valor pequeno que nao sobrecarregasse o
sistema de controle, enquanto mantinha a capacidade de eliminar o erro de regime
permanente. Os mesmos parametros do controlador PID estabelecidos para o angulo

f foram aplicados ao controle PID do angulo ¢.

—— Ramo I —— Ramo II —— Ramo III ‘

4,, \_/ 0,6”
0,5

w27
: ) 0,41
g w 0,31
= 21 0,2+
41 T~ 0,1}

—4 -2 0 0 20 40 60
Real(s) K;

Figura 6.16 - Obtencao do parametro K;: (a) usando o lugar geométrico das raizes e (b) &
em funcao de Kj.

Com relagdao ao controlador PID do angulo ¢, a andlise seguiu abordagem seme-
lhante, porém, considerando que a proépria planta apresenta momento de inércia
distinto do angulo ¢ e 6. Além disto, a faixa de valores que o angulo ¢ pode assumir
¢ mais ampla em comparacao com ¢ e 6. Isto levou a definicdo de limites maximos
e minimos de saturacao para a saida do controlador v, estabelecendo intervalo de

[—2,5, 2,5] para restringir o sinal A. Os detalhes destas consideragoes estao dispos-
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tas na Tabela 6.11, com as informacoes principais referentes aos trés controladores
PID desenvolvidos.

Tabela 6.11 - Parametro dos controladores PID projetados

N Angulos
Parametros % [ i [ m
¢ minimo aceitavel 0,60 0,60 0,30
Ky 15 15 14
Ky 4 4 3
K; 0,4 0,4 1,6
Saida do PID Ay Ay Ay
Minimo valor de saida -7 -7 -2,5
Méximo valor de saida 7 7 2,5
Sinais PWM modificados S]ug e SM4 S]ug e SJMI S]ul, 51\427 S]ug, e S]y[4
Motores envolvidos Mo e My Ms e My My, Mo, M3 e My

Observa-se que o fator de amortecimento desejado £p para o controlador ¢ foi se-
lecionado com abordagem distinta em relagao aos dois anteriores. Isto foi utilizado
para evitar que o parametro Ky tivesse magnitude semelhante a do parametro K,
além de permitir investigacao das oscilagdes geradas pelo sistema ao operar com &
mais préoximo de zero. As saidas dos trés controladores sao combinadas utilizando
(5.10), o que resulta nos quatro sinais Sy1, Sy, Suz € Sya enviados ao médulo

gerador de PWM, faltando apenas a definicdo dos parametros o e V,,.

O parametro o foi estabelecido como 0,5 para equilibrar as acoes de controle en-
tre os propulsores responsaveis pelos angulos de inclinacao. Considerando que o

foi necessario obter Sy

min

parametro V,, é calculado com base no valor de Sy,

in?
empiricamente antes de determinar V,,. Por meio de ensaios no sistema propulsor,
= 5.
Com isto, o parametro V,,, = 13 foi definido, garantindo que mesmo no pior cenario

foi identificado que a rotagao comeca quando este é excitado com ~ Sy, .
a controladora nao envie sinal préximo a este valor, em conformidade com a relagao
Vm 2 SM +o0- Aqﬁm(n + Awmaa:’

6.5 Validacao da bancada

Para validar a bancada, foram implementados sete experimentos com diversas con-
digoes iniciais e valores para os angulos, submetendo-os ao simulador nao linear
desenvolvido e realizando testes praticos com o protétipo do quadricoptero na ban-
cada, a fim de viabilizar comparagoes e verificar a congruéncia dos resultados. Os
sete experimentos podem ser categorizados em trés cenarios distintos, de acordo com

o valor de 14, como apresentado na Figura 6.17.
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Figura 6.17 - Posi¢do desejada do quadricéptero para: (a) Cenario I, (b) Cenério II e
(¢) Cenario III.

No Cenério I, Figura 6.17 (a), todas as simulagoes visam equilibrar o quadricoptero
com ¢ = 0° e § = 0° direcionando o propulsor M; para o oeste. O Cenario II,
Figura 6.17 (b), tem como propoésito simular a estabilizagao do quadricoptero e ori-
entar o propulsor M; para o norte. Por fim, o Cendrio III, Figura 6.17 (c), simula
a estabilizacao do quadricoptero e a realizacao de rotacao com velocidade constante
no sentido anti-horério, permitindo avaliar o desempenho do sistema ao seguir de-

terminada trajetoria predefinida.

A Tabela 6.12 dispde os valores dos parametros estabelecidos para cada simulacgao
computacional realizada, em que os parametros da simulagao sao representados por
Sim, enquanto os utilizados nos ensaios praticos na bancada sao indicados como
Pra. E importante observar que as condicdes iniciais no simulador sio fixas, com ¢;,
0;, e ;. No entanto, para o inicio dos ensaios na bancada, estes valores sao aleatorios.
Isto ocorre porque o simulador proporciona a insercao de valores para a condicao
inicial, enquanto na bancada, o quadricoptero inicia sem controle. Esta abordagem
¢ adotada devido a dificuldade de manter o quadricéptero fixo na bancada com os
mesmos valores do simulador no inicio do ensaio, sem alterar sua dindmica, uma
vez que ele permanece livre para se movimentar até que o algoritmo de controle do

quadricoptero seja ativado.

Na Tabela 6.12, os valores em destaque correspondem as maiores discrepancias ob-
servadas para cada angulo entre as simulacoes e os resultados experimentais das
condigoes iniciais do sistema. O Experimento I apresentou a maior discrepancia para
¢ e 0, enquanto o Experimento V obteve a maior diferenca para . A Tabela 6.13
dispoe os resultados obtidos para os sete experimentos realizados, na qual ¢; indica

o momento em que o sistema de controle foi ativado e ¢, indica 0 momento em que
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Tabela 6.12 - CondigGes iniciais e valores desejados para os angulos.

Cenarios [ EXp. [ Meio [ ¢ll [O] [ ¢d [O] [ 01' [0] [ Hd [O] [ ’L/JZ [O] [ Qﬁd [o]
! Sim | 20,00 | 0,00 | 20,00 | 0,00 | -67,00 0,00
Pra 13,61 0,00 13,81 0,00 -62,21 0,00
I Sim -25,00 0,00 -25,00 0,00 50,00 0,00
I Pra | -21,19 | 0,00 | -21,89 | 0,00 14,60 0,00
I Sim 23,00 0,00 10,00 0,00 130,00 0,00
Pra | 21,34 | 0,00 7,01 0,00 | 132,30 0,00
v Sim -20,00 0,00 -20,00 0,00 -72,00 0,00
Pra | -18,04 | 0,00 | -23,34 | 0,00 | -73,33 0,00
- v Sim | -10,00 | 0,00 | -30,00 | 0,00 | 75,00 290,00
Pra -12,69 0,00 -29,54 0,00 55,76 -90,00
VI Sim 20,00 0,00 12,00 0,00 45,00 Rampa 16t
- Pra | 18,74 | 0,00 11,79 | 0,00 | 58,25 | Rampa 16t
VII Sim -18,00 0,00 -24,00 0,00 30,00 Rampa 16t
Pra | -17,50 | 0,00 | -23,33 | 0,00 | 27,73 | Rampa 16t

o sistema de controle foi desativado. A varidvel At representa o intervalo em que o

sistema de controle permaneceu ativo, Daya, o, ¢ @ diferenca média absoluta e o

E4 4 0. € 0 erro percentual médio absoluto.
Tabela 6.13 - Resultados obtidos para os sete experimentos.
Dpnra Ea
t; t At
Exp. | Meio ¢ € o | 6 [ w o [ 6 [ v
[s] ] (%]

I Sim | 10,00 | 40,00 | 30,00 | 2,81 | 2,49 | 3,49 306 | 135 | 0,15
Pra 9,97 | 29,95 | 19,98 | 1,96 | 2,86 | 3,21

. Sim | 10,00 | 40,00 | 30,00 | 2,96 | 2,46 | 3,75 279 | 007 | 040
Pra 9,97 | 69,80 | 59,83 | 3,74 | 2,48 | 3,02

. Sim | 10,00 | 40,00 | 30,00 | 2,60 | 2,21 | 5,18 106 | 581 010
Pra 9,97 | 49,94 | 29,97 | 2,06 | 3,79 | 5,36

v Sim | 10,00 | 40,00 | 30,00 | 1,87 | 2,63 | 3,81 149 | 360 | 000
Pra 9,98 | 46,97 | 36,99 | 2,27 | 3,65 | 3,81

v Sim | 10,00 | 40,00 | 30,00 | 2,65 | 3,72 | 6,47 018 | 707 | 3.4
Pra 9,98 | 51,91 | 41,93 | 2,60 | 1,69 | 12,70

VI Sim | 10,00 | 70,00 | 60,00 | 2,61 | 3,00 | 3,95 083 | 029 | 009
Pra 9,95 | 59,07 | 49,12 | 2,84 | 2,92 | 3,78

VIT Sim | 10,00 | 70,00 | 60,00 | 2,25 | 2,48 | 4,04 005 | 004 | 071
Pra 9,98 | 64,87 | 54,91 | 2,51 | 2,47 | 2,74

O sistema de controle foi ativado em t; = 10 s para todas as simulacoes, enquanto nos
experimentos praticos usando a bancada, este parametro variou para cada execugao.
O tempo de desativagao do sistema de controle t, foi mantido em 40 s para as cinco
primeiras simulagdes e aumentou para 70 s nas duas ultimas, permitindo observar
a rotagado em torno do eixo Z induzida pelo sinal em rampa aplicado a 4. Nos
experimentos praticos, o valor de ¢, variou aleatoriamente, uma vez que a desativagao

do sistema de controle dependia de comandos enviados pelo usuario a controladora.
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O valor de Dy, para o ngulo ¢ apresentou valores aproximados entre os experi-
mentos simulados e os praticos, com média de 2,56°. No entanto, a maior discre-
pancia entre eles foi observada no Experimento I, destacado na Tabela 6.13, no qual
a diferenca entre os resultados de Dy, o do simulador nao linear e os obtidos na
bancada foi de 0,85°. Para a varidvel 0, a média da Djra, foi de 2,77°, maior que
a observada para ¢. A maior diferenca entre os resultados simulados e os experi-
mentais na bancada ocorreu no Experimento V, na qual a simulacdo do modelo nao
linear apresentou Djr4, ~ 2,0° maior que os resultados praticos. O Experimento V
também registrou a maior diferenca entre os resultados préaticos e simulados para o
D4, de 9, cuja diferenga foi de 6,23°, aproximadamente o dobro da média obser-

vada para ¢ e 0.

Esta disparidade pode ser compreendida devido ao intervalo de variacao de i ser
consideravelmente mais amplo que os intervalos de ¢ e 6. Isto possibilita que o
sistema seja testado em condigoes iniciais mais distantes dos angulos desejados,
resultando em erros iniciais maiores. Neste sentido, o erro percentual médio Ey,
também apresentou o pior desempenho no Experimento V, chegando a 3,34% para
a variavel ¢. Em se tratando de Ea, , ), 08 maiores valores foram observados
para a varidvel 6 e todos eles ficaram menores que 10%. O Experimento V também
teve o maior valor 4, em modulo entre os experimentos realizados para o angulo 6
ficando em 7,07%, enquanto que para a variavel ¢ o maior E4 , fol, assim como no
Dyya,, observado pelo Experimento I. Finalmente, o erro percentual médio absoluto
global E, obtido pela média do E,,, E, e Ey, foi de 1,64%.

global

A Figura 6.18 apresenta o resultado da simulac¢ao do Experimento I, na qual a area na
cor amarela representa a fase inicial da simulagao, caracterizada como a regiao sem
controle RS. Observa-se que, nesta regiao, os angulos registrados na Figura 6.18 (a)
e Figura 6.18 (b) partem de zero em diregdo as condigoes iniciais definidas. Este
comportamento ¢é resultado da aplicacao de filtros para atenuar ruidos nos sensores

inerciais simulados.

Na Figura 6.18, a area na cor verde indica o periodo em que o algoritmo de controle
estd ativo, identificada como a regiao de controle RC. Nesta etapa, observa-se que os
angulos ¢ e 0, como apresentados na Figura 6.18 (a), e o dngulo 1 na Figura 6.18 (b),
se aproximam dos valores desejados. A Figura 6.18 (c¢) apresenta os sinais Sy, Sy,
Suz € Sy que simulam os sinais enviados ao Modulo PCA9685. Observa-se que
enquanto o sistema de controle estiver desligado, todos estes sinais tém V,, = 13, o

que simula a velocidade fixa idéntica para todos os quatro propulsores que garante
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Figura 6.18 - Simulagdo I: (a) controle de ¢ e de 6, (b) controle de v, (c) sinal de controle
enviado ao PCA e (d) estimativa dos torques produzidos.

~ 13% da forca de empuxo méxima. Assim que o sistema de controle ¢é ligado a
controladora modifica estes sinais usando a saida do controlador PID do angulo ¢,

a saida do controlador PID do angulo 6 e a saida do controlador PID do angulo .

A Figura 6.18 (d) apresenta os valores de torque calculados a partir dos sinais de
controle utilizando o controlador PID. Observa-se que antes de ligado o sistema de
controle, os trés torques existentes valem zero, pois teoricamente os quatro propul-
sores da simulagao estdo na mesma velocidade o que zera as expressoes de torque.
Observa-se ainda que a tinica saida que foi saturada para esta simulacao foi o contro-
lador de 1, pois o mesmo apresenta valor constante de A, no inicio do controle. Na
Figura 6.19, é apresentado o resultado obtido no Experimento I, no qual o sistema
de controle foi aplicado ao protétipo do quadricoptero na bancada. Observa-se que
o sistema de controle nao estava ativado no inicio e no final do experimento, periodo
no qual o controle foi desligado. As Figura 6.19 (a) e Figura 6.19 (b) apresentam o
comportamento dos angulos do protétipo do quadricoptero, indicando similaridades
com os observados nas Figura 6.18 (a) e Figura 6.18 (b), com os d&ngulos mantendo-se

proximos de 0°.

A Figura 6.19 (c) e a Figura 6.19 (d) apresentam o comportamento dos sinais de
controle efetivamente enviado ao PCA e o torque calculado através destes sinais, res-
pectivamente. Observa-se que os mesmos tem similaridades com os da Figura 6.18 (¢)

e da Figura 6.18 (d) quando o sistema de controle é ligado, mas apés algum tempo
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Figura 6.19 - Experimento pratico I: (a) controle de ¢ e de 6, (b) controle de 1), (c) sinal
de controle enviado ao PCA e (d) estimativa dos torques produzidos.

seu comportamento tende para a estabilizagao, quando comparado com o apresen-
tado na simulacao. Isto pode ser explicado pelo atraso na resposta da ESC para o
sistema propulsor o que interfere no sinal de controle do sistema real com menos
oscilagoes. A Figura 6.20 e a Figura 6.21 apresentam os resultados da simulagao e
do teste do protétipo do quadricoptero na bancada para o Experimento V. Observa-
se que o controle dos dngulos ¢ e 0, Figura 6.20 (a) e na Figura 6.21 (a), para a

simulagao e para a bancada, respectivamente, mantém estes angulos préoximos de 0°.
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(a) (b)
Figura 6.20 - Simulagao V: (a) controle de ¢ e de 8 e (b) controle de .

As Figura 6.20 (b) e a Figura 6.21 (b) apresentam o controle de ¢ para a simulagao
e o prototipo. Observa-se que o sobressinal gerado em ambas as situagoes possui
amplitudes proximas a —150°, indicando semelhanca entre as curvas de resposta da
simulagao e as obtidas durante a execucao no protétipo. A Figura 6.21 (c) apresenta

os sinais de controle coletados durante a execucao do protétipo, na qual se observa
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Figura 6.21 - Experimento pratico V: (a) controle de ¢ e de 6, (b) controle de v, (c) sinal
de controle enviado ao PCA e (d) estimativa dos torques produzidos.

padrao inicial distinto nos quatro sinais: Sy;; € Spz3 com o mesmo padrao, enquanto
Sua e Sys formam outro. Esta diferenciagao decorre do erro absoluto inicial da
variavel 1, que supera os 135° quando o sistema de controle é ativado. De acordo
este erro ¢é reduzido pelos esforcos de controle, os sinais ajustam seu comportamento.
A andlise do torque 7, confirma este padrao, indicando trés pontos de saturacao

seguindo a mesma dindmica, como apresentado na Figura 6.21 (d).

As Figura 6.22 e a Figura 6.23 apresentam os resultados obtidos através da simu-
lacao e do Experimento VI. Neste experimento, o objetivo era seguir a rampa de
valores para v, partindo do angulo zero quando o sistema de controle é ativado e
crescendo a taxa de 16°/s a medida que o tempo avanga. Observa-se que o controle
das variaveis ¢ e 6 nao foi afetado em comparagdo com os experimentos anteriores.
A Figura 6.22 (b) e a Figura 6.23 (b) apresentam as variagoes de 1, permitindo com-
paracao entre a simulacao e o sistema real a medida que acompanham as mudancas
provocadas na referéncia 1,. Observa-se que as curvas convergem para determinado
angulo, resultando no movimento de rotagao do quadricoptero no sentido horario.
Quando alcancam o valor de referéncia 14, as curvas mudam de direcao, induzindo

o quadricoptero a girar no sentido anti-horario.

A Figura 6.23 (c) apresenta os sinais de controle, destacando tendéncia de Sy e
Sa superiores a Sy e Sirs, gerando torque 7y, positivo para impulsionar velocidade
nao nula em r. A Figura 6.23 (d) apresenta como o torque 7, se mantém principal-

mente acima de zero, sustentando o movimento de rotacao do quadricoptero. No
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Figura 6.22 - Simulagdo VI: (a) controle de ¢ e de 6 e (b) controle de 1.

[ERS=RC- ¢g, 04 —6—0] 900+ [ERS=RC - g —¢ | .
T 720
o 540
% 360
E
< 1801
| ! i | OF=== ! | |
0 20 40 60 0 20 40 60
Tempo [s] Tempo [s]
(a) e O
< 181[BRSERC —Sar1 —Sars —Sams Saa] . 01 SRSERC 79 —70 —74 |
2 16| n Z s
o My | \-Q‘N'\Q“'“ LA o
g 12 LF W =,
g 10+ FO
& 81 y ; ; —6 y ; y
0 20 40 60 0 20 40 60
Tempo [s] Tempo [s]
(c) (d)

Figura 6.23 - Experimento pratico VI: (a) controle de ¢ e de 6, (b) controle de v, (c) sinal
de controle enviado ao PCA e (d) estimativa dos torques produzidos.

entanto, no inicio do sistema de controle, é observado que o torque 7, esta saturado
no minimo, indicando que, inicialmente, o movimento desejado era o giro no sentido
horario para atingir a referéncia proxima a zero. De forma geral, observa-se que
os parametros de controle desenvolvidos resultaram em sistema estével. O E, , , .
calculado para os sete experimentos apresentou valor xk, < 2% (1,64%). Logo, con-
siderando 2% como o valor de erro aceitdvel, é possivel afirmar que o simulador
representa a bancada, a qual reflete a dinamica rotacional do quadricéptero. Desta
forma, isto valida tanto a bancada proposta para avaliar algoritmos de controle

quanto o simulador nao linear.
6.6 Definicao e analise dos cenarios de falha

Para efeito de andlise de falha foi escolhido aleatoriamente o propulsor M; que gira
em sentido anti-horario. Todos os experimentos foram divididos temporalmente em

trés regioes: i) sistema de controle desligado, regidao RS na cor amarela, ii) sistema
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de controle ligado e operando sem falha, regiao RC na cor verde, e iii) sistema de
controle ligado e operando com a falha, regiao RF na cor vermelha. Na regiao RS,
que ¢é o estagio inicial de cada experimento, refere-se ao tempo anterior a execugao
do algoritmo de controle. Portanto, nesta regiao, os erros observados nos angulos
¢, 0 e 1) nao foram atenuados. Em seguida, na regiao RC, coloca-se em execucgao
o sistema de controle levando o quadricoptero a estabilidade e eliminando os erros
nos angulos ¢, 0 e ¥. A regiao RF inicia ~ tr segundos apéds sair de RS, no qual a
falha é aplicada diminuindo a poténcia do propulsor M;. Para este trabalho, defini-se

tr = 9s, tempo suficiente para levar o quadricoptero a estabilidade.
6.6.1 Testes de cenarios de falhas na bancada

Para efeito de padronizacao, foram usados ¢, = 0, 83 = 0 e 1y = 0. Além disto,
optou-se pela tentativa de inicializar todos os experimentos com ¢; ~ 20°, 6; ~ 20°
e 1; =~ 90°, sendo este ultimo com valores mais dispersos de experimento para expe-
rimento devido a natureza manual de segurar o quadricdptero na posicao desejada
instantes antes de atingir a regiao RC, quando o quadricoptero é liberado para que
o transitério do mesmo nao seja afetado por forgas externas. Foram realizados testes
preliminares e constatou-se que o sistema mantinha nivel de controle de My = 24%.
Este valor foi atribuido para o parametro Mg __ . Logo, os experimentos foram exe-
cutados com My variando de 0% até My, . = 24%, com passo pss = 2%. Ao
todo foram realizados treze experimentos dentro deste intervalo, com valores de Mp

igualmente distribuidos.
6.6.2 Coleta e andalise dos dados durante as falhas

A Figura 6.24 apresenta os resultados obtidos para o experimento em que a falha foi
Mpr = 0% usando a bancada implementada. Isto indica o cenério em que nao existe
falha durante todo o experimento. Este resultado serve para demonstrar qual é a
dindmica esperada do sistema se nao ocorresse a falha. A Figura 6.24 (a) apresenta
as medicoes de ¢, 0, e 1 representados pelas cores marrom, verde e roxa, respec-
tivamente. Observa-se que quando o sistema de controle entra em operagao, todos
os angulos oscilam préximos de 0° fazendo com que o erro fique proximo de zero.
O intervalo necessario para a estabilizacao do sistema foi menor que 5s, com leves

alteragoes apos isto.

A Figura 6.24 (b) apresenta os quatro sinais enviados a PCA para controle dos
quatro propulsores. Observa-se que inicialmente existe uma separagao mais signifi-

cativa dos sinais Sy;; e Sy dos sinais Sy e Sys. Isto ocorre devido aos esforgos
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Figura 6.24 - Andlise de falha com Mp =0%: (a) ¢, 0 e 9, e (b) sinal de controle enviado
ao PCA.

de controle para diminuir o erro no angulo 1. Apéds o sistema entrar em regime
permanente, todos os quatro sinais se movimentam em torno do valor central que
em casos praticos controla a altura de operacao do quadricéptero (definido como
Vin = 13 para este trabalho), variando ~ +2 em torno da média. A Figura 6.25
apresenta os resultados obtidos para o experimento em que a falha foi Mp = 14%.
A Figura 6.25 (a) apresenta o comportamento de ¢, 6 e 1) no qual é observada a
alteragdo provocada pela falha no angulo . Este angulo sai do valor de referéncia
04, e assume valores superiores a 10°. As variagoes em ¢ e 1) nao sao significativas

para o experimento realizado.
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Figura 6.25 - Anédlise de falha com Mpr =14%: (a) ¢, 0 e ¥, e (b) sinal de controle enviado
ao PCA.

A Figura 6.25 (b) apresenta o comportamento dos quatro sinais enviados a PCA
para controle dos propulsores. Observa-se que a partir da falha, o sinal Sy;; se
separa dos demais indicando que o sistema de controle nao sabendo como contornar
o problema solicita mais for¢ca do propulsor defeituoso para atenuar o problema.
Contudo, fazendo isto, ele acaba modificando o sinal Sy;3 que trabalha em conjunto
com o sinal Sy para controlar o angulo #. A Figura 6.26 apresenta os resultados

para o experimento em que a falha foi Mp = 24%. A Figura 6.26 (a) apresenta o

106



comportamento dindmico dos dngulos analisados. Observa-se que assim que a falha
ocorre, o angulo 6 ¢ alterado, passando de 20° e atenuando vagarosamente com o
tempo. Além disto, o angulo ¥ também é alterado e oscila fora de sua referéncia,
voltando a se estabilizar para ¢ > 35s. Isto pode ser ocasionado pela redugao no

tempo do erro do angulo 6.

ORSEORCERFE - ¢y, 04 € g —¢—0 —¢ 204ERSERCERF —Snr1 —Snr2 —Sas —Sara

Sinal de Controle

Figura 6.26 - Analise de falha com Mg =24%: (a) ¢, 6 ¢ 9, e (b) sinal de controle enviado
ao PCA.

A Figura 6.26 (b) apresenta o comportamento dindmico dos quatro sinais enviados
a PCA para controlar os propulsores. Para este experimento, principalmente nos
primeiros instantes apods a falha, o sinal Sy enviado a PCA operou com amplitude
acima de 16 e chegando até a oscilar préximo de 18. Isto foi a tentativa do contro-
lador de aumentar a forga neste motor visando controlar o angulo . Além disto,
os sinais Syo e Syr4 operam com o mesmo comportamento dinamico, que pode ser
interpretado como a irrelevancia da falha para o controle do &ngulo ¢, como obser-
vado na Figura 6.26 (a). Este foi o experimento com a maior perda de poténcia entre
todos os executados, pois para Mpr = 26% o sistema perdeu totalmente o controle
de 9 e o angulo #, tocando os limites impostos pela bancada para este angulo o que
prejudica a interpretacao dos resultados. Os valores médios observados para todos

os experimentos apés o inicio da falha sao apresentados na Figura 6.27.

A Figura 6.27 (a) apresenta a variagdo média dos angulos analisados para todos os
experimentos. Observa-se que as curvas que representam o erro em ¢ e o erro em ¢
variam de maneira uniforme para todos os experimentos, com exce¢ao da curva de
erro 1, que apresenta valor fora dos padroes para o experimento com Mp = 24%.
O erro ¢ praticamente nao altera com o aumento da falha no propulsor M;, o que
¢ observado para o erro ¢ se Mp < 22%. Em contrapartida o erro # aumenta quase

que linearmente nos experimentos.

A Figura 6.27 (b) apresenta os valores médios observados para os sinais Sys1, Sara,
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Figura 6.27 - Andlise comparativa para todos os valores de My testados: (a) média dos
angulos e (b) sinal de controle médio enviado a PCA.

Sz e Syra. Observa-se que os sinais Sy € Syr4 diminuem com o aumento do valor
de Mp, tentando compensar o torque 7, e manter o angulo ¢ controlado. Além disto,
como observado nas Figura 6.25 (b) e Figura 6.26 (b), o valor Sy;; aumenta como a
tentativa do controlador de ajustar o valor do angulo 6. Isto pode prejudicar o pro-
pulsor danificado, uma vez que o o sistema de controle solicita mais for¢ca de empuxo
deste propulsor. O sinal Sj;3 permanece praticamente constante para os experimen-
tos executados. Uma vez analisado o comportamento do prototipo de quadricéptero
para cada um dos experimentos, o modelo matematico foi alimentado para analisar
se 0 mesmo consegue representar a dindmica rotacional do quadricéptero com falhas

em um dos atuadores.
6.6.3 Comparacgao entre experimento e simulagao

A Tabela 6.14 dispoe os valores de DM@y 0yy OPtidos tanto para o experimento
pratico quanto para o experimento simulado. Os valores em destaque na cor azul
indicam o cenario em que houve a menor diferenca entre o Driq gy o)) pratico e
simulado, enquanto que os valores na cor vermelha destacam o cenario em que

houve a maior diferenca observada na comparagao destes parametros.

Para o angulo ¢, os valores de Dj;q, posicionaram-se proximos de 2° para quase
todos os cendarios de falhas, tanto no simulador quanto na pratica, sendo que a
menor diferenca entre os Dysq, simulados e praticos ocorreu quando a falha foi
de 8% e a maior diferenca ocorreu quando a falha foi de 24%. Para o angulo 6,
que foi o mais prejudicado nos experimentos pratico pela falha provocada em M,
os valores de D), apresentaram caracteristica ascendente tanto no experimento
pratico quanto no simulado, aumentando seu valor gradativamente a medida que
a falha se intensifica. A maior diferenca entre os valores de Djsq, obtidos pelo

simulador e pela bancada, ocorreu quando a falha foi de 24% ficando esta diferenca
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Tabela 6.14 - Comparativo entre o Dm0y obtido nos experimentos praticos e nos
simulados usando o controle PID.

Mp [%]
2468 [10[12[14a][ 16 18 | 20 | 22 | 24
Pral?] |21 131021131319 1,2 18] 1,8 | 2,3 | 4,0
¢ Sim [°] [2,0]20[20[2,2[19[19[19[20] 1,8 2,0 2.0 2,1
Bq, 1%] 0,6 2,602 00 |21 [19]02]28] 020809 | 7,1
Pra [°] | 2,4 |20 3,7 |43 |57 | 7,488 |9,6]| 11,7 13,4 | 158 | 18,4
0 Stm [°] | 1,1 1,425 3,7 |49 63| 7,8 9,4 11,0126 | 14,5 | 16,1
Fqp 1%] | 4,923 4,220 | 24343006 1,8 | 22 | 33 | 55
Pra ] | 1,8 1,7 |25 |20 | 1,1 1,7 |1,8| 1,2 ] 1,3 | 0,9 | 3,0 | 59,2
" Sim [°] [ 2,1 1,8 1,6 | 1,3 [1,20,9]0,7 06| 0,6 | 0,7 | 2,3 | 47,2
Eq, 1% [ 0,1 0,005 0300 ]04]06]03] 03] 01| 04| 52

Ang. Tipo

em = 2,3°, enquanto que o cenario com menor diferenga ocorreu quando a falha foi
de 16% divergindo em 0, 2°.

Para o angulo 1, os valores de Dy;q,, estao entre 0,6° e 2, 5% para quase todos os ce-
narios analisados. A menor diferenca observada entre os valores de Dy;q, simulados
e praticos ocorreu para Mpr = 10%, enquanto que a maior diferenca ocorreu para a
Mp = 24%, ficando ~ 12,0°. Os valores EQ 4 .0).s) ficaram todos proximos de zero,
exceto para o cendrio em que Mp = 24%, nos quais os valores de Eg o Eq, € Eq,
foram 7,1%, 5,5% e 5,2%, respectivamente. O erro percentual médio quadratico
global £, . obtido pela média do Eq,, Eq, e Eqg, foi de 1,76%.

lobal

A Figura 6.28 apresenta a comparacao entre os resultados obtidos para o prototipo
de quadricéptero usando a bancada e para o modelo matematico nao linear proposto,
ambos sujeitos a Mp = 12%. A Figura 6.28 (a) apresenta comparativo do sinal Sy
enviado a PCA. A curva na cor marrom apresenta o resultado experimental, en-
quanto que a curva na cor preta apresenta o resultado do simulador. Observa-se que
a curva na cor preta apresenta comportamento similar com a curva na cor marrom
para todo o intervalo analisado. A Figura 6.28 (b) apresenta o comparativo do si-
nal Sy enviado a PCA. A curva na cor verde apresenta o resultado experimental,
enquanto que a curva na cor preta apresenta o resultado do simulador. Assim, no
que foi analisado, todo comportamento dinamico do sinal obtido pela bancada é

observado também no simulador ndo linear.

A Figura 6.28 (c) apresenta o comparativo no sinal Sy3 enviado a PCA. A curva
na cor roxa apresenta o resultado experimental, enquanto que a curva na cor preta
apresenta o resultado do simulador. A Figura 6.28 (d) apresenta comparativo no sinal
Sws enviado & PCA. A curva na cor amarela apresenta o resultado experimental,

enquanto que a curva na cor preta apresenta o resultado do simulador. Desta forma,
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Figura 6.28 - Comparativo entre pratico e simulado com Mp =12%: (a) Sy, (b) Swre,
(C) S, (d) Sna, (e) o, (f) 0 e (g) .

pode-se afirmar, nos estudos realizados, que os sinais de controle Syi, Sare, Sis, €
S resultantes do simulador nao linear conseguem descrever o comportamento dos
sinais reais enviados pelo controlador embarcado no quadricéptero para a PCA neste
cenério de falha com Mp = 12%. A Figura 6.28 (e) apresenta o comportamento do
angulo ¢ para o experimento pratico e para o simulado usando o simulador nao linear.
Observa-se que tanto no inicio do sistema de controle, quanto apés o inicio da falha, a
curva na cor marrom, que representa o angulo ¢ experimental, e a curva na cor preta,

que representa o angulo ¢ simulado, apresentam comportamentos semelhantes.

A Figura 6.28 (f) apresenta o comportamento do dngulo 6 para o experimento pratico
e para o simulado. A curva na cor verde representa o angulo 6 experimental, enquanto
que a curva na cor preta representa o dngulo 6 simulado. Ambas as curvas obtidas

apresentam o mesmo padrao de sinal, principalmente, nas regides de transicao que
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sao quando o sistema de controle liga e quando a falha se inicia. Além disto, em
ambos os sinais é possivel observar a tendéncia de reducao do angulo 6 na regiao de

falha com o passar do tempo.

A comparacao entre os sinais 1) experimental e simulado pode ser analisada na Fi-
gura 6.28 (g). A curva na cor roxa representa o dngulo 1 experimental, enquanto que
a curva na cor preta representa o angulo v simulado. Observa-se que os transitorios
de ambas as curvas apresentam o mesmo comportamento e que a falha para este
parametro nao modifica de maneira significativa, a curva pratica e a curva simulada.
A Figura 6.29 apresenta a comparacao entre os resultados obtidos para o prototipo
de quadricéptero usando a bancada e para o simulador nao linear proposto, ambos
sujeitos a falha Mp = 22%. A Figura 6.29 (a) apresenta o comparativo no sinal
Sy enviado & PCA. A curva na cor marrom representa o resultado experimental,
enquanto que a curva na cor preta representa o resultado do simulador. Durante
quase todo o intervalo analisado, seja na regiao de controle ou na regiao da falha, as
curvas nas cores marrom e preta sao similares, tendo alguns intervalos em que uma

curva se diferencia da outra, como observado em t > 30s.

A Figura 6.29 (b) apresenta o comparativo no sinal Sy, enviado a PCA. A curva
na cor verde apresenta o resultado experimental, enquanto que a curva na cor preta
apresenta o resultado do simulador. Assim como o observado na Figura 6.29 (a), os
sinais nas cores verde e preta se comportam da mesma forma ao longo do tempo
com excecao de alguns intervalos em que o sinal se diferencia um do outro como em
t > 30s. A Figura 6.29 (c) apresenta o comparativo no sinal Sy;3 enviado a PCA. A
curva na cor roxa apresenta o resultado experimental, enquanto que a curva na cor
preta apresenta o resultado do simulador. Ambos os sinais analisados apresentam a
mesma dinamica e nao é observavel dentro do intervalo analisado, regidao em que a
curva na cor preta nao represente o comportamento da curva experimental na cor
roxa. A Figura 6.29 (d) apresenta o comparativo no sinal Sy;4 enviado a PCA. A
curva na cor amarela apresenta o resultado experimental, enquanto que a curva na

cor preta apresenta o resultado do simulador.

A Figura 6.29 (e) apresenta o comportamento do dngulo ¢ para o experimento pra-
tico e para o simulado usando o simulador nao linear. Assim como observado na
Figura 6.28 (e), o dngulo ¢ simulado representa o angulo ¢ obtido experimental-
mente e nao existe diferenca visivel para ambos os sinais apés o inicio da falha,
demonstrando a irrelevincia da falha para o controle do angulo ¢. A Figura 6.29 (f)

apresenta o comportamento do angulo 6 para o experimento préatico e para o simu-
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Figura 6.29 - Comparativo entre pratico e simulado com Mpr =22%: (a) Sy, (b) S,
(C) SM37 (d) SM43 (e) ¢7 (f) 0e (g) ,(p

lado usando o simulador. A curva na cor verde representa o angulo 6 experimental,
enquanto que a curva na cor preta representa o angulo € simulado. Observa-se que
ao iniciar a falha o angulo 6 é alterado significativamente em ambos os sinais e com

o passar do tempo a amplitude de 6 simulada e experimental vao reduzindo o valor.

A comparacao entre os sinais 1 experimental e simulado sdo apresentados na Fi-
gura 6.29 (g). A curva na cor roxa representa o angulo ¢ experimental, enquanto
que a curva na cor preta representa o angulo v simulado. Assim que a falha ocorre,
a curva na cor roxa sai de seu valor desejado com amplitude maxima de =~ 10, 0°
e retorna apdés ~ T7s, o que também é observado para a curva simulada. Como
observado na Figura 6.28 e na Figura 6.29, o simulador apresenta curvas de res-
posta similar as observadas durante os experimentos praticos usando a bancada.
OF

v C2lculado para os doze experimentos dispostos na Tabela 6.14, apresenta
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valor 1,76%. Logo, considerando k, = 2% como o valor de erro aceitével, pode-se
afirmar que o simulador nao linear representa a bancada em cenérios de falhas em
seus propulsores. Portanto, o simulador pode ser utilizado para o desenvolvimento
de sistema de controle auxiliar SMC que opere durante as falhas para amenizar os

efeitos produzidos.
6.7 Sistema de controle auxiliar SMC

O controle SMC modifica o algoritmo de controle para atenuar os efeitos, princi-
palmente no angulo #, provocados pela falha no atuador M;. O parametro A, é
definido como 2s, garantindo tempo suficiente para a deteccdo da falha pela con-
troladora de voo em situagoes reais, uma vez que é tempo suficiente para que os
efeitos sejam percebidos nos angulos controlados. Este tempo é o necessario para o
controlador observar que os comandos impostos para a planta nao estao produzindo
os resultados esperados e que portanto existe falha em um dos propulsores. Logo,
o controle PID em operacao no quadricéptero foi trocado pelo controle por modos
deslizantes (SMC) ap6s 2s do inicio da falha, comegando a regiao com controle SMC

ativo denominada RCA.

Algumas restricoes complementares foram impostas ao controlador, sendo estas:
i) limitar o maximo de poténcia solicitada ao propulsor M e ii) aumentar os esforgos
de controle em M, e M, para compensar a falta de empuxo devido a falha. O objetivo
de limitar a poténcia solicitada pela controladora ao sistema propulsor defeituoso é
evitar que a falha evolua, prejudicando ainda mais a controlabilidade do dispositivo.
Portanto, define-se = 0,1 de forma que o valor maximo solicitado ao propulsor
defeituoso nao ultrapasse 10% de V;,. O incremento nos esfor¢os de controle nos
propulsores M, e M, possibilita equilibrar o empuxo total do sistema para que o
quadricéptero em pleno voo mantenha sua altitude controlada. Como o controle
PID operou na bancada, a falha provocada em M; diminuiu o empuxo total do
quadricoptero. Esta redugao para os experimentos praticos nao afetou a sustentagao
do quadricéptero, uma vez que foram executados usando a bancada, garantindo que

o dispositivo opere sem variacao de altitude.
6.7.1 Atuacao do controle por modos deslizantes

Com o controle SMC implementado, foram realizados testes no modelo matematico
nao linear de forma a verificar o comportamento dos parametros ¢, 6 e 1 quando
ocorre a falha em um dos atuadores. Isto possibilitou o ajuste dos parametros dis-

postos na Tabela 6.15, visando obter resposta satisfatéria sob as condigoes adversas
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impostas. Logo, de posse de todos os pardmetros, o controle SMC foi implementado?.
A Tabela 6.15 dispoe os limites para os parametros A, ki e ky de cada angulo para
que se satisfaca o critério de estabilidade de Lyapunov. Além disto, sao dispostos
os valores adotados para cada parametro do controlador, no qual observa-se que
devido a falha, afeta-se de maneira mais significativa o angulo 0, \y teve valor duas
vezes maior que Ag e Ay. O valor ky para os controladores de ¢, 6 e ¢ foi mantido
proximo de zero para atenuar os fenomenos indesejados do chaveamento provocado

pela func¢ao sinal.

Tabela 6.15 - Parametros do controlador SMC proposto.

R Lyapunov Par. Adotados
Angulo X . 1131 %2 X [ k1 | ka2
) Ap >0 | k1y, >0 | kay >0 5 5 0,3
0 o >0 | ki, >0 | kz, >0 | 10 | 6 0,3
P Ay >0 | k1, >0 | kg, >0 5 5 0,3

A Tabela 6.16 dispoe os resultados de Dirq 4, OPtidos no simulador usando o
controle PID e o controle SMC, no qual os valores na cor azul apresentam a menor
diferenca obtida para a Dq, 4, da simulacdo PID e da simulagao SMC, enquanto
que os valores na cor vermelha apresentam a maior diferenca. No experimento de
bancada o maior valor de Mg, . = 24% utilizando o controle PID. No simulador
foi possivel realizar falhas com até Mp = 30%, para ambos os controladores. Para
o angulo ¢, o valor de Dy;q, produzido pelo controle SMC foi ligeiramente superior

ao valor obtido pelo controle PID, com a maior diferenca presente para a falha com
Mpr = 30%, sendo esta de 1, 4°.

Tabela 6.16 - Comparativo entre 0 Darq,) 4, ©btido nas simulagoes usando o controle
PID e o controle SMC com 1 = 10%.

Mg
2 (46 [ 810121416 18 [ 20 | 22 [ 24 | 26 [ 28 [ 30
p PID [ 2020202119 1,9]19]20] 1.8 ] 20 | 20 | 21 | 14 | 2,4 | 4,0
SMC [ 2,6 [2,5 2,6 27125 27126126126 | 26 2625 25 | 2,6 | 2,6
PID | 1,1 | 1,4 2,5 3,7 4,9 [ 63| 7,8 | 9,4 | 11,0 | 12,6 | 14,5 | 16,1 | 18,2 | 19,0 | 19,7

Ang. | Tipo

o SMC |44 |43 |43 |44 4,3 |43 |42 | 43| 43 | 42 | 42 | 41 | 42 | 41 | 4,1
" PID |2,1]18]1,6]|1,3]1,2]09]0,7]0,6] 06 | 0,7 | 2,3 | 47,2 | 315,0 | 503,5 | 742,2
SMC | 0,900 05|05 |05 ]06|06]|0,7| 08|08 ] 1,3 30] 83 | 168 | 19,3

Para o angulo 6 que ¢ o mais afetado pela falha produzida em M;, o valor de Dy,

2 As rotinas contendo o simulador nao linear integrado com o controle SMC desenvolvidas estdo
disponiveis na plataforma de reprodutibilidade computacional Code Ocean (BULHOES et al., 2024).
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cresce quase que linearmente no simulador com controle PID e para o controle SMC,
o valor de D)q, fica praticamente estavel em ~ 4,3°. Logo, em cenérios com falha
de intensidade baixa é observado que apenas este parametro nao compensaria a
utilizacao do controle SMC. O controle SMC melhora o desempenho do sistema do
quadricéptero em My > 10%, sendo mais eficiente a medida que Mr aumenta. Na
bancada, para o angulo ¢ em que os valores de Dyq, do controle PID comegam
a divergir para Mpr > 24%, o controle SMC possibilita controlar até Mr = 30%.
Além disto, o controle SMC melhora o Dy, em quase todos os cendrios analisados,
exceto para 16% < Mp < 20% em que o controle PID consegue superar o controle

SMC para o angulo .

A Figura 6.30 apresenta os resultados obtidos usando o controle SMC para Mp =
10%. A Figura 6.30 (a) apresenta os sinal Sy, enviado a PCA para controlar o
propulsor M, no qual a curva na cor marrom apresenta o comportamento pratico
observado para o controlador PID, enquanto que a curva na cor azul-turquesa repre-
senta o valor obtido para o controle SMC. Observa-se que na regiao RCA, na qual
o controle SMC estd em operacao, o sinal Sy;; aparece por longo periodo saturado
em A, ~ 16. Isto evita que a ESC do motor com falha receba sinal de controle
S > Apae que para Mp = 10% produz forca equivalente ao sinal de controle 14, 3,
sendo este 1 — Mg da A4 ou 1 4+ n da for¢a de empuxo média V,,, comn=0,1e

Vin = 13.

A Figura 6.30 (b), Figura 6.30 (c) e Figura 6.30 (d) apresentam a resposta para os
sinais Sye, Sy e Sia, respectivamente. A curva na cor verde representa Syso, a
curva na cor roxa representa Sys3 € a curva na cor amarela representa Sy4, todos
estes sinais coletados usando a bancada e com controlador PID. As curvas na cor
azul-turquesa representam os sinais enviados a PCA para controlar os propulsores
sem defeito. Observa-se que na regiao RCA, as curvas na cor azul-turquesa oscilam
mais se comparadas com as coletadas usando o controle PID. Isto pode ser explicado

pelo chaveamento provocado pela fungao sinal snl(z).

A Figura 6.30 (e) apresenta o comportamento do dngulo ¢. A curva na cor marrom
representa como este parametro se comportou quando foi utilizado controlador PID,
enquanto que a curva na cor azul-turquesa representa o comportamento deste para-
metro simulado usando o controle SMC 2s ap6s o inicio da falha. Os resultados com
o simulador nao linear ficaram com caracteristica semelhante na atuagao do controle
PID e controle SMC. A Figura 6.30 (f) apresenta o comportamento do angulo 6. A

curva na cor verde representa os dados coletados para a variavel analisada usando a
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Figura 6.30 - Comparativo entre experimento préatico com controle PID e simulado com
controle SMC para Mp =10%: (a) Sa, (b) Sae, (¢) Swms, (d) Swua, (€) ¢,
(f) 6 e (g) ¥

bancada com controle PID, enquanto que a variavel na cor azul-turquesa representa
a resposta do angulo 0 obtida a partir do controle SMC. Observa-se que o erro da

variavel 6 foi atenuado pelos esfor¢os do controlador SMC.

A resposta da varidvel ¢ para o controle SMC ¢é apresentada na Figura 6.30 (g). A
curva na cor roxa representa o angulo 1 experimental com o controle PID, enquanto
que a curva na cor azul-turquesa representa o controle SMC apds o diagnostico da
falha. Nao houve mudancas significativas para esta variavel usando controle SMC. A
Figura 6.31 apresenta os resultados obtidos usando o controle SMC para Mg = 24%.
A Figura 6.31 (a) apresenta o sinal Sy enviado a PCA para controlar o propulsor
M, no qual a curva na cor marrom apresenta o comportamento pratico observado
para o controlador PID, enquanto que a curva na cor azul-turquesa representa o

controle SMC. Observa-se que na regiao RCA, na qual o controle SMC esta em
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operagao, o sinal Sy, aparece saturado em A,,,. = 19 por alguns instantes. Isto
evita que a ESC do motor com falha receba sinal de controle Sy;; > A, .. que para
Mp = 24% produz forca equivalente ao sinal de controle 14, 3, sendo este 1 — Mp

da A, ou 1+ n da forca de empuxo média V,,, com n=0,1e V,, = 13.
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Figura 6.31 - Comparativo entre experimento pratico com controle PID e simulado com
controle SMC para Mp =24%: (a) Sy, (b) Swmz, (¢) Sms, (d) Saa, (e) ¢,
(f) 0 e (g) ¥

A Figura 6.31 (b), Figura 6.31 (c) e Figura 6.31 (d) apresentam a resposta para os
sinais Syr2, Sz € Suu, respectivamente. A curva na cor azul-turquesa representa os
sinais enviados a PCA para controlar os propulsores sem defeito, enquanto que as
curvas de outras cores representam os sinais coletados do protétipo de quadricop-
tero. Além das oscilagdes observadas nos sinais do controle SMC devido ao fendmeno
de chaveamento, outra caracteristica é o comportamento inicial das curvas prati-

cas que sao diferentes do proprio comportamento ao final. Isto pode ser explicado
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pela natureza do controle executado em cada regiao. A Figura 6.31 (e) apresenta
o comportamento do dngulo ¢. A curva na cor marrom representa este parametro
utilizando controlador PID, enquanto que a curva na cor azul-turquesa representa
o comportamento usando o controle SMC 2s apds o inicio da falha. Assim, como os
resultados obtidos na Figura 6.30 (e), o angulo ¢ nao foi afetado significativamente

com a inser¢ao do controle SMC.

A Figura 6.31 (f) apresenta o comportamento do angulo 6. A curva na cor verde
representa os dados coletados usando a bancada com o controle PID, enquanto que
a variavel na cor azul-turquesa representa a resposta do angulo # obtida usando o
controle SMC. O erro da variavel 0 foi atenuado pelos esfor¢os do controlador SMC
assim como os observados na Figura 6.30 (f). O valor de Dj;q, para o resultado da
bancada foi de 18, 4° enquanto que para o resultado da simula¢do usando o controle

SMC, Dyq, foi de 4, 1° preservando o controle de i para esta magnitude da falha.

As curvas que representam o comportamento da variavel ¢ podem ser observadas
na Figura 6.31 (g). Para a falha Mp = 24%, os resultados para a variavel ¢ fo-
ram significativos com o controle SMC, pois conseguiu atenuar o comportamento
divergente de v quando a falha ocorre. Na regiao RC a curva na cor azul-turquesa
é apresentada com o controle PID e a falha ¢é introduzida, a variavel 1 sai do valor
desejado e o controle SMC consegue corrigir antes de ocorrer a divergéncia do sinal.
O valor de Dy;q, para o resultado da bancada neste teste foi de 59, 2° enquanto que
para o resultado da simulagao usando o controle SMC o valor de Dyyq,, foi de 3,07

preservando o controle de 1) para esta magnitude da falha.

De forma geral, os cenarios com falhas Mp > 10% apresentaram atenuacao signifi-
cativa do angulo 6 e 1. Os valores de D);qg ficaram todos menores que 5°, o que
possibilita maior controle da aeronave com um propulsor defeituoso. Logo, definindo
v =0, 5° que garante a atenuagao no efeito da falha e verificando o pardmetro mais
probleméatico que ¢ o angulo 6, o controle SMC atende Dy;g, < 7 para qualquer
que seja a falha com Mp > 10%. Portanto, o controle SMC pode ser utilizado

experimentalmente com a bancada para validacao da metodologia proposta.
6.7.2 Validacao do controle auxiliar SMC na bancada

Apos analisados os testes com o simulador e validado com os testes realizados em
bancada com o controle PID, é possivel realizar os testes com o controle SMC na
bancada, visando validar para cenarios de falhas em um dos atuadores. A Tabela 6.17

dispoe os valores de Dy, g € EQusye ) OPtidos pelo simulador e pela bancada
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com controle SMC, no qual, os valores na cor azul destacam a menor diferenca entre

os valores de Dugq,, obtidos pelo simulador e pela bancada, enquanto que os

(0)(w)
valores em destaque na cor vermelha indicam a maior diferenca entre os valores de

DMQ(aa)(e)(w)'

Tabela 6.17 - Resultados obtidos de DMQ( 2O w) € EQ< )(0) () 1OS €Xperimentos simulados

e praticos usando o controle SMC com 1 = 10%.

Mp
2 [ 4 [ 68 [10[12] 1416 18] 20 [22] 24 26 | 28 | 30
Sim [O] 26|25 (2627252726 261]26]| 2,6 |26] 2,5 2.5 2,6 2,6
é Pral?] [1,0] 1,7 [1,9]1,3] 1,7 | L,4[0,9 | L1 ]0,9] 1,0 14| 1,5 1,6 | 2,2 | 2,1
Eq¢ %] 125130[25[51[29[47[621[54[60]58][4,2]38] 3,4 1,7 1,9
Sim [°] | 44 | 4,3 | 4,3 |44 | 4,3 |43 | 42 |43 | 43 | 4,2 | 4,2 | 4,1 | 42 | 4,1 | 4,1

Ang. Tipo

) Dra [°] | 3,9 | 4,1 | 3,7 |40 3,7 4,135 |3,7]36 5,543 |4,2] 40 | 4,9 | 46

BEg (%] | 2,009 |21 [1,2]1,9]|08| 242023430601 05 | 27 | 1,6
Sim[°] |0,9]0,9/05]|05]05]|06]|06]07]08]|08|1,3]|30]| 83 | 16,8 | 19,3
¥ Pra°] | 2,0 1,8|1,6 1,6 |1,8|1,8] 1,8 |1,7]1,6] 3,6 |5,3] 5,3 | 17,0 26,9 | 22,1
Eq, 1%] [ 0,6 [0,4 (05060606 06050415 [22]12] 46 | 51 | 14

Para o angulo ¢, a menor diferenga observada entre os valores de Dy;q, simulados
e praticos ocorreu para Mp = 28% e foi de 0,4°, enquanto que a maior diferenca
ocorreu para Mp = 14%, variando ~ 1,7°. Além disto, em todos os experimentos
os valores de Dy;q, praticos apresentaram valores menores quando comparados com
os obtidos pelo simulador. O E,;, observado ficou em todos os experimentos me-
nor que 7%, o que indica a capacidade do simulador em representar o sistema do

quadricoptero.

Para o angulo 6, a menor diferenca observada entre os valores de Djsq, simulados
e praticos aconteceu para Mp = 24%, sendo esta de 0,1°, enquanto que a maior
diferenca foi observada para Mp = 20%, variando = 1, 3°. Além disto, para Mr =
8%, o valor de Dy;q, obtido pela bancada com controle SMC foi de 4,0°, inferior
ao Dy, obtido pela bancada com controle PID, indicando que para falhas com
esta intensidade o controle SMC tem melhor desempenho que o controle PID. O E,,
observado ficou em todos os experimentos menor que 5%, o que indica a capacidade

do simulador em representar o sistema do quadricéptero.

Para o angulo ¢, a menor diferenga observada entre os valores de Dy;q,, simulados
e praticos ocorreu para Mpr = 4% ficando em 0, 9°, enquanto que a maior diferenca
ocorreu para Mp = 28%, variando = 9,9°. Esta diferenca para Mr = 28% pode

ter ocorrido por fatores externos no experimento pratico, uma vez que o valor de
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Dygy nao segue o padrao de crescimento observando pelos cendrios vizinhos. O E,,
observado ficou em todos os experimentos menor que 6%. A Figura 6.32 apresenta
os resultados obtidos para o controle SMC quando My = 14%. A Figura 6.32 (a)
apresenta o comportamento do angulo ¢. Observa-se que o controle SMC continuou
mantendo o angulo estével com valores = 0°. A Figura 6.32 (b) apresenta o compor-
tamento do angulo 6, no qual observa-se os impactos da falha na amplitude deste
angulo. Apds a mudancga para o controle SMC, a amplitude do angulo # foi atenuada,

0 que é a caracteristica desejada para este controlador.
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Figura 6.32 - Resultados obtidos usando o controle SMC na bancada para Mp =14%:
(a) ¢, (b) 6, (c) ¥ e (d) sinais de controle.

A Figura 6.32 (c) apresenta o comportamento do dngulo 1. Observa-se que apds a
mudanga para o controle SMC, o mesmo permanece estavel com valores oscilando em
~ 0°. A Figura 6.32 (d) apresenta os sinais de controle enviados pela controladora
para as quatro ESC. Observa-se que o controle PID varia estes sinais na regiao
RC para estabilizar o sistema, ficando-os praticamente constantes a partir de 10s.
Apo6s a introducao da falha na regiao RF, o controle PID modifica estes sinais para
tentar corrigir o erro, e na regiao RCA, o controle SMC atua e é possivel observar o

chaveamento nestes sinais visando reestabilizar o quadricoptero.

A Figura 6.33 apresenta os resultados obtidos para o controle SMC quando Mg =
20%. A Figura 6.33 (a) apresenta o comportamento do dngulo ¢. Observa-se que
o controle SMC conseguiu manter este angulo estavel. A Figura 6.33 (b) apresenta
o comportamento do angulo #, no qual é possivel verificar que a falha inicialmente

provocou variagao superior a 20,0° e que com a mudanca para o controle SMC, a
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amplitude do angulo 6 foi atenuada para = 4, 0°, ou seja, ~ 80% menor que no pico

presente no final da regidao RF e inicio da regiao RCA.
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Figura 6.33 - Resultados obtidos usando o controle SMC na bancada para Mp =20%:
(a) ¢, (b) 6, (c) ¥ e (d) sinais de controle.

A Figura 6.33 (c) apresenta o comportamento do angulo 1. Observa-se que apds
a insercao da falha em M;, este angulo comeca a divergir mas é estabilizado pelo
controle SMC. A Figura 6.33 (d) apresenta os sinais de controle enviados pela con-
troladora para as quatro ESC. Observa-se que no inicio da regiao RCA, o sinal Sy
satura em com A,,,, =~ 18. Isto ocorre para evitar submeter o motor defeituoso a
sinais com amplitude elevada o que em cendarios reais pode aumentar a falha. A
Figura 6.34 apresenta os resultados para o controle SMC quando Mp = 26%. A
Figura 6.34 (a) apresenta o comportamento do dngulo ¢. Observa-se que o controle
SMC conseguiu manter este angulo estavel, embora para esta intensidade de falha
este angulo comega a ser afetado, chegando a divergir ~ 10,0° do valor desejado,
como observado na regiao RF. A Figura 6.34 (b) apresenta o comportamento do
angulo 0, no qual observa-se que a falha chegou préximo de 30, 0° e na regiao RCA,

a amplitude do angulo # foi atenuada para ~ 5,0° usando o controle SMC.

A Figura 6.34 (c) apresenta o comportamento do dngulo . Observa-se que a falha
submetida em M; produz variacao neste angulo e que com a mudanca para o controle
SMC, o mesmo reduz a velocidade de crescimento. Apds ~ 3s do controle SMC
ativo, o comportamento do angulo 1 é estabilizado, comegando a voltar para o valor
desejado ¥y = 0°. A Figura 6.34 (d) apresenta os sinais de controle enviados pela

controladora para as quatro ESC. Observa-se que no inicio da regiao RCA, o sinal
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Figura 6.34 - Resultados obtidos usando o controle SMC na bancada para Mp =26%:
(a) ¢, (b) 6, (c) ¥ e (d) sinais de controle.

Sy satura com A,,., ~ 20 e fica com este valor até que o sistema consiga retornar

o angulo v de volta para o seu valor desejado.

A Figura 6.35 apresenta os planos de fase para este experimento com Mg = 26%, no
qual observa-se o comportamento do erro e da derivada do erro para cada angulo. O
trecho das curvas nas cores amarela, verde, vermelha e azul-turquesa representam o
plano de fase para as regides RS, RC, RF e RCA, respectivamente. A Figura 6.35 (a)
apresenta o plano de fase para o angulo ¢, no qual pode-se observar que apés o
inicio da regidao RC a curva sai de e,(t) &~ —22°, com é4(t) ~ 0°/s para oscilar com
es(t) £ =5 e é4(t) = 15°/s. Quando a falha é inserida é,(t) chega em ~ —30°/s,
o que leva o e4(t) & —10° no final da regiao RF. Na regiao RCA, o sinal volta a
oscilar com ey (t) £ —5° e é,(t) £ 15°/s.

A Figura 6.35 (b) apresenta o plano de fase para o angulo 6. Observa-se que na regiao
RC, a curva sai de ey(t) = —25°, com éy(t) ~ 0°/s para oscilar com ey(t) £ —5° e
ép(t) £10°/s. Quando a falha é inserida éy(t) chega em ~ —60°/s, que é o dobro do
observado em é,(t), elevando significativamente o erro de ey(t) que chega a assumir
valor de —30° na regiao RF. Na regiao RCA o controle SMC faz com que os estados
eo(t) e é9(t) comecem a desempenhar trajetéria no formato de espiral amortecida,

fazendo com que ambos oscilem com ey(t) contido entre —6° e —4° e é4(t) contido
em +12°/s.

A Figura 6.35 (c) apresenta o plano de fase para o dngulo . Observa-se que na

regiao RC, a curva sai de ey(t) =~ —100%, com é,(t) ~ 0°/s para e,(t) ~ 12°
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Figura 6.35 - Plano de fase para o experimento da bancada com Mp =26%: (a) ¢, (b) 0,
e (c) 1.

e éy(t) = —3°/s, indicando que existe erro ainda nao eliminado pela componente
integrativa do controlador PID. Quando a falha ¢ inserida é,(t) chega em ~ —20°/s,
menor que as observadas para é,(t) e éy(t), fazendo com que o e, () assuma valor de
—20° no final da regiao RF. Na regiao RCA o controle SMC faz com que os estados
ey(t) e éy(t) caminhem para a superficie de escorregamento, e quando alcancada,

leva estes dois estados para ~ 0° e 0°/s, respectivamente.
6.7.3 Outros experimentos realizados na bancada

Além dos experimentos e andlises propostos nos objetivos deste trabalho, foram re-
alizados outros estudos complementares, incluindo: i) anélise do comportamento do
quadricéptero em bancada, sujeito a distiurbios externos, e ii) desenvolvimento e
testes do controle utilizando o conceito de gémeos digitais®. Para o experimento en-
volvendo distirbios, foram criadas regioes com diferentes correntes de ar utilizando
um ventilador de 200WW. A Figura 6.36 apresenta o experimento realizado e os re-
sultados coletados, na qual a Figura 6.36 (a) apresenta o quadricoptero, localizado
a esquerda, mantendo a estabilidade do sistema com o controle ativado, enquanto
o ventilador, a ~ 1,8m de distancia, emite correntes de ar de baixo para cima,

incidindo predominantemente em sua lateral direita.

A Figura 6.36 (b) apresenta a resposta do sistema para o angulo ¢ no experimento
realizado com =~ 50s, no qual a regiao na cor roxa denominada VL representa a
regiao em que o ventilador se encontra ligado. Observa-se que para o experimento

apresentado, o valor de ¢ desejado foi de 5°, e que o controle PID conseguiu atuar

3T termo utilizado para descrever a criacio de uma réplica digital exata do objeto fisico, sistema,
processo ou infraestrutura, possibilitando simulagbes, andlises e monitoramento em tempo real.
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e controlar o sistema para que ficasse sempre proximo deste valor, mesmo com as
emissoes de ar incidindo no quadricéptero. A Figura 6.36 (c) e a Figura 6.36 (d)
apresentam a resposta do sistema para o angulo 6 e 1, respectivamente. O valor
desejado de 6 foi 0° e o valor desejado de v foi 45° e para ambos os angulos o controle
PID apresentou desempenho satisfatério na presenga dos disturbios produzidos pela
movimentagao da corrente de ar, com destaque para o angulo ¥ que apresentou

reduzidas oscilagoes durante o periodo analisado.

A Figura 6.37 apresenta o sistema supervisorio desenvolvido que utiliza a tecnologia
gémeos digital para supervisionar o sistema quadricoptero e simular seu compor-
tamento desligando o mesmo sob condi¢oes extremas. Neste supervisorio, a regiao
retangular pontilhada na cor vermelha apresenta os elementos de controle do sis-
tema. O botao iniciar/finalizar controla quando o sistema de supervisao estara
ativo ou nao. Os botoes de dngulos e velocidades definem qual informagao serd
apresentada nos graficos dentro do retangulo pontilhado na cor azul-turquesa. Se o
botao angulos for selecionado, as informacoes apresentadas serdao os angulos ¢, 0 e
1, enquanto que se o botao velocidades for selecionado, as informagoes apresen-
tadas serao as velocidades angulares p, ¢ e r. O botao reproduzir, reproduz todo
o experimento pratico executado desde que o sistema supervisério foi ligado ou o

ultimo experimento pratico salvo no banco de dados.
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Figura 6.37 - Sistema supervisério utilizando a tecnologia gémeos digital.

O botao simular, simula o funcionamento do sistema offline para as condicoes
atuais do sistema quadricéptero. O botao desligar é o responsavel por desligar
os quatro propulsores, enquanto que o botao ligar é o responsavel por ligar os
quatro propulsores com comandos Sy1, Sa2, Sus € Sas idénticos e suficientes para
partir seus respectivos motores. Quando ligar estd ativo, o botdao controlar ativa
o controle presente no quadricéptero. O botdo exportar, exporta todos os dados
coletados e armazenados no banco de dados MySQL, permitindo ao usuario definir o

diretorio, nome do arquivo e formato dos dados a serem salvos.

A barra de selegao seleciona a magnitude da falha Mg enquanto que a barra de
progresso apresenta quanto de poténcia o propulsor M; ainda terd em percentual
(1 — Mp) x 100%. No caso apresentado na Figura 6.37, como o valor da barra de
progresso estd em 100%, isto indica que nenhuma falha foi aplicada ao sistema.
O botao 14 define qual é a referéncia (valor desejado) para o dngulo ¥, no qual
para o experimento apresentado o 14 é o sinal Step que varia entre +50°. Os sinais
de referéncia implementados e selecionados clicando mais de uma vez neste botao
sao i) sinal padrao A,u(t), ii) fungdo rampa A,tu(t), iii) fungao Step, iv) funcdo
Apsen(wt), no qual A, e A, sdo pardmetros previamente definidos na controladora

de voo. Os botoes PID e SMC definem qual é o controle ativo apos a falha.

A regiao representada pelo retdngulo na cor azul-turquesa, apresenta o comporta-
mento no tempo, dos angulos e da velocidade angular durante o experimento pratico,
simulado ou reproduzido, podendo observar o valor da média de cada variavel, cal-
culada com as amostras dos oito tltimos segundos do experimento em execugao.

Além disto, o supervisorio gémeos digital fica simulando o comportamento destes
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angulos para os proximos oito segundos a partir dos valores de ¢, 6, ¥, p, g e r
retornados pela bancada 0,5s atras, o que permite analisar a previsao durante os
primeiros 0, 5s. As partes finais das curvas representadas pela cor azul-turquesa sao
os dados simulados dos respectivos parametros. Este tipo de supervisorio tem a ca-
pacidade de refinar os parametros do sistema real, assim como refinar os parametros
do simulador, aumentando as potenciais aplicagoes tanto no objeto fisico, quanto
do objeto virtual, como por exemplo, otimizar os parametros de controle em tempo

real ou antecipar potenciais instabilidades e desligar o sistema.

A regiao representada pelo retangulo na cor amarela possibilita configurar manu-
almente em tempo de execucao os parametros do controle SMC, na qual a lista
de opgoes apresenta os parametros a serem configurados Ay, Ao, Ay, ki , k1,, k1,
Koy, koy € ko,. A regido representada pelo retangulo pontilhado na cor roxa apre-
senta a sombra digital (digital shadow) do gémeos digital, que permite ao usuério
observar como o quadricoptero se encontra visualmente. A sombra digital imple-
mentada apresenta tanto o comportamento do quadricéptero na bancada, como a
propria bancada, visualizando quase que em tempo real a inclinagao e orientagao do

quadricéptero assim como de todas as demais pecgas pertencentes a bancada.
6.8 Discussao

As técnicas para reduzir os impactos provocados por falhas em propulsores de quadri-
copteros vém sendo aprimoradas recentemente. A complexidade desta tarefa reside
no numero reduzido de atuadores destas aeronaves, que dependem de cada um dos
quatro propulsores para manter sua estabilidade dinamica. Neste contexto, as solu-
¢Oes mais comuns incluem a insercao de dispositivos que atuem durante a falha, como
paraquedas, propulsores auxiliares ou mecanismos para deslocamento do centro de
massa da aeronave. A bancada construida nesta proposta possibilita movimentos
rotacionais independentes de ¢ e 6 dentro do intervalo de £25°, enquanto permite
movimento rotacional v irrestrito. Estes intervalos sao semelhantes aos adotados
em bancadas com articulagoes esféricas (NOORDIN et al., 2018; SONG et al., 2022).
O sistema implementado elimina todos os movimentos de translacdo, os quais nao

podem ser evitados com o uso de articulagoes esféricas.

Quanto a interferéncia da bancada na matriz de inércia do quadricoptero, esta apre-
senta massa de 575¢, correspondendo a aproximadamente 50% da massa do qua-
dricoptero. Em bancadas com principios de funcionamento giroscopico, a propor¢ao
entre a massa da bancada e a do quadricéptero é normalmente superior a 100% (HAN-
CER et al., 2018; VEYNA et al., 2021). Além disto, todas as partes das estruturas da
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bancada estao situadas a menos de 270mm do centro de massa do quadricoptero,
o que reduz significativamente sua interferéncia quando comparada com bancadas
giroscopicas (HANCER et al., 2018; VEYNA et al., 2021), nas quais estruturas em anéis
estao distantes o suficiente para acomodar todo o quadricéptero, inclusive as hélices,
em seu interior. Song et al. (2022) apresentam bancada com o centro de rotagao loca-
lizado a aproximadamente 100mm do centro de massa do quadricoptero, permitindo
alguns movimentos lineares e dificultando a observagdo do movimento rotacional a
partir dos sensores inerciais. Como a superficie horizontal destinada a acomodar o
quadricoptero estd préxima da area de operacao das hélices, a turbuléncia é aumen-
tada, prejudicando as leituras do sistema de medicao inercial. No trabalho proposto,
a bancada elimina todo o movimento linear, possibilitando a observacao isolada do
movimento rotacional. Adicionalmente, a estrutura da bancada é posicionada a dis-
tancia consideravel da regiao de operacao das hélices, resultando na atenuacao da
turbuléncia provocada por elas. Hancer et al. (2018) propoem bancada para qua-
dricoptero que incorpora estruturas em anéis. Os autores apresentam as limitagoes
da proposta, destacando que a estrutura da bancada esta posicionada a aproxima-
damente 400mm do centro de massa do quadricoptero, resultando em alteracao na

dindmica rotacional devido a presenca das estruturas em formato de anéis.

A bancada para quadricéptero proposta por Veyna et al. (2021) segue a aborda-
gem de tnico anel. No entanto, ela enfrenta desafios semelhantes aos observados
por Hancer et al. (2018), com a massa total da bancada atingindo 2,93 x 10% g, en-
quanto a massa do quadricéptero analisado é de 7,20 x 102 g. O trabalho de Veyna
et al. (2021) apresenta melhorias em relacao a proposta de Hancer et al. (2018),
destacando-se por possuir tinico anel, estar mais proxima do centro de massa do
quadricéptero com distancia de &~ 350mm e ser confeccionada em materiais mais le-
ves. No entanto, ambas as propostas obtém resultados inferiores quando comparadas
a proposta apresentada neste trabalho. Neste trabalho, a bancada é fabricada com
ABS e aluminio, exibindo estrutura compacta e leve, com peso de 575g e localizada

proxima ao centro de massa do quadricéptero. A avaliagao global, representada por
E

agiopas = 1, 64%, destaca a eficiéncia desta proposta, indicando sua novidade.

Durante a realizagdo deste estudo, algumas bancadas foram desenvolvidas e avalia-
das até chegar a versao atual, no qual foram apresentadas as duas tltimas versoes.
Algumas questoes-chave surgiram nas versdes anteriores, incluindo: i) dificuldade
de posicionar os sensores inerciais do quadricéptero préximos ao centro de massa,
tornando a medicao dos angulos de rota¢ao mais complexa e ii) relagdo nao natural

entre os angulos de inclinacao ¢ e 6, na qual a modificacdo de um deles afetava
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significativamente o estado atual do outro, limitando o quadricoptero em assumir
algumas inclinagoes dentro do intervalo de operacao. Entre os desafios enfrenta-
dos, destaca-se a interferéncia dos ruidos gerados pelos propulsores nas leituras dos
sensores inerciais. Para solucionar este problema, foram empregados filtros digitais
recursivos de passa-baixa, em conjunto com o filtro estocastico de Kalman. Além
disto, outro obstaculo significativo foi a transmissao eficiente de dados entre o qua-
dricoptero e o sistema supervisorio responsavel pelo armazenamento e apresentacao

dos dados coletados.

Em sua concepcao inicial, a bancada foi projetada para coletar e transmitir am-
pla gama de dados, abarcando medigoes de aceleracao, velocidade angular, campo
magnético, além das taxas de rotacdo dos quatro propulsores, os sinais destinados
ao moédulo gerador de PWM e a informacao temporal necessaria para construir as
séries temporais das variaveis. No entanto, o sistema de transmissao nao conseguia
enviar todas estas informagoes em tempo real e acabou por colapsar, resultando na
perda de informagoes. Para superar este problema, a solucao adotada foi transmitir
somente os dados previamente processados pela controladora de voo e incluir apenas
as informacoes necessarias, como os angulos ¢, 6 e v, os sinais enviados ao médulo
gerador de PWM e a variavel temporal. Foram realizados diferentes ensaios praticos
com falhas de diversas intensidades, e dados foram coletados para verificar o com-
portamento do quadricoptero nestas situagoes e observar se o simulador nao linear

conseguia reproduzir os cenarios.

Neste trabalho, técnicas de controle moderno sao utilizadas para o desenvolvimento
do controle auxiliar para atuar durante situagoes em que um dos quatro propulsores
comece a perder poténcia. O controle SMC desenvolvido busca estabilizar o quadri-
coHptero, adaptando o algoritmo de controle ao estado atual do propulsor defeituoso.
Os experimentos realizados apresentaram melhoria na estabilidade do quadricoptero,
com reducao de mais de 80% dos efeitos provocados pela falha nos instantes iniciais
para o angulo mais impactado. Com o controle SMC, a aeronave conseguiu manter
sua estabilidade em cenarios com falhas de até 30%, o que, em situagoes reais, pode
permitir que o veiculo pouse, uma vez que preserva o controle dos angulos ¢, 6 e
. Trabalhos como os de Wu et al. (2019), Mueller e D’Andrea (2014) e Morozov
(2018) optam por sacrificar o controle do movimento do dngulo v, fazendo com que
a aeronave em pane gire descontroladamente em torno do eixo z, além de aumentar

os esforgos de controle para os outros trés atuadores.

Nesta proposta, o sistema de controle SMC consegue controlar a aeronave sem ab-
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dicar do controle do angulo . Baldini et al. (2020) estudam técnicas de alocacao de
controle 6timo para contornar o problema de falta de poténcia em um dos propul-
sores, alcangando 84% de sucesso no diagndstico e controle da aeronave para falhas
de magnitude Mp < 20%, com testes em simulador. No entanto, o método proposto
neste trabalho conseguiu estabilizar o quadricoptero com falhas de Mr < 30%, au-
mentando sua aplicabilidade em situacoes reais, realizando simulagoes e teses pra-
ticos. Merheb et al. (2014) apresentam simulagao capaz de modificar o centro de
massa da aeronave em pane para alterar seu comportamento dindmico, de forma
que opere como tricoptero. Contudo, os autores nao realizaram experimentos pra-
ticos para comprovar os resultados da simulacao, e sua alternativa para aplicagoes
reais necessita de mecanismos como motores ou pecas maéveis para alterar o centro
de massa do veiculo, inserindo mais massa e diminuindo a autonomia da aeronave.
Neste contexto, o controle SMC atua sem a necessidade de aumentar a massa do

veiculo, preservando sua autonomia.
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CAPITULO 7
CONCLUSAO

Neste trabalho, foi implementado o modelo computacional e a bancada de testes
para quadricopteros que permitem o monitoramento e a analise do comportamento
rotacional de quadricopteros, viabilizando a realizagdo segura de testes de algorit-
mos de controle tanto para o projetista quanto para o préprio quadricéptero. O
controle implementado para avaliar o quadricéptero na bancada baseia-se em trés
controladores PID, cada um responsavel pelo controle de um dos angulos do quadri-
coptero. Os parametros do controle PID foram determinados com base no modelo
linear do quadricéptero de trés graus de liberdade. Além disto, foram desenvolvidas
rotinas computacionais capazes de representar o comportamento nao linear do qua-
dricéptero. Foi desenvolvido o controle auxiliar por modos deslizantes (SMC) para
atuar durante falhas em um dos propulsores. Foram realizadas simulacoes e testes
praticos para validar os controles propostos em cenérios com falhas de Mp = 30%
de perda de poténcia no propulsor defeituoso. A hipdtese principal foi corroborada,

e os objetivos foram alcancados com base nas analises dos resultados.

Dos resultados obtidos, observou-se que as séries temporais das variaveis ¢, 6 e ¥

produzidas na bancada apresentam diferengas inferiores I, < 2 em relagao as

global
séries temporais obtidas por meio do simulador nao linear. Os experimentos com
falhas foram realizados na bancada, retirando-se a poténcia do propulsor M; para
observar os impactos na estabilidade do quadricoptero. Foram analisados cenérios
constatando-se elevada variacao no angulo €, um dos responsaveis por estabilizar o
quadricéptero em pleno voo. Assim, o simulador ndo linear foi validado, represen-
tando o sistema do quadricoptero e da bancada em situagoes de pane em um dos
propulsores. O controle SMC foi testado primeiramente no simulador, e os resulta-
dos demonstraram que o sistema proposto consegue atenuar os efeitos da variagao

no angulo 6 sem prejudicar ¢ e .

Posteriormente, o controle SMC foi testado na bancada, obtendo desempenho se-
melhante ao observado no simulador, conseguindo atenuar os efeitos da falha, prin-
cipalmente nos angulos mais afetados. Assim, é possivel concluir que a bancada
desenvolvida é capaz de realizar todos os movimentos rotacionais, eliminando os
movimentos translacionais, e que sua influéncia na dinamica real do quadricéptero
acoplado é minima. Conclui-se ainda que o controle SMC desenvolvido tem a ca-
pacidade de atenuar os efeitos da perda de poténcia no angulo de inclinacao mais

afetado 6 ou ¢, conseguindo reduzir mais de 80% do erro ocasionado pelo defeito no
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propulsor nos instantes iniciais, além de atenuar os efeitos no angulo de orientagao

.
7.1 Contribuig¢oes do trabalho

Durante o desenvolvimento deste trabalho foram realizadas contribuicoes cientificas

através da publicagao de trabalhos:
Artigos publicados em periédicos:

BULHOES, J. S.; MARTINS, C. L.; OLIVEIRA, M. D.; CALHEIROS, D. F.; CA-
LIXTO, W. P., Indirect prediction system for variables that have gaps in their time
series. Chaos, Solitons & Fractals, ISSN 0960-0779, Volume 131, 2020. A1l

MAGALHAES, A. S.; BULHOES, J. S.; REIS, M. R. C.; GOMES, V. M.; SILVA,
A. H. F.; ALVES, A. J.; WAINER, G. A.; GANZAROLI, C. A.; ARAUJO, W. R.
H.; CALIXTO, W. P., Experimental study of induction generator as a repowering

solution. International Transactions on Electrical Energy Systems, ISSN 2050-7038,
Volume 30, 2020. A4

SILVA, A. H. F.; MAGALHAES, A. S.; BULHOES, J. S.; WAINER, G. A.; FUR-
RIEL, G. P.; CALIXTO, W. P., Parametric Regression Applied for Determination of
Electrical Parameters of Synchronous and Induction Generators Operating in Paral-

lel on the Electrical Energy Repowering System. Energies, ISSN 1996-1073, Volume
14, 2021. A2

PAIVA, JOAO R. B. ; MAGALHAES, ALANA S. ; MORAES, PEDRO H. F. ;
BULHOES, JUNIO S. ; CALIXTO, WESLEY P. . Stability Metric Based on Sensi-
tivity Analysis Applied to Electrical Repowering System. Energies, ISSN 1996-1073,
Volume 14, 2021. A2

BULHOES, J. S.; MARTINS, C. L.; HANSEN, C.; REIS, M. R. C.; MAGALHAES,
A. S.;; COIMBRA, A. P.; CALIXTO, W. P., Platform and simulator with three
degrees of freedom for testing quadcopters. Robotics and Autonomous Systems,
ISSN 0921-8890, Volume 176, 2024. Al

BULHOES, J. S.: MARTINS, C. L.; HANSEN, C.: REIS, M. R. C.: MACALHAES,
A.S.; COIMBRA, A. P.; CALIXTO, W. P., Non-linear 3DOF Quadcopter Simulator
[Source Code]. Robotics and Autonomous Systems, ISSN 0921-8890, Volume 176,
2024. A1
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Artigos em processo de submissao:

BULHOES, J. S.; MARTINS, C. L.; MAGALHAES, A. S.; COIMBRA, A. P.; CA-
LIXTO, W. P., Control and stabilization of unmanned aircraft subjected to engine
failure. Robotics and Autonomous Systems, ISSN 0921-8890, 2024.

BULHOES, J. S.; MARTINS, C. L.; HANSEN, C.; REIS, M. R. C.; MAGALHAES,
A. S.; COIMBRA, A. P.; CALIXTO, W. P., Sliding mode control applied to the
stabilization of quadcopters during failures in one of the propulsors. [Source Code].
Robotics and Autonomous Systems, ISSN 0921-8890, 2024.

7.2 Sugestoes para trabalhos futuros

Durante o decorrer deste trabalho, alguns pontos foram observados e podem ser

explorados em trabalhos futuros:

o Avaliar o desempenho da bancada em quadricopteros comerciais;
o Adaptar o controle SMC para outras configuragoes de quadricoptero;
o Coletar e processar dados de velocidade dos quatro propulsores;

o Desenvolver algoritmo de deteccao de falhas e sua intensidade a partir do

monitoramento de parametros como velocidade angular e corrente drenada

pela ESC;

o Analisar o comportamento dindmico do quadricéptero para falhas mecani-

cas (hélices quebradas);
o Adaptar o controle SMC para atuar em falhas mecénicas; e

o Desenvolver bibliotecas em linguagem Python que possibilitem a integra-
¢ao da bancada com o framework de robdtica conhecido como ROS (Robot

Operating System).
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APENDICE A
Bancada de testes

A Figura A.1 até a Figura A.3 ilustram a bancada sujeita a diferentes valores para
os angulos ¢, 6 e 1, no qual pode obeservar a bancada deixando o quadricoptero
inclinar enquanto mantem o referencial F,. com origem estatica, e portanto, idéntica

a origem do referencial F;

Figura A.1 - Bancada para ¢ = 0°, § = 0° e ¢p = 0°.
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Figura A.2 - Bancada para ¢ = —15°, § = 15° e ¢» = —160°

Figura A.3 - Bancada para ¢ = —15°, § = —15° e 1) = 180°.

134



REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS

AHMAD, I.; LIAQUAT, M.; MALIK, F. M.; ULLAH, H.; ALI, U. Variants of the
sliding mode control in presence of external disturbance for quadrotor. IEEE
Access, [EEE, v. 8, p. 227810-227824, 2020. 51, 52

ALKAMACHI, A.; ERCELEBI, E. Hoo control of an overactuated tilt rotors
quadcopter. Journal of Central South University, Springer, v. 25, n. 3, p.
586-599, 2018. 21

ALSAMHI, S. H.; MA, O.; ANSARI, M. S.; GUPTA, S. K. Collaboration of drone
and internet of public safety things in smart cities: An overview of qos and
network performance optimization. Drones, Multidisciplinary Digital Publishing
Institute, v. 3, n. 1, p. 13, 2019. 21

ALVES, A. S. C. Estudo e Aplicagao de Técnicas de Controle Embarcadas
para Estabilizacdo de voo de Quadricopteros. 2012. 121 f. Tese
(Doutorado) — Tese (Doutorado em Engenharia Elétrica)-Faculdade de
Engenharia., 2012. 41, 42

ALVES, V.; COSTA, D.; ALVES, R. Identificacao e avaliagdo de processos erosivos
através de imagens landsat 5/8 e drone. IN: Simpésio Nacional de
Geomorfologia, v. 11, 2018. 21

AMORIM, L. A. Montagem de mosaico com imagens aéreas para auxilio a
equipes em operacoes de combate, prevengao ou pericias em incéndios
florestais utilizando drone. Dissertagdo (Mestrado) — Universidade Federal do
Espirito Santo, 2016. 21

ARAUJO, M. A. Controle por modos deslizantes de quadcéptero com
carga suspensa por cabo para trajetérias baseadas na propriedade de
planicidade diferencial do sistema e input shaping. Dissertagdo (Mestrado),
2019. 52

BALDINI, A.; FELICETTIL R.; FREDDI, A.; LONGHI, S.; MONTERIU, A.
Actuator fault tolerant control of variable pitch quadrotor vehicles.
IFAC-PapersOnLine, Elsevier, v. 53, n. 2, p. 4095-4102, 2020. 23, 129

BEARD, R. W. Quadrotor dynamics and control. Brigham Young University,
v. 19, n. 3, p. 46-56, 2008. 28, 29, 41, 42

135



BENIC, Z.; PILJEK, P.; KOTARSKI, D. Mathematical modelling of unmanned
aerial vehicles with four rotors. Interdisciplinary Description of Complex
Systems: INDECS, Hrvatsko interdisciplinarno drustvo, v. 14, n. 1, p. 88-100,
2016. 37, 39, 40

BOUABDALLAH, S. Design and control of quadrotors with application to
autonomous flying. Tese (Doutorado), 2007. 36, 37, 38

BOUADI, H.; BOUCHOUCHA, M.; TADJINE, M. Sliding mode control based on
backstepping approach for an uav type-quadrotor. World Academy of Science,
Engineering and Technology, Citeseer, v. 26, n. 5, p. 22-27, 2007. 42

BRESCIANI, T. Modelling, Identification and Control of a Quadrotor
Helicopter. Student Paper. Tese (Doutorado), 2008. 31, 32, 38, 40

BULHOES, J. S. Metodologia de previsio utilizando identificacio de

sistemas aplicada a séries temporais. Dissertagao (Mestrado), 2018. 35

BULHOES, J. S.; MARTINS, C. L.; HANSEN, C.; REIS, M. R. d. C;
MAGALHAES, A. d. S.; COIMBRA, A. P.; CALIXTO, W. P. Non-linear 3dof
quadcopter simulator. Code Ocean, 2023. 94

BULHOES, J. S.; MARTINS, C. L.; MAGALHAES, A. da S.; COIMBRA, A. P.;
CALIXTO, W. P. Sliding mode control applied to the stabilization of quadcopters
during failures in one of the propulsors. Robotics and Autonomous Systems, 4
2024. 114

BULHOES, J. S.; MARTINS, C. L.; OLIVEIRA, M. D.; CALHEIROS, D. F;
CALIXTO, W. P. Indirect prediction system for variables that have gaps in their
time series. Chaos, Solitons & Fractals, Elsevier, v. 131, p. 109509, 2020. 35, 68

CARRILLO, L. R. G.; LOPEZ, A. E. D.; LOZANO, R.; PEGARD, C. Quad
rotorcraft control: vision-based hovering and navigation. [S.1.]: Springer
Science & Business Media, 2012. 36

CHIDAMBARAM, M.; SAXENA, N. Relay Tuning of PID Controllers: For
Unstable MIMO Processes. [S.1.]: Springer, 2018. 47

CHOVANCOVA, A.; FICO, T.; CHOVANEC, L.; HUBINSK, P. Mathematical
modelling and parameter identification of quadrotor (a survey). Procedia
Engineering, Elsevier, v. 96, p. 172-181, 2014. 37, 42

136



CHWIF, L.; MEDINA, A. C. Modelagem e simulagao de eventos discretos.
[S.L.]: Afonso C. Medina, 2006. 35, 36

COSTA, S. Controlo e Simulagdo de um Quadrirotor convencional.
Dissertagao (Mestrado) — Lisboa, Portugal: Instituto Superior Técnico, 2008. 26,
37

DANTAS, F. E. F. Controle para um veiculo aéreo nao tripulado do tipo
quadricéptero. Brasil, 2017. 25, 26, 39, 42

DORF, R. C.; BISHOP, R. H. Modern control systems. 13. ed. [S.1.]: Pearson
Prentice Hall, 2017. 44, 46, 47, 48, 49

DOYLE, J. C.; FRANCIS, B. A.; TANNENBAUM, A. R. Feedback control
theory. [S.1.]: Courier Corporation, 2013. 45

ENGELBERG, S. Mathematical Introduction To Control Theory, A. [S.1]:
World Scientific Publishing Company, 2015. 49

FERREIRA, F. P. Controle de estabilidade de um quadricoptero. 2015. 25

FERRY, N. Quadcopter Plant Model and Control System Development
with MATLAB/Simulink Implementation. Dissertacao (Mestrado) —
Rochester, United States: Rochester Institute of Technology, 2017. 25, 40

FETHALLA, N. Modelling, identification, and control of a quadrotor
helicopter. Tese (Doutorado) — Ecole de technologie supérieure, 2019. 27, 29, 31,
32

FLOREANO, D.; WOOD, R. J. Science, technology and the future of small
autonomous drones. nature, Nature Publishing Group, v. 521, n. 7553, p.
460-466, 2015. 21

FRANKLIN, G. F.; POWELL, J. D.; EMAMI-NAEINI, A. Feedback control of
dynamic systems. 8. ed. [S.1.]: Pearson London, 2015. 44, 46, 48, 49

GANGA, G.; DHARMANA, M. M. Mpc controller for trajectory tracking control
of quadcopter. In: IEEE. 2017 International Conference on Circuit, Power
and Computing Technologies (ICCPCT). [S.l], 2017. p. 1-6. 25

GHEORGHITA, D.; VINTU, L; MIREA, L.; BRAESCU, C. Quadcopter control
system. In: IEEE. 2015 19th International Conference on System Theory,
Control and Computing (ICSTCC). [S.1.], 2015. p. 421-426. 39

137



GOLNARAGH]I, F.; KUO, B. C. Automatic control systems. [S.1.|:
McGraw-Hill Education, 2017. 44, 45, 46, 47

GOMES, V. M. Complexidade natural de sistemas com base em anilise
de sensibilidade. Tese (Doutorado), 2020. 35

GOMES, V. M.; PAIVA, J. R.; REIS, M. R.; WAINER, G. A.; CALIXTO, W. P.
Mechanism for measuring system complexity applying sensitivity analysis.
Complexity, Hindawi, v. 2019, 2019. 35

GOODWIN, G. C.; GRAEBE, S. F.; SALGADO, M. E. et al. Control system
design. [S.1.]: Prentice Hall New Jersey, 2001. 45, 48

GREEN, C. R.; MCDONALD, R. A. Modeling and test of the efficiency of
electronic speed controllers for brushless dc motors. In: 15th ATAA Aviation
Technology, Integration, and Operations Conference. [S.1.: s.n.], 2015.
p. 3191. 40

HANCER, M.; BITIRGEN, R.; BAYEZIT, I. Designing 3-dof hardware-in-the-loop
test platform controlling multirotor vehicles. IFAC-PapersOnLine, Elsevier,
v. 51, n. 4, p. 119-124, 2018. 40, 126, 127

HANSSEN;, S. Drone class: Keeping coursework current as technology advances.
Community College Journal of Research and Practice, Taylor & Francis,
v. 40, n. 10, p. 871-874, 2016. 22

HASSANALIAN, M.; ABDELKEFTI, A. Classifications, applications, and design
challenges of drones: A review. Progress in Aerospace Sciences, v. 91, p.
99-131, 2017. ISSN 0376-0421. Disponivel em: <https:
//www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0376042116301348>. 21

HERRERA, M.; CHAMORRO, W.; GOMEZ, A. P.; CAMACHO, O. Sliding mode
control: An approach to control a quadrotor. In: IEEE. 2015 Asia-Pacific
conference on computer aided system engineering. [S.1.], 2015. p. 314-319.
51

HOLTON, A. E.; LAWSON, S.; LOVE, C. Unmanned aerial vehicles:
Opportunities, barriers, and the future of drone journalism. Journalism
practice, Taylor & Francis, v. 9, n. 5, p. 634-650, 2015. 21

HOUPIS, C. H.; SHELDON, S. N. Linear Control System Analysis and
Design with MATLABR®. 6. ed. [S.1.]: CRC Press, 2014. 44, 45, 46, 48

138


https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0376042116301348
https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0376042116301348

JUNG, W.; BANG, H. Fault and failure tolerant model predictive control of
quadrotor uav. International Journal of Aeronautical and Space Sciences,
Springer, v. 22, n. 3, p. 663-675, 2021. 22, 23

JUNIOR, A. K. d. A. Introduc¢ao a dinamica de rotacao classica. Universidade
Estadual Paulista (UNESP), 2011. 26

KINDERVATER, K. H. The emergence of lethal surveillance: Watching and killing
in the history of drone technology. Security Dialogue, SAGE Publications Sage
UK: London, England, v. 47, n. 3, p. 223-238, 2016. 21

KLEPPNER, D.; KOLENKOW, R. An Introduction to Mechanics. 2. ed.
[S.L.]: Cambridge University Press, 2013. 39

. An introduction to mechanics. [S.1.]: Cambridge University Press, 2014.
38

KOSE, O.; OKTAY, T. Dynamic modeling and simulation of quadrotor for
different flight conditions. European Journal of Science and Technology,
v. 15, p. 132-142, 2019. 25, 42

KOTARSKI, D.; BENIC, Z.; KRZNAR, M. Control design for unmanned aerial
vehicles with four rotors. Interdisciplinary Description of Complex Systems:
INDECS, Hrvatsko interdisciplinarno drustvo, v. 14, n. 2, p. 236-245, 2016. 42

KRAJNIK, T.; VONASEK, V.; FISER, D.; FAIGL, J. Ar-drone as a platform for
robotic research and education. In: SPRINGER. International conference on
research and education in robotics. [S.1.], 2011. p. 172-186. 21

KREY, M. Cure for health care? using drone technology in hospital processes-an
explorative analysis. In: SPRINGER. Third International Congress on
Information and Communication Technology. [S.1.], 2019. p. 13-24. 22

LARA, F. R. d. Sistema de controle de angulos de pitch e roll em veiculo aéreo nao
tripulado de asa fixa. 2016. 33

LATHI, B. P. Sinais e sistemas lineares. 2. ed. [S.1.]: Bookman, 2006. 35, 44

LEE, J.; SHIN, D.; RYU, H.; LEE, D.; SHIM, D. H. Fault tolerant adaptive
control using time delay control scheme under motor faults of octocopter. In:
IEEE. 2018 7th International Conference on Systems and Control
(ICSC). [S.1], 2018. p. 123-128. 22, 23

139



LEIGH, J.; LEIGH, J. R. Control theory. 2. ed. [S.1.]: Tet, 2008. 45, 47

LEVINE, W. S. Control system fundamentals. [S.1.]: CRC press, 2011. 44, 45,
47, 50

LIMA, G. V. et al. Modelagem dindmica e controle para navegacao de um
veiculo aéreo nao tripulado do tipo quadricéptero. Dissertagao (Mestrado),
2015. 27, 28, 32, 33

LOPEZ-ESTRADA, F. R.; PONSART, J.-C.; THEILLIOL, D.; ZHANG, Y_;
ASTORGA-ZARAGOZA, C.-M. Lpv model-based tracking control and robust
sensor fault diagnosis for a quadrotor uav. Journal of Intelligent & Robotic
Systems, Springer, v. 84, n. 1-4, p. 163-177, 2016. 21

LOPEZ, J. J.; MULERO-PAZMANY, M. Drones for conservation in protected
areas: present and future. Drones, Multidisciplinary Digital Publishing Institute,
v. 3, n. 1, p. 10, 2019. 21

LU, S. Modeling, control and design of a quadrotor platform for indoor

environments. Tese (Doutorado) — MS Thesis, Arizona State University, Tempe,
AZ, 2018. 29, 31, 33

LURIE, B. J.; ENRIGHT, P. J. Classical Feedback Control with Nonlinear
Multi-Loop Systems: With MATLAB® and Simulink®. 3. ed. [S.1.]: CRC
Press, 2019. 47, 50

LUUKKONEN, T. Modelling and control of quadcopter. Independent research
project in applied mathematics, Espoo, v. 22, p. 22, 2011. 37

MADRUGA, S. P. Projeto de sistema de controle embarcado para controle
de voo de quadricépteros. Dissertacao (Mestrado), 2018. 26, 27, 33, 43

MAGALHAES, A. S.; BULHOES, J. S.; REIS, M. R.; GOMES, V. M.; SILVA,
A. H.; ALVES, A. J.; WAINER, G. A.; GANZAROLI, C. A.; ARAUJO, W. R
CALIXTO, W. P. Experimental study of induction generator as a repowering

solution. International Transactions on Electrical Energy Systems, Wiley
Online Library, v. 30, n. 6, p. €12365, 2020. 35, 36

MAHONY, R.; KUMAR, V.; CORKE, P. Multirotor aerial vehicles: Modeling,
estimation, and control of quadrotor. IEEE Robotics and Automation
magazine, Institute of Electrical and Electronics Engineers Inc., v. 19, n. 3, p.

20-32, 2012. 26

140



MAIER, M. W. Architecting principles for systems-of-systems. Systems
Engineering: The Journal of the International Council on Systems
Engineering, Wiley Online Library, v. 1, n. 4, p. 267-284, 1998. 35

MAZEH, H.; SAHILI, J. Fault-tolerant control of a multirotor unmanned aerial
vehicle applying particle swarm optimization. In: IEEE. 2019 7th International
Conference on Robotics and Mechatronics (ICRoM). [S.1.], 2019. p.
619-624. 22, 23

MEDEIROS, V. d. S. et al. Sistema embarcado para teste de veiculos aéreos

nio tripulados em ambientes controlados. Dissertagdo (Mestrado), 2017. 21

MERHEB, A.-R.; NOURA, H.; BATEMAN, F. A novel emergency controller for
quadrotor uavs. In: IEEE. 2014 IEEE Conference on Control Applications
(CCA). [S.1], 2014. p. 747-752. 23, 129

MOGILI, U. R.; DEEPAK, B. Review on application of drone systems in precision
agriculture. Procedia computer science, Elsevier, v. 133, p. 502-509, 2018. 21

MOROZOV, Y. V. Emergency control of a quadrocopter in case of failure of two
symmetric propellers. Automation and Remote Control, Springer, v. 79, n. 3,
p. 463478, 2018. 22, 23, 128

MUELLER, M. W.; D’ANDREA, R. Stability and control of a quadrocopter
despite the complete loss of one, two, or three propellers. In: IEEE. 2014 IEEE
International Conference on Robotics and Automation (ICRA). [S.1],
2014. p. 45-52. 22, 23, 128

NEMATI, A.; KUMAR, R.; KUMAR, M. Stabilizing and control of tilting-rotor
quadcopter in case of a propeller failure. In: AMERICAN SOCIETY OF
MECHANICAL ENGINEERS. ASME 2016 Dynamic Systems and Control
Conference. [S.1.], 2016. p. VO01T05A005-V001T05A005. 22

NGUYEN, N. P.; HONG, S. K. Fault diagnosis and fault-tolerant control scheme
for quadcopter uavs with a total loss of actuator. Energies, Multidisciplinary
Digital Publishing Institute, v. 12, n. 6, p. 1139, 2019. 23

NGUYEN, N. P.; MUNG, N. X.; HONG, S. K. Actuator fault detection and
fault-tolerant control for hexacopter. Sensors, Multidisciplinary Digital Publishing
Institute, v. 19, n. 21, p. 4721, 2019. 22, 23

NISE, N. S. Control systems engineering. 7. ed. [S.1.]: John Wiley & Sons,
2015. 35, 50

141



NOORDIN, A.; BASRI, M. A. M.; MOHAMED, Z. Sensor fusion for attitude
estimation and pid control of quadrotor uav. International Journal of
Electrical and Electronic Engineering & Telecommunications, v. 7, n. 4, p.
183-189, 2018. 126

OGATA, K.; MAYA, P. 4.; LEONARDI, F. Engenharia de Controle
Moderno. 5. ed. 1: Prentice Hall, 2010. 44, 46, 47, 48

PAIVA, E.; SOTO, J.; SALINAS, J.; IPANAQUE, W. Modeling, simulation and
implementation of a modified pid controller for stabilizing a quadcopter. In: IEEE.
2016 IEEE International Conference on Automatica (ICA-ACCA). [S.1],
2016. p. 1-6. 26, 37, 40

PANTA, A.; WATKINS, S.; CLOTHIER, R. Dynamics of a small unmanned
aircraft parachute system. Journal of Aerospace Technology and
Management, SciELO Brasil, v. 10, 2018. 22

PARASKEVOPOULOS, P. N. Modern control engineering. 1. ed. [S.1.]: CRC
Press, 2017. 49, 50, 51

PATRAO, S. M. C. Ferramenta de teste e validacdo para algoritmos de

fusdo sensorial. Dissertagao (Mestrado), 2015. 26

PETRITOLI, E.; LECCESE, F.; CIANI, L. Reliability degradation, preventive
and corrective maintenance of uav systems. In: IEEE. 2018 5th IEEE
International Workshop on Metrology for AeroSpace
(MetroAeroSpace). [S.1.], 2018. p. 430-434. 21

PFEIFER, E. Projeto e controle de um UAV quadrirotor. Dissertacao
(Mestrado) — Universidade de Sao Paulo, 2013. 29, 37, 40

PHAM, Q.-C.; MADHAVAN, R.; RIGHETTI, L.; SMART, W.; CHATILA, R.
The impact of robotics and automation on working conditions and employment
[ethical, legal, and societal issues|. IEEE Robotics & Automation Magazine,
[EEE, v. 25, n. 2, p. 126-128, 2018. 21

POUNDS, P. E. L. et al. Design, construction and control of a large quadrotor

micro air vehicle. The Australian National University, 2007. 26

PURI, V.; NAYYAR, A.; RAJA, L. Agriculture drones: A modern breakthrough in
precision agriculture. Journal of Statistics and Management Systems,
Taylor & Francis, v. 20, n. 4, p. 507-518, 2017. 21

142



RAOL, J. R.; AYYAGARI, R. Control systems: classical, modern, and
Al-based approaches. [S.1.]: CRC Press, 2019. 44, 45, 48

REIS, M. R. d. C. Técnicas de acionamento e controle 6timo aplicados ao
motor a relutiancia chaveado para maximizar o rendimento. Tese
(Doutorado), 2020. 35, 36

REIS, M. R. d. C.; ARAUJO, W. R. H. de; GOMES, V. M.; SILVA, F. d. S. ¢;
GANZAROLI C. A.; GOMES, F. A.; WAINER, G. A.; CALIXTO, W. P.
Optimized techniques for driving and control of the switched reluctance motor to

improve efficiency. Control Engineering Practice, Elsevier, v. 90, p. 1-18, 2019.
35

RUNCHAROON, K.; SRICHATRAPIMUK, V. Sliding mode control of quadrotor.
In: ITEEE. 2013 The International Conference on Technological Advances
in Electrical, Electronics and Computer Engineering (TAEECE). [S.1],
2013. p. 552-557. 51

SABATINO, F. Quadrotor control: modeling, nonlinearcontrol design,
and simulation. Tese (Doutorado), 2015. 29, 32, 39

SAMIR, M.; SHARAFEDDINE, S.; ASSI, C. M.; NGUYEN, T. M.; GHRAYEB,
A. Uav trajectory planning for data collection from time-constrained iot devices.
IEEE Transactions on Wireless Communications, [EEE, v. 19, n. 1, p.
34-46, 2019. 21

SANTOS, I. F. Dinamica de sistemas mecanicos: modelagem, simulacao,

visualizagdo, verificagdo. [S.1.]: Makron, 2001. 28, 36, 38

SANTOS, M. F.; HONORIO, L. M.; COSTA, E. B.; OLIVEIRA, E. J.;
VISCONTI, J. P. P. G. Active fault-tolerant control applied to a hexacopter under
propulsion system failures. In: IEEE. 2015 19th international conference on
system theory, control and computing (ICSTCC). [S.1], 2015. p. 447-453.
22,23

SATO, M.; NIREI, M.; YAMANAKA, Y.; SUZUKI, T.; BU, Y.; MIZUNO, T.
Increasing the efficiency of a drone motor by arranging magnetic sheets to
windings. Energy Reports, Elsevier, v. 6, p. 439-446, 2020. 40

SEO, S.-H.; WON, J.; BERTINO, E.; KANG, Y.; CHOI, D. A security framework
for a drone delivery service. In: ACM. Proceedings of the 2nd Workshop on

143



Micro Aerial Vehicle Networks, Systems, and Applications for Civilian
Use. [S.1], 2016. p. 29-34. 21

SHENOY, K. L.; KUMAR, M. S. Design topology and electromagnetic field
analysis of permanent magnet brushless dc motor for electric scooter application.
In: IEEE. 2016 International Conference on Electrical, Electronics, and
Optimization Techniques (ICEEOT). [S.1], 2016. p. 1541-1545. 40

SHOKRANIAN, S. Uma Introdugao a algebra linear. [S.L]: EdUnB, 2004. 37

SHTESSEL, Y.; EDWARDS, C.; FRIDMAN, L.; LEVANT, A. et al. Sliding

mode control and observation. [S.l.]: Springer, 2014. 52

SILVA, G. J.; DATTA, A.; BHATTACHARYYA, S. P. PID controllers for
time-delay systems. [S.1.]: Springer, 2005. 49

SILVA, T. B.; SCHIRMER, A. S.; BARRIQUELLO, C. H.; ABASCAL, C;
NESVERA, D. A.; SILVA, G. J.; BAGGIO, J. E.; DEUTSCH, R. Measures of
attitude angles of a quadricopter with a complementary filter. 2016. 26

SILVA, W. D. N.; CASTRO, T. da S. Modelagem matemaética de quadricopteros
através da analise de sistemas dinamicos no espaco de estados. Multiverso:
Revista Eletronica do Campus Juiz de Fora-IF Sudeste MG, v. 3, p. 232,
2018. 42

SONG, J.; HU, Y.; SU, J.; ZHAO, M.; AI, S. Fractional-order linear active
disturbance rejection control design and optimization based improved sparrow
search algorithm for quadrotor uav with system uncertainties and external
disturbance. Drones, v. 6, n. 9, 2022. ISSN 2504-446X. Disponivel em:
<https://www.mdpi.com/2504-446X/6/9/229>. 126, 127

SOUSA, V. G.; SAOTOME, O. Proposta de um quadricoptero com grande
capacidade computacional autonoma. Proceeding Series of the Brazilian

Society of Computational and Applied Mathematics, v. 1, n. 1, 2013. 25

SOUZA, R. M. J. A. d. et al. Estratégia de controle adaptiva para
estabilizacao de um quadricoptero na presenca de variacao de massa.
Dissertagao (Mestrado), 2016. 27, 31

STEVENS, B. L.; LEWIS, F. L.; JOHNSON, E. N. Aircraft control and
simulation: dynamics, controls design, and autonomous systems. [S.L]:
John Wiley & Somns, 2015. 26, 28, 31, 32, 33, 37, 38, 39

144


https://www.mdpi.com/2504-446X/6/9/229

SZAFRANSKI, G.; CZYBA, R. Different approaches of pid control uav type
quadrotor. In: CROON, G. de; AMELINK, M. (Ed.). Proceedings of the
International Micro Air Vehicle Conference and Flight Competition
2011 Summer Edition. 't Harde, the Netherlands: [s.n.], 2011. p. 73-78. 64

TRIPATHI, S. M. Modern Control Systems; An Introduction. [S.l.]: Laxmi
Publications, Ltd., 2010. 50

USMAN, M. Quadcopter Modelling and Control With
MATLAB/Simulink Implementation. Tese (Doutorado), 2020. 25, 33, 38, 42

VAIDYANATHAN, S.; LIEN, C.-H. Applications of sliding mode control in
science and engineering. [S.1.]: Springer, 2017. 51, 52, 53

VEYNA, U.; GARCIA-NIETO, S.; SIMARRO, R.; SALCEDO, J. V. Quadcopters
testing platform for educational environments. Sensors, v. 21, n. 12, 2021. ISSN
1424-8220. Disponivel em: <https://www.mdpi.com/1424-8220/21/12/4134>.
126, 127

WANG, B.; ZHANG, Y. An adaptive fault-tolerant sliding mode control allocation
scheme for multirotor helicopter subject to simultaneous actuator faults. IEEE
Transactions on Industrial Electronics, IEEE, v. 65, n. 5, p. 42274236, 2017.
22,23

WINTERLE, P.; STEINBRUCH, A. Geometria Analitica. [S.l.]: Makron Books,
Sao Paulo, 2000. 27

WU, Y.; HU, K.; SUN, X.-M.; MA, Y. Nonlinear control of quadrotor for fault
tolerance: A total failure of one actuator. IEEE Transactions on Systems,
Man, and Cybernetics: Systems, IEEE, v. 51, n. 5, p. 2810-2820, 2019. 22, 23,
52, 128

YU, X.; LIU, Z.; ZHANG, Y. Fault-tolerant formation control of multiple uavs in
the presence of actuator faults. International Journal of Robust and
Nonlinear Control, Wiley Online Library, v. 26, n. 12, p. 2668-2685, 2016. 21

ZEGHLACHE, S.; MEKKI, H.; BOUGUERRA, A.; DJERIOUI, A. Actuator fault
tolerant control using adaptive rbfnn fuzzy sliding mode controller for coaxial
octorotor uav. ISA transactions, Elsevier, v. 80, p. 267-278, 2018. 22, 23

ZIPFEL, P. H. Modeling and simulation of aerospace vehicle dynamics.
[S.L]: American Institute of Aeronautics and Astronautics, 2007. 27, 28, 33, 38, 39


https://www.mdpi.com/1424-8220/21/12/4134

	CAPA
	VERSO
	FOLHA DE ROSTO
	FICHA CATALOGRÁFICA
	EPÍGRAFE
	DEDICATÓRIA
	AGRADECIMENTOS
	RESUMO
	ABSTRACT
	SUMÁRIO
	LISTA DE FIGURAS
	LISTA DE TABELAS
	LISTA DE SÍMBOLOS
	LISTA DE ABREVIATURAS E SIGLAS
	1 INTRODUÇÃO
	2 SISTEMAS DE COORDENADAS PARA QUADRICÓPTEROS
	2.1 Referencial inercial e referencial fixo ao corpo
	2.2 Referencial Fi para Fa
	2.3 Referencial Fa para Fb
	2.4 Referencial Fb para Fc
	2.5 Transformação entre Fc e Fi
	2.6 Considerações finais

	3 SISTEMA, MODELO E SIMULAÇÃO
	3.1 Sistema, modelo e simulação
	3.2 Modelo genérico do quadricóptero
	3.2.1 Cinemática do quadricóptero
	3.2.2 Dinâmica do quadricóptero
	3.2.3 Forças e torques aplicados ao quadricóptero

	3.3 Considerações finais

	4 TÉCNICAS DE CONTROLE
	4.1 Sistemas físicos e sua função de transferência
	4.2 Sistemas de controle em malha aberta
	4.3 Sistemas de controle em malha fechada
	4.4 Sistemas de controle moderno
	4.5 Controle por modos deslizantes
	4.6 Considerações finais

	5 METODOLOGIA
	5.1 Contextualização
	5.2 Bancada para testes
	5.3 Especificações da bancada
	5.3.1 Construção do protótipo e testes iniciais
	5.3.2 Desenvolvimento dos simuladores para quadricópteros
	5.3.3 Simulador linear
	5.3.4 Simulador não linear

	5.4 Desenvolvimento do algoritmo de controle
	5.4.1 Definição da placa controladora
	5.4.2 Controle proporcional, integral e derivativo
	5.4.3 Integração das ações de controle
	5.4.4 Testes utilizando o simulador não linear e o protótipo
	5.4.5 Validação da bancada para teste

	5.5 Sistema de controle auxiliar para falhas
	5.5.1 Definição dos cenários de falha
	5.5.2 Coleta e análise dos ângulos durante falhas
	5.5.3 Desenvolvimento de sistema de controle auxiliar SMC
	5.5.4 Teste e validação do controle auxiliar

	5.6 Considerações parciais

	6 RESULTADOS
	6.1 Características técnicas da bancada para teste
	6.1.1 Parâmetro kf do sistema propulsor

	6.2 Primeira versão da bancada
	6.3 Segunda versão da bancada
	6.4 Simuladores e sistema de controle para quadricópteros
	6.5 Validação da bancada
	6.6 Definição e análise dos cenários de falha
	6.6.1 Testes de cenários de falhas na bancada
	6.6.2 Coleta e análise dos dados durante as falhas
	6.6.3 Comparação entre experimento e simulação

	6.7 Sistema de controle auxiliar SMC
	6.7.1 Atuação do controle por modos deslizantes
	6.7.2 Validação do controle auxiliar SMC na bancada
	6.7.3 Outros experimentos realizados na bancada

	6.8 Discussão

	7 CONCLUSÃO
	7.1 Contribuições do trabalho
	7.2 Sugestões para trabalhos futuros

	A Bancada de testes
	REFERÊNCIAS BIBLIOGRÁFICAS

