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RESUMO

SILVA, Welington de Souza Modelagem, Planejamento de Movimentos e controle PID
sintonizado com algoritmo genético de um veiiculo aéreo autonomo do tipo quadrirrotor.
2021. 175 f. Dissertagao (Mestrado em Engenharia Eletronica) - Faculdade de Engenharia,
Universidade do Estado do Rio de Janeiro (UERJ), Rio de Janeiro, 2021.

Veiculos autonomos tém se provado agentes modificadores e de inovacao em di-
versas areas. Nos centros urbanos, por exemplo, tém grande potencial para solucionar
varios problemas do transporte moderno de bens e pessoas contribuindo para o desenvol-
vimento de cidades inteligentes. No campo, possuem aplicagoes diversas na agricultura
que vao desde o monitoramento de plantacoes a fertilizacao do solo. Na industria, reali-
zam inspecoes, fazem filmagens, transportam equipamentos, etc. Nesse cendrio, veiculos
aéreos nao tripulados compoem uma classe promissora de robos moveis, com aplicagoes
possiveis em monitoramento e seguranga, inspecao de estruturas e equipamentos, atendi-
mento médico de urgéncia, entrega de produtos, busca e resgate em areas remotas, dentre
outros. Nesta classe de veiculos, destacam-se os quadrirrotores que, movimentados por
quatro hélices, oferecem liberdade de movimentacao em qualquer direcao, capacidade de
pairar no ar e de voar com velocidade baixa de seus motores, além da facilidade de pousar
e decolar de qualquer superficie plana. Trata-se, entretanto, de um sistema sub atuado
que apresenta desafios para ser controlado. Diversas estratégias sao encontradas na li-
teratura para realizar o controle de posi¢ao e atitude de quadrirrotores, porém a mais
popular é o emprego de controladores do tipo proporcional-integral-derivativo. Todavia,
a escolha adequada dos parametros desses controladores ainda se apresenta como uma ta-
refa complicada. Nesse contexto, esta Dissertacao visa contribuir no tema movimentacao
autonoma de quadrirrotores, apresentando a modelagem matematica das suas cinematica
e dinamica, o planejamento de trajetérias exequiveis e, especialmente, a implementacao
de controladores para o seguimento das trajetorias planejadas. O esquema de controla-
dores do tipo proporcional-integral-derivativo, sintonizado inicialmente pelo método de
Ziegler-Nichols, tem em seguida os seus 18 ganhos otimizados utilizando um algoritmo
genético. Validacao computacional é realizada com base em trajetérias com caracteristicas

distintas, avaliando-se a capacidade e o desempenho no rastreamento das mesmas com e



sem a influéncia de perturbacoes. Os resultados comprovam a exequibilidade do modelo
e do esquema de controle, bem como o melhor desempenho da sintonia realizada pelo

algoritmo genético, e provéem base de comparacao para experimentos futuros.

Palavras-chave: Quadrirrotores. Planejamento de movimentos. Controle PID. Algoritmos

genéticos.



ABSTRACT

SILVA, Welington de Souza. Modeling, Planning of Movements and PID control tuned
with a Genetic Algorithm of a Quadrirrotor Autonomous Aerial Vehicle. 2021. 175 f. Dis-

sertagdo (Mestrado em Engenharia Eletronica) - Faculdade de Engenharia, Universidade

do Estado do Rio de Janeiro (UERJ), Rio de Janeiro, 2021.

Autonomous vehicles have proven themselves as agents of change and innovation
in several areas. In urban centers, for example, they have great potential to solve several
problems in the modern transport of goods and people, contributing to the development
of smart cities. In agriculture, they they are applied in applications ranging from moni-
toring of plantations to soil fertilization. In industry, they carry out inspections, footage,
transport equipment, etc. In this scenario, unmanned aerial vehicles are a promising
class of mobile robots, with possible applications in monitoring and security, inspection
of structures and equipment, emergency medical care, product delivery, search and rescue
in remote areas, among others. Quadcopters stand out. Put in motion by four propellers,
they offer freedom of movement in any direction, the ability to hover in the air and fly with
low engine speed, in addition to the ease of landing and taking off from any flat surface. It
is, however, an underactuaed system which presents challenges to be controlled. Several
strategies are found in the literature to control the position and attitude of quadcopters,
among which the most popular is the use of proportional-integral-derivative controllers.
However, the proper choice of parameters for these controllers is still a complicated task.
In this context, this Dissertation aims to contribute to the theme of autonomous mo-
vement of quadcopters, presenting the mathematical modeling of their kinematics and
dynamics, the planning of feasible trajectories and especially, the implementation of con-
trollers to track them. The proportional-integral-derivative controller scheme, initially
tuned by the Ziegler-Nichols method, then has its 18 gains optimized using a genetic
algorithm. Computational validation is performed using trajectories with distinct cha-
racteristics and evaluating the quadrotor ability and performance in tracking them with
and without the influence of disturbances. The results prove the feasibility of the model
and the control scheme, as well as the better performance of the tuning performed by the

genetic algorithm. In addition, they provide a comparison basis for future experiments.



Keywords: Quadrotors. Motion planning. PID control. Genetic algorithm.
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19

Robos moveis autonomos tém sido objeto de pesquisa e desenvolvimento ha décadas
e, em conjunto com outros tipos de solugoes robdticas, vém experimentando o crescimento
da demanda nos tltimos anos para aplicacoes do mundo moderno. Em grandes metrépoles
ao redor do mundo, por exemplo, a urbanizacao intensa gera perdas de funcionalidades
basicas que afetam de maneira significativa a qualidade de vida da populagao, tais como
deficiéncias no gerenciamento de recursos naturais e dificuldades logisticas e de mobilidade
urbana as quais podem melhorar significativamente com o uso de sistemas robéticos [1].
Nesse contexto, os veiculos autonomos tém um grande potencial para solucionar iniimeros
problemas atuais do transporte moderno de bens e pessoas, contribuindo para o desen-
volvimento de cidades inteligentes.

A ampla utilizacao de veiculos autonomos tende a reduzir a emissao de poluentes
e o consumo de energia nas cidades [2], além de proporcionar resultados economicos e
sociais positivos através de maior eficiéncia no gerenciamento do trafego, na seguranca
rodovidria e na acessibilidade ao transporte [3]. Ao prover carros, caminhoes, 6nibus,
navios, trens, Veiculos Aéreos Nao-Tripulados (VANT’s), avides e helicépteros de capa-
cidade de movimentacao autonoma para desempenhar suas diferentes fungoes, tais como
transportar pessoas e materiais dentro ou fora das cidades, tende-se a melhorar a logistica,
os servigos, a qualidade de vida da populacao e a eficiéncia de uma maneira geral das cida-
des modernas. Eliminacao de sinais de transito, gerenciamento do uso compartilhado dos
diferentes modais, monitoragao de ativos através da cidade, e atendimentos de urgencia
sao alguns exemplos das necessidades que podem ser atendidas [4, 5].

Fora das cidades, VANT’s também se apresentam como agentes de mudanga e
melhorias em diversas areas, tais como agricultura, engenharia, cinema e até mesmo
guerra. Nesse cenario, veiculos aéreos nao tripulados compoem uma classe promissora de
robos méveis, com aplicagoes possiveis em monitoramento e seguranga (por exemplo, em
operagoes policiais no estado do Rio de Janeiro), inspecao de estruturas (na construgao de
edificagoes e na instalacdo de sistemas de microgeracao de energia com fontes renovaveis),
e equipamentos, atendimento médico de urgéncia, entrega de produtos, na moderniza¢ao
da agricultura brasileira e na preservacao ambiental e animal, dentre outros. Com o
crescimento do mercado de compras pela internet nos ultimos anos, por exemplo, além
do distanciamento social imposto pela pandemia de COVID-19 recentemente, diversas

empresas de logistica tém o objetivo de tornar a entrega autonoma de materiais por
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intermédio de VANT’s uma realidade. Nao por acaso, muitas empresas multinacionais,
como por exemplo a Amazon estd com testes bem avancados na entrega de produtos
utilizando VANT’s [6].

Como elementos basicos da movimentacao autonoma de robos apresentam-se o pla-
nejamento e o seguimento de trajetorias. O primeiro pode ser definido como o processo de
determinar uma lei de movimento que permita a um robo movimentar-se de uma posicao
inicial até uma posicao final, sujeito a restrigoes, enquanto o segundo trata do projeto
de controladores que conduzam o veiculo da maneira planejada. Sao temas fundamen-
tais em robdtica movel, presentes em diversas aplicagoes tais como a movimentacao de
VANT’s em tarefas de perseguigao [7], a navegagao autonoma e cooperativa de miltiplos
robos [8], a operagao de veiculos agricolas [9], a movimentagao robdtica em ambientes
acidentados [10] e o estacionamento de carros em cidades [11,12].

Diante desse cenario, esta Dissertacao pretende contribuir nos temas de plane-
jamento e seguimento de trajetérias para operagao autonoma de veiculos aéreos nao-
tripulados do tipo quadrirrotor. Para tal, partindo de um modelo matematico, apresenta-
se a implementacao computacional tanto da cinematica quanto da dinamica de um qua-
drirrotor, bem como algoritmos para o planejamento de trajetérias exequiveis e o projeto
de controladores (de orientacao, posicao e altitude) para a realizagdo das mesmas. A
movimentacgao autonoma é obtida através de controladores do tipo Proporcional-Integral-
Derivativo (PID) cuja sintonia, inicialmente realizada pelo método de Ziegler-Nichols, é

otimizada por intermédio de um algoritmo genético.

Estrutura do Trabalho

O trabalho é organizado da seguinte forma: No Capitulo 1 é apresentado o estado
da arte do quadrirrotor. No Capitulo 2, sao apresentados conceitos fundamentais que
balizam os desenvolvimentos apresentados nesta Dissertagao. No Capitulo 3 apresenta-se o
processo de obtencao das equagoes que modelam as cinematica e dinamica do quadrirrotor.
O Capitulo 4 discorre sobre o planejamento de trajetorias enquanto Capitulo 5 apresenta o
projeto e a implementagao do algoritmo de controle para os seus seguimentos. No Capitulo
6 sao discutidos os resultados obtidos e no Capitulo 7 apresenta as consideracoes finais

sobre o trabalho.
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1 ESTADO DA ARTE

1.1 Quadrirrotores

Instituida em 2005 e operacional a partir de 2006 em substitui¢ao ao Departamento
de Aviagao Civil (DAC), a a Agéncia Nacional de Aviacao Civil (ANAC) é a agéncia
reguladora federal do Brasil com a finalidade de regular e fiscalizar as atividades da aviacao
civil e a infraestrutura aeronautica e aeroportuaria do paifs, com acoes que se enquadram
nos ambitos de certificagao, fiscalizacao, normatizagao e representacao institucional. No
Regulamento Brasileiro da Aviacao Civil (RBAC) E-94, Emenda numero 1, intitulado

'Requisitos gerais para aeronaves nao tripuladas de uso civil’ [13], a ANAC define:
Definigao 1 (Aeromodelo) Toda aeronave nao tripulada com finalidade de recreagao.

Defini¢ao 2 (Aeronave Remotamente Pilotada - RPA) Aeronave ndo tripulada, pi-
lotada a partir de uma estag¢ao de pilotagem remota com finalidade diversa de recreacdo

(em inglés, Remotely-Piloted Aircraft).

Defini¢ao 3 (Aeronave com operagao autéonoma) Operacio normal de uma aero-
nave nao tripulada durante a qual nao € possivel a intervencao do piloto remoto no voo

ou parte dele.

Adicionalmente, na base de dados composta por diciondrios bilingues e listas de
siglas desenvolvidos por servidores da Superintendéncia de Gestao de Pessoas (SGP) da

ANAC, denominada ANACpédia [14], pode-se encontrar a definigao a seguir:

Definigao 4 (VANT) Aeronave projetada para operar sem piloto a bordo que ndo seja
utilizada para fins meramente recreativos. Nesta defini¢do, incluem-se todos os avides,
helicopteros e dirigiveis controldaveis nos trés eixos, excluindo-se, portanto, os baloes tra-

dicionais e 0s aeromodelos.

Quadrirrotores (também conhecidos como quadricépteros) sao aeronaves cuja sus-
tentacao e manobrabilidade no ar é alcangada através de quatro hélices acionadas por
motores independentes. Sao classificados como aeronaves de asas rotativas, e sao também
denominados como helicopteros, embora com caracteristicas diferentes dos helicépteros

padrao [15]. A Figura 1 apresenta um exemplo de quadrirrotor.
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Figura 1: Modelo de um Quadrirrotor.
Fonte: O Autor.

Os quadrirrotores possuem caracteristicas muito importantes em comparacao a
outros tipos de aeronaves, tais como: liberdade de movimentacao em qualquer direcao,
capacidade de pairar (ficar parado) no ar e de voar com velocidade baixa de seus motores,
além da facilidade de pousar e decolar de qualquer superficie plana, nao precisando, por
exemplo, de uma pista de decolagem [15]. Por estas caracteristicas os quadricépteros
vem sendo largamente utilizados em diversos setores, tais como: inspecao de edificagoes,
pontes e dreas perigosas ao ser humano, seguranga (monitoragao de favelas, resgate de
pessoas), cinematografia, agricultura, entre outras [16].

Os quadrirrotores sao basicamente compostos por um quadro (do inglés, frame),
motores, hélices, controlador eletronico de velocidade (ESC, do inglés FEletronic Speed
Controller), placa controladora, bateria e sistema de comunicagao, além de eventuais
componentes adicionais dependendo da finalidade pra qual a aeronave é projetada [17].

O quadro é a estrutura fisica do Quadricoptero, que tipicamente assume uma das
configuragoes a seguir [18]:

Tricopter. Estrutura com trés bragos e trés motores, sendo um por braco;

Y4. Semelhante a um tricopter, porém com um motor adicional,

Quadrirrotor. Estrutura com quatro bragos e quatro motores, um por braco, posicio-
nados em X ou +;

Hexacopter. Estrutura com seis bragos e seis motores, sendo um por brago;

Y6. Estrutura com trés bracos e seis motores, sendo dois motores por braco;
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(a) Quadro (Frames). (b) Componentes de um Quadrirrotor.

Fonte: TAROT, 2020 [18]. Fonte: PRG, 2020 [17].

Figura 2: Quadro e Componentes de um Quadrirrotor

Octacopter. Estrutura com oito bragos e oito motores, sendo um motor por braco;
X8. Estrutura com quatro bracos e oito motores, dois motores por braco.

A Figura 2a apresenta alguns exemplos de diferentes quadros de VANTs.

O conjunto composto pelos motores e hélices produz a forca que sustenta a aero-
nave no ar, enquanto o ESC tem a fun¢ao de controlar a velocidade dos motores. A placa
controladora tem por finalidade realizar o controle de alto nivel da aeronave, a bateria for-
nece a alimentacao a toda parte elétrica da mesma e, por fim, o sistema de comunicacao,
composto por transmissor (controle remoto) e receptor (posicionado na aeronave), per-
mite envio e recebimento de sinais para fins diversos. Os diferentes componentes de um

quadricoptero sao exemplificados na Figura 2b.

1.2 Principio de Funcionamento

Na configuracao X, os motores sao posicionados equidistantes do centro de massa
da aeronave, sendo que cada par de motores diagonalmente opostos gira em sentidos
contrarios, ou seja, um par no sentido horario e o outro no sentido anti-horario, como pode
ser visto na Figura 3. Deste modo, quando as hélices giram com velocidades angulares
iguais, o momento resultante do quadricéptero é nulo, possibilitando estabilidade de voo
em torno do centro de gravidade da aeronave.

Pelo exposto, fica evidente a possibilidade de produzir movimentos do quadrirrotor
através da variacao da velocidade angular de cada motor/hélice. A Figura 4 apresenta as
combinagoes de velocidades dos motores que produzem movimentacao para frente/tras,
esquerda/direita, cima/baixo, pairar e girar em torno do préprio eixo.

Na Figura 4.a observa-se que com o aumento da velocidade angular dos motores
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Figura 3: Sentido de Giro dos Motores.
Fonte: O Autor.

Figura 4: Movimentos do Quadrirrotor.
Fonte: O Autor.

(M2 e M3) em conjunto com a diminui¢ao proporcional da velocidade angular dos mo-
tores (M1 e M4) é possivel movimentar a aeronave para a frente. De maneira anéloga,
na Figura 4.b observa-se que aumentar a velocidade angular dos motores (M1 e M4) e
diminuir proporcionalmente a velocidade angular dos motores (M2 e M3) produz movi-
mentacao para tras. De maneira semelhante, as Figura 4.c e Figura 4.d exemplificam a
movimentagao do quadrirrotor para a esquerda e para a direita, respectivamente.

A Figura 4.e exemplifica como realizar movimento para cima, aumentando a ve-
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locidade angular dos quatro motores (M1, M2, M3 e M4) simultaneamente, enquanto a
Figura 4.f indica como a diminuicao simultanea destas velocidades gera movimento de
descida.

Na situacao exemplificada na Figura 4.g, a aeronave paira no ar, mantendo a
velocidade de rotacao dos quatro motores constante.

Por fim, as Figura 4.h e Figura 4.i exemplificam o movimento de rotacao da ae-
ronave ao redor do seu préprio eixo nos sentidos anti-hordrio (aumentando a velocidade
angular de (M2, M4) e diminuindo proporcionalmente a velocidade angular de (M1, M3))
e horério (aumentando a velocidade angular (M1, M3) e diminuindo proporcionalmente
a velocidade angular dos motores (M2, M4)), respectivamente.

Em resumo, para movimentar um quadricéptero, produz-se tragao maior em dois
motores e proporcionalmente menor nos outros dois, mantendo a tragao total da aeronave

constante.

1.3 Historico

Os primeiros registros do uso dos VANT’s sao imprecisos. Tal como afirma 16,
existem informagoes que comprovam o uso de aeronaves nao tripuladas desde meados
do século XIX, ocasiao na qual eram utilizadas inclusive em guerras. Entretanto, os
primeiros estudos de aeronaves do tipo quadrirrotor surgiram apenas em 1907, com os
irmaos Jacques e Louis Breguet e o professor Charles Richet, que construiram a primeira
aeronave com quatro motores e quatro hélices denominada “Gyroplane N° 1”. Na ocasiao,
foram realizados testes com baixa altitude e curto tempo de duracao, que, embora nao
tenham produzido bons resultados, firmaram a teoria do uso dos motores aos pares girando
em sentidos opostos que até hoje baliza a operacao deste tipo de aeronave. O “Gyroplane
N° 17 (vide Figura 5a) tinha peso de decolagem aproximado de 578 Kg mais o peso da
tripulacao.

Em 1920, o engenheiro Etienne Oemichen iniciou as suas experiéncias de projetos
com aeronaves de asas rotativas. No total, o engenheiro projetou seis aeronaves de de-
colagem vertical. A primeira falhou, mas Oemichen continuou com as suas experiéncias.
O segundo projeto, o “Oemichen 2”7 (Figura 5b), era uma aeronave com quatro motores,
oito hélices e estrutura de aco no formato de cruz, sustentado por um balao de hidrogénio.

Segundo 16, Etienne Oemichen conseguiu realizar voos com certa estabilidade e contro-
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(a) Gyroplane N°1. (b) Oemichen 2.
Fonte: Pizetta, 2015 [19]. Fonte: Lima, 2015 [20].

Figura 5: Gyroplane N°1 e Oemichen 2.

labilidade mesmo com uma estrutura rudimentar, porém nao satisfeito com a altura que
suas aeronaves conseguiram, ele decidiu projetar novas aeronaves com somente um motor
principal e outros dois motores na funcao de anti-torque.

Em 1922, a US Army Air Corps em parceria com George de Bothezat e Ivan
Jerome desenvolveu o “Octopus Voador” (Figura 6a), uma aeronave do tipo quadrirrotor
com hélices de seis pas em cada motor. A aeronave atingiu altura méaxima em torno de 5
metros com peso de decolagem de aproximadamente de 1700 Kg. Segundo 20, os estudos
do Octopus Voador foram limitados a poucos voos e, devido ao seu alto custo, o projeto
foi cancelado.

Em 1956, o protétipo de aeronave conhecido como “Convertawings Model A” foi
projetado tanto para uso tanto militar quanto civil com controle através da variacao de
tracao entre os motores, e conseguiu bons resultados, apesar de testes realizados exclusiva-
mente com movimentagao pra frente. De acordo com [20], mesmo com bons resultados nos
voos, nenhuma empresa teve interesse em investir na aeronave e o projeto foi terminado.
A Figura 6b apresenta o “Convertawings Model A”.

Em 1963, foi produzido o Curtis X-19, com objetivo de transportar passagei-
ros. Entretanto, a transicao entre os voos vertical e horizontal nao teve bons resultados,
apresentando-se muito lenta [16]. Devido a esse problema o projeto foi descontinuado. A
aeronave Curtis X-19 pode ser vista na Figura 7a.

Em 1966, aconteceu o primeiro voo da Bell X-22 (Figura 7b) e a transigdo entre
os voos vertical e horizontal apresentou 6timos resultados. Entretanto, a aeronave nao

foi capaz de atingir a velocidade maxima de projeto de 525 Km/h e, por esse motivo, o
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(a) Octopus Voador. (b) Convertawings Model A.
Fonte: Koga, 2013 [21]. Fonte: Lima, 2015 [20].

Figura 6: Octopus Voador e Convertawings Model A.

(a) Curtis X-19. (b) Bell X-22.
Fonte: Monteiro, 2015 [22]. Fonte: Benigno, 2015 [16].

Figura 7: Curtis x-19 e Bell X-22.

projeto foi cancelado [16].

Na década de 80 ocorreram os maiores avancos tecnologicos no ramo de atuado-
res e sensores para aeronaves. Desenvolveram-se os sensores microeletromecanicos e as
técnicas e materiais de armazenamento de energia e processamento de informagoes evoluiu
sobremaneira, contribuindo para o ressurgimento dos quadrirrotores num novo conceito de
veiculos aéreos nao-tripulados [23], no qual o tamanho e o peso das aeronaves reduziu sig-
nificativamente. Seguiu-se o aumento do interesse de pesquisadores no estudo desse tipo
de aeronaves [22]. Assim, as aeronaves tornaram-se mais vidveis em termos de mobilidade
e custos de producao. Como exemplo, cita-se os VANT’s atuais, mais conhecidos como
"drones’ que, se comparados aos Gyroplane N° 1 e Octopus Voador, ou ainda a outros
projetos do inicio do século XIX, sao menores, pesam menos e tém custos de producao
bem inferiores.

Nessa nova geracao de quadrirrotores destacam-se os quadrirrotores das empresas
Tarot apresentados na Figura 2a, os fabricados pela empresa AeroQuad [24], que pode ser
visto na Figura 8a, os desenvolvidos pela empresa ArduCopter, cuja tela de configuracoes

¢ apresentada na Figura 8b, os fabricados pela empresa Parrot, que podem ser observados
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(a) Modelo da empresa AeroQuad.
Fonte: DIYDRONES, Acesso em: (b) Modelo da empresa ArduCopter.
18.12.2020. Fonte: Arducopter, 2020 [24].

Figura 8: Modelos das empresas Aeroquad e ArduCopter.

(a) Modelo da empresa Parrot
AR.Drone. (b) Modelo da empresa DJI Phantom.
Fonte: Parrot, 2020 [25]. Fonte: DJI, 2020 [26].

Figura 9: Modelos das empresas Parrot AR.Drone e DJI.

na Figura 9a, e os quadrirrotores da empresa DJI, apresentados na Figura 9b. As aero-
naves desenvolvidas pelas empresas ArduCopter e AeroQuad sao projetos com software e
hardware de c6digo aberto, baseadas no microcontrolador Arduino segundo o conceito de
'faca vocé mesmo’ (DIY, do inglés Do it Yourself). Ja a empresa Parrot, tem projetos
com pequenos quadrirrotores controlados via rddio com cameras ligadas acopladas, po-
dendo ser controlado por smartphones ou tablets. Por fim, a empresa DJI, possui alguns

dos quadrirrotores mais difundidos mundialmente, os Phantom séries 3 e 4.

1.4 Legislacao de VANT’s no Brasil

A legislacao brasileira a respeito de veiculos aéreos nao tripulados é muito recente
e ainda esta passando por ajustes. No Brasil, existem trés érgaos responsaveis pela regu-
lamentagao e homologacao dos VANT’s, a saber: Agéncia Nacional de Telecomunicagoes
(ANATEL); Agéncia Nacional de Aviagao Civil (ANAC) e Departamento de Controle do
Espago Aéreo ( DECFEA).

O DECEA deu inicio a regulamentacao em fevereiro de 2017 e a ANAC em maio

do mesmo ano, sendo o Regulamento Brasileiro de Aviagao Civil Especial n® 94/2017
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(RBAC-E n°® 94/2017) da ANAC complementar as normas de operagado determinadas
pela ANATEL e pelo DECEA.

A ANATEL possui a fungao de regularizar os dispositivos e equipamentos que
funcionem e emitam sinais de radiofrequéncia para prevenir interferéncias. Durante o
processo de homologacao do dispositivo, a agéncia verifica as caracteristicas técnicas de
transmissao dos equipamentos e, quando aplicavel, emite um selo com um numero pra
colar tanto no veiculo aéreo como no radio transmissor.

A ANAC é a responsdvel pela criacao de regras para a atividade dos VANT’s e
pelo seu credenciamento. Na péagina da agéncia na internet, encontra-se o Sistema de
Aeronaves nao Tripuladas (SISANT), no qual o piloto ou o responsavel pelo VANT deve
preencher um cadastro com informagoes pessoas e informagoes do equipamento, tais como
modelo e nimero de série. O documento gerado pelo sistema deve estar sempre de posse
do piloto. Um modelo desse documento é apresentado no Anexo A.

O DECEA é um departamento militar que tem a responsabilidade de controlar
0 espago aéreo brasileiro. Para realizar voos é necesséario solicitar autorizacao para tal
junto ao DECEA, através do sistema denominada Solicitacao de Acesso de Aeronaves
Remotamente Pilotadas (Sarpas). Neste, é solicitado ao operador da aeronave informagoes
tais como o tipo de aeronave utilizada, o local, o tempo e a altitude do voo, entre outras
informagoes necessarias para que o DECEA avalie a possibilidade de liberar a atividade
sem que haja interferéncia na regulamentagao vigente e no espago aéreo brasileiro. O
modelo de documento de solicitagao de voo é apresentado no Anexo B.

Todas as atividades aéreas com VANT’s nao autorizadas e/ou que infringirem os
artigos dos Cédigos Penal e Civil podem ser punidos com multa variando atualmente de
R$ 3.200,00 (pessoa fisica) até R$ 40.000,00 (pessoa juridica).

O DECEA sempre orienta os operadores de VANT’s que fiquem informados sobre
as regras vigentes para o acesso ao espaco aéreo brasileiro por aeronaves remotamente
pilotadas, tanto para uso exclusivamente recreativo (podendo ser consultado no AIC N

17) quanto para aeronaves nao recreativa (podendo ser consultado no ICA 100-40).

1.4.1 Regras Bésicas para VANT’s no Brasil

Nesta secao sao apresentadas algumas regras basicas que proprietarios e pilotos de

veiculos aéreos nao tripulados devem respeitar em territério brasileiro. Considera-se trés



30

classes de VANT’s diferentes, em funcao dos seus pesos de decolagem®:
e (lasse 3: Peso de decolagem entre 250g e 25Kg;
e (lasse 2: Peso de decolagem entre 25Kg e 150Kg;
e (lasse 1: Peso de decolagem acima de 150Kg.

Embora o modelo matematico e as propostas de controle de quadrirrotores apre-
sentadas nesta Dissertacao sejam aplicaveis a todas as classes acima citadas, as emulagoes
computacionais sao realizadas com base em um VANT classe 3. Desse modo, resume-se
a seguir as regras de pilotagem béasicas para esta classe de aeronave, além de algumas

outras regras generalistas:

O piloto deve ter mais de 18 anos; E obrigatério Seguro Reta (seguro de responsabili-
dade civil, que abrange prejuizos a terceiros no caso de acidentes envolvendo os VANT’s);
Altura maxima de voo de 400 pés ou 120 metros (contado a partir do ponto de decola-
gem). Para voos acima deste limite é necesséario possuir certificado de piloto de aeronave
especifico; Equipamentos com peso maximo de decolagem acima de 250g precisam ser
cadastrados no SISANT; Distancia minima horizontal de 30 metros em relacao a pessoas,
casas, prédios, veiculos e animais; Aeronaves nao podem se aproximar a menos de 5,4 km
de um aeroporto, se estiverem voando a uma altura de até 30 metros. Para voos mais

altos, os VANT’s precisam manter uma distancia de pelo menos 9 km.

Para voar com VANT’s com mais de 250g préximo a pessoas é necessario que elas concor-
dem previamente com a operacao; Na operacao de uma aeronave remotamente pilotada
com peso maximo de decolagem acima de 250 gramas, devem permanecer disponiveis
na Estacao de Pilotagem Remota, durante toda a operagao, os seguintes documentos:
Certidao de Cadastro, Certificado de Matricula ou o Certificado de Marca Experimen-
tal; certificado de aeronavegabilidade (se aplicavel), manual de voo, apdlice de seguro
ou certificado de seguro com comprovante de pagamento (se aplicdvel), documento con-

tendo avaliagao de risco, Licenga, habilitacao e extrato do Certificado Médico Aeronautico

(CMA).

! Aeronaves com peso de decolagem abaixo de 250g sdo considerados brinquedos e o uso é livre.
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1.5 Motivacao

Tal como mencionado anteriormente, com o advento dos sistemas microeletro-
mecanicos, a pesquisa e o desenvolvimento com VANT’s tém experimentado grande cres-
cimento, levando a inimeras aplicagoes em diferentes areas, dentre as quais pode-se des-

tacar.

Os servigos de entrega de produtos tém crescido significativamente em todo o mundo.
Como exemplo, cita-se a entrega de alimentos comprados online, que obtiveram um au-
mento de 27% em 2020 se comparado ano anterior 2019 [27] e, espera-se, continuem a
crescer nos proximos anos. Nesse contexto, a entrega autonoma figura como uma alter-
nativa conveniente, especialmente em se considerando periodos de isolamento social, tais
como o que muitos paises vém experimentando em consequéncia da pandemia COVID-19,
nos quais o contato entre as pessoas deve ser reduzido ao maximo. A entrega autonoma
pode reduzir o tempo de chegada do produto ao cliente final, dentre outras possibilidades
e, nao por acaso, grandes empresas do ramo, tais como Amazon e UPS vém obtendo
avancos na area de drones para entregas. esta ultima, por exemplo, ja obteve certificagao
de transporte aéreo nos Estados Unidos, o que lhe permite entregar pacotes pequenos com

drones [28].

Neste setor os drones tém tido aplicacao crescente como elementos de melhoria no monito-
ramento e desenvolvimento da lavoura com mais exatidao, levando a uma maior produti-
vidade. Entre as atividades desempenhados pelos veiculos aéreos nao tripulados, citam-se
a identificagao de pragas e doencas, a gestao do plantio, o mapeamento aéreo das lavouras,
a contagem de plantas e a pulverizagao, entre outras atividades de supervisao da lavoura.
Com a utilizacao dos VANT’s é possivel otimizar o trabalho, diminuir custos e facilitar a

tomada de decisoes;

Neste setor os VANT’s vém sendo empregados para monitoragao de dreas grandes e/ou de
dificil acesso ao ser humano, em estruturas complexas e altas colhendo dados e imagens.
Essas informagoes podem ser utilizadas na inspegao de edificios, monitoramento de obras,
levantamentos topograficos, fornecimento de imagens do local de trabalho a pessoas que

nao estao no mesmo, entre outras utilidades.

Em func¢ao do seu baixo custo, sua rapidez, e sua eficiéncia, os VANT’s sao utilizados no

monitoramento de animais e de florestas em areas de preservacao ambiental, na prevencao
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de desastres ambientais e na avaliacao de areas afetadas, auxiliando no reflorestamento
de areas florestais, no combate ao desmatamento de areas protegidas e da caca indevida

de animais silvestres.

Neste setor, os VANT’s sao projetados para uso em guerras e na espionagem do inimigo.
Os Estados Unidos sao os principais investidores deste tipo de tecnologia no mundo,
utilizando-a sobremaneira para o combate ao terrorismo.

Além das areas descritas acima, pode-se também observar aplicacoes dos VANT’s
em atividades de ajuda humanitarias a paises em guerra ou em epidemias, resgate de
animais, seguranca, energia, jornalismo e produgoes cinematograficas.

Pelo exposto, cabe ressaltar que os quadrirrotores aplicam-se com grandes vanta-
gens em diversas situagoes nas quais o ser humano corre alto risco de vida, e também em
atividades de alto custo economico. Entre os motivos para as vantagens se comparados a
drones de asa fixa, por exemplo, estda o fato de serem sustentados por quatro motores, o
que possibilita diminuir o tamanho de cada motor e simplifica a complexidade mecéanica do
projeto, além de diminuir o custo na manutencao das aeronaves. Tipicamente, os motores
utilizados sao elétricos e nao a combustao, o que permite aplicagao dos quadrirrotores em
ambientes fechados, além de serem nao poluentes. Adicionalmente, este tipo de aeronave
tem a capacidade de decolar e aterrissar em qualquer area plana, sendo muito requerido
em inumeras atividades.

Com todas as possibilidades de aplicacao de VANT’s na industria, na area de
servigos e no entretenimento, a academia tem apresentado crescimento nas atividades de
pesquisa e desenvolvimento na area, propondo constantemente novas possibilidades de
implementagao e aplicacao dos VANT’s. Como exemplo, cita-se o Programa de Pesquisa
e capacitagdo com Veiculos Aéreos Nao Tripulados (Pro-Vant) surgido em 2012, visando
avaliar as operacionalidade e exatidao dessas aeronaves em atividades académicas e ci-
entificas, tendo como foco a area das geotecnologias. Adicionalmente, o surgimento de
ligas de competicao tendo como base os VANT’s, tais como a Drone Trial League, o
UAV Challenge, o euRathlon , o MAAXX-Europe , o IARC e a IROS Drone Challenge
demonstram o interesse no desenvolvimento da area. Tais competicoes sao, em sua mai-
oria, eventos que propoem a utilizacao de VANT’s autonomos para realizar atividades
especificas tais como deslocamento de um lugar a outro, com desvio de obstaculos pelo

caminho, realizacao de trajetérias planejadas no menor tempo possivel, busca de pessoas
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desaparecidas, na identificacao de objetos, entre outras.

Cabe ressaltar o fato do quadrirrotor ser um sistema dinamico sub atuado, o que
leva a dificuldades de modelagem e controle. Desse modo, o controle de movimentos de
quadrirrotores pode ser considerado um problema ainda em aberto, com muitas propostas

de solugbes sendo pesquisadas/avaliadas.

1.6 Objetivo

No contexto da movimentacao autonoma de VANT’s, esta Dissertagao pretende
contribuir para o tema planejamento e controle de movimentos de veiculos aéreos nao
tripulados do tipo quadrirrotor, apresentando as suas modelagens cinemaética e dinamica,
um método simples de planejamento de trajetorias e o projeto de controladores que dao
a aeronave a capacidade de realizd-las de maneira autonoma. A modelagem do sistema
é realizada de duas formas distintas (fungoes de transferéncia e espago de estados) para
fins de comparacao e futura validacao experimental e a técnica de controle proporcional-
integral-derivativo (PID) é utilizada para prover os sinais de atuagao sobre a planta. Adi-
cionalmente, um algoritmo para otimizacao dos ganhos destes controladores baseado na
técnica de algoritmos genéticos é projetado e implementado, provando-se uma ferramenta
adequada para a sintonia de todos os PID’s empregados. A validagao das modelagem,
planejamento e controle para seguimento de trajetérias é realizada computacionalmente,
sendo comparados resultados em trajetorias com diferentes caracteristicas, que possuem

paralelo em aplicacoes reais.
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2 FUNDAMENTACAO TEORICA

Neste capitulo sao apresentados conceitos fundamentais relacionados aos desen-
volvimentos realizados nesta Dissertacao, a saber: espaco de estados, planejamento de

trajetorias, controle PID, linearizacao, equagoes de Euler-Lagrange e algoritmos genéricos.

2.1 Espaco de Estados

Seja um sistema dinamico, define-se:

Definicao 5 (Estado) Conjunto minimo de sinais que representam a memdria de todo
o passado do sistema, ou seja, dado somente o valor do estado em um instante de tempo t
e a entrada para os instantes t > ty, € possivel determinar a saida para todos os instantes

de tempo t > t.

Defini¢ao 6 (Variaveis de estado) sdo as varidveis que constituem o menor conjunto
com capacidade de determinar o estado do sistema dinamico. Podem ser quantidades

fisicas ou nao fisicas mensurdveis ou observdveis;

Defini¢ao 7 (Vetor de estado) Vetor de dimensao n composto pelas n-varidveis de es-

tado que descrevem o sistema por completo;

Defini¢ao 8 (Espago de estados) FEspaco n-dimensional cujos eizos sao as varidveis

de estado;

Defini¢ao 9 (Equacgoes de estado) F o conjunto de n-equagées diferenciais de pri-
meira ordem acopladas com n-varidveis, em que as n-varidveis a serem calculadas sao as

varidvers de estado;

Defini¢ao 10 (Equacao de saida) E a equagdo algébrica que representa as varidveis
de saida do sistema com combinacoes lineares das varidveis de estado e das entradas do

mesmo.

Em resumo, a descri¢ao no espaco de estados de um sistema consiste em uma série
de equagoes diferenciais de primeira ordem acopladas que descrevem como o estado do

sistema evolui e uma equacao que relaciona a saida do sistema com as variaveis de estado e
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a entrada atual, descritas na forma matricial, sendo o estado o conjunto minimo de sinais
que representam a memoria de todo o passado do sistema. Por exemplo, pode-se mostrar
que todo sinal possivel em um circuito RLC pode ser expresso como a combinacao linear
das tensoes independentes dos capacitores e das correntes dos indutores, as quais sao, por
sua vez, variaveis de estado do circuito [29].

A descrigao por varidveis de estado é resumida nas Equagoes (1) e (2):

#(t) = Ax+ Bu (1)

y = Czx+Du (2)

Nas quais:

2 : Derivada do vetor de estado em relacao ao tempo;
: Vetor de Saida;

: Vetor de Estado;

<

8

: Vetor de Entrada ou Vetor de Controle;
: Matriz do Sistema (Dinamica);
: Matriz de Distribuigdo de Entrada (Controle);
: Matriz de Distribuicao de Saida;

o aQ w » =

: Matriz de Transferéncia Direta.

A selecao dos sinais que compreendem o estado de um sistema nao é unica e,
portanto, ha muitas descri¢coes por variaveis de estado possiveis para um mesmo sistema
com determinada caracteristica de entrada e saida.

A descricao no espaco de estados de um sistema pode ser representada de ma-

neira equivalente pelo diagrama de blocos da Figura 10. As técnicas de espago de estado

Figura 10: Diagrama de Blocos do Espaco de Estado.
Fonte: OGATA, 2010 [29].
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sao uteis por diversas razoes, tais como: fornecem um modelo matematico de grande
generalidade que pode descrever sistemas lineares e nao lineares, variantes e invariantes
no tempo, SISO (Entrada Unica, Saida Unica) e MIMO (Multiplas Entradas, Multiplas
Saidas); A notacao matricial compacta, combinada com técnicas de dlgebra linear facili-
tam manipulagoes complicadas, reduzindo a probabilidade de erro e tornando o processo
sistematico; Equacoes de estado resultam em uma facil situacao para a simulacao em com-
putadores digitais de sistemas complexos de alta ordem; Para sistemas de ordem N = 2,
um método grafico denominado andlise no plano de fase pode ser utilizado nas equagoes

de estado; Descreve todos os sinais importantes, internos e externos, de um sistema.

2.2 Planejamento

De maneira geral, pode-se afirmar que o planejamento de movimento para veiculos
autonomos é, ainda, um problema em aberto, uma vez que existem muitas dificuldades
a serem superadas de maneira eficiente. Para quadrirrotores, por exemplo, pode-se citar
a dificuldade de identificar objetos moveis e de estimar o posicionamento de outras aero-
naves, a necessidade de mapeamento do ambiente no qual a aeronave se movimenta e a
inexatidao dos sensores [30]. Adicionalmente, cabe ressaltar que para um veiculo aéreo
nao tripulado, a movimentacao deve ocorrer no espaco tridimensional, e sao muitos os
casos em que poucas informacoes do ambiente sao disponiveis enquanto deve-se lidar com
turbuléncias atmosféricas (por exemplo, o vento) que dificulta o seguimento de trajetéria.

Nesta Dissertacao aborda-se o planejamento de movimentos para um veiculo aéreo
do tipo quadrirrotor valendo-se do método Snap Minimo (do inglés, Minimum Snap Tra-
jectory) para o planejamento e controladores PID com sintonia otimizada através de
algoritmos genéticos para o seguimento de trajetorias.

A técnica Snap Minimo tem como principal objetivo fazer o quadrirrotor passar
por pontos pré-definidos de uma trajetéria (denominados pontos intermedidrios ou, em
inglés, waypoints) de maneira suave. O critério de suavidade pode ser compreendido como
uma minimizacgao da velocidade com que a entrada muda, por exemplo, o quadrirrotor nao
consegue seguir uma trajetoria com mudangas abruptas [31]. Em funcao disso, sao desen-
volvidos segmentos intermedidrios para descrever a trajetéria completa (por exemplo, do
ponto de decolagem até o primeiro ponto intermediario e depois do ponto intermediario

até o ponto final), sendo os pontos intermediarios os pontos finais de um trecho e iniciais



37

do préximo.

Uma vez planejada, a trajetoria deve ser realizada pelo quadrirrotor. Para tal,
utilizam-se, aqui, controladores PID para gerar os sinais de atuacao sobre a planta, cuja
sintonia é otimizada por algoritmo genético em um segundo momento. A secao que segue

discorre sobre controladores do tipo proporcional-integral-derivativo.

2.3 Controle Proporcional Integral Derivativo - PID

O controle proporcional-integral-derivativo é uma das técnicas mais utilizadas no
setor industrial. Trata-se de uma técnica de facil implementagao e baixo custo com
capacidade de compensar grande parte dos processos industriais praticos [32], eliminando
0 erro em regime permanente com respostas transitérias satisfatérias [29].

O controle PID é composto pela soma de trés agoes de controles independentes,
denominadas Proporcional (P), Integral (I) e Derivativa (D), sendo os parametros de
projeto os ganhos associados: K, (proporcional), K; (integral) e K, (derivativo). A
implementagao em diagrama de blocos do controlador PID é apresentada na Figura 11 e

a sua definigdo matemaética é apresentada na Equacao (3).

Figura 11: Diagrama do Controle PID.
Fonte: Silva, 2017 [33].

u(t) = Kye(t) + K; /Ot e(t)dt + Ky dz(;) (3)
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Na qual: u(t) é o sinal de controle, e(t) é o erro entre o sinal de referéncia (do
inglés, setpoint) e o sinal de saida do sistema (medido).

A agao proporcional (P) pode ser representada da seguinte forma:
up(t) = Kpe(t) (4)

O principal objetivo da agao proporcional é estabilizar a planta, atuando para
compensar o erro existente entre o valor de referéncia e o valor medido [20].

Quando se controla um sistema pela acao proporcional obtém-se os seguintes re-
sultados: diminuigdo do erro (e(t)) e do tempo de subida (t,), variacdo do tempo de
acomodacao (ts) e aumento do sobrevalor percentual (do inglés, overshoot) [16].

A agao integral (I) age de maneira proporcional a integral do erro do sistema e

pode ser representada da seguinte forma:

u(t) = K, /0 te(t) dt (5)

Trata-se de uma acao complementar a proporcional, que almeja eliminar o erro de
regime permanente que a a¢ao proporcional é incapaz de diminuir [20].

Quando atua-se sobre um sistema com acao integral é possivel eliminar o erro em
regime permanente, diminuir o tempo de subida, aumentar o tempo de acomodacao e o
overshoot [16].

A agdo derivativa (D) é proporcional a derivada do erro e pode ser representada
da seguinte forma:

de(t)

u(t) = K~ (6)

A acéo derivativa tem como objetivo melhorar o desempenho transitério do sistema
em malha fechada. Ao se aplicar um sinal proporcional a derivada do erro, obtém-se a
tendéncia de evolucao do mesmo, o que faz a acao derivativa ser também conhecida como
antecipativa ou preditiva e implica que o sistema tenha respostas mais rapidas [20].

Quando se aplica a agao derivativa em um sistema, tem-se pequena variagao no
tempo de subida, reducao do overshoot, diminuicao no tempo de estabilizacao e pequena
variagao do erro de regime permanente [16].

A Tabela 1 apresenta um resumo dos efeitos das agoes de proporcional, integral e

derivativa que compoem o controle PID.
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Tabela 1: Caracteristicas das agdes de controle que compoe um controlador PID. e(t)
denota o erro de Regime Permanente, ¢, o tempo de subida e ¢; o tempo de acomodacao.

Acao e(t) Overshoot tr ts
Proporcional Diminui Aumenta Diminui Muda pouco
Integral Elimina Aumenta Diminui Aumenta
Derivativa Muda pouco Diminui Muda pouco Diminui

Fonte: Ogata, 2007 [29).

Cabe observar que a acao derivativa aumenta o ruido na varidvel do processo,
especialmente em altas frequéncias, que podem resultar em danos para o sistema [20].
Para reduzir esse problema, é projetado um filtro passa-baixa de primeira ordem a ser
aplicado em conjunto a componente derivativa do controle PID. Assim, o controle PID

toma uma nova forma apresentada na Equagao (7).

KdS

—_— 7
%s+1 ()

K;
u(s) = K, + - +

O parametro do filtro derivativo (V) é ajustéavel e assume tipicamente valores entre

1 e 33 [20].

2.3.1 Sintonia

Segundo [32], h4 fortes evidéncias de que, apesar das décadas de uso, os contro-
ladores PI e PID permanecem mal compreendidos e, em particular, mal sintonizados em
muitas aplicagoes, o que evidencia o fato de que muitas regras de sintonia propostas na
literatura nao estao tendo um impacto sobre a pratica industrial. Seja qual for o motivo
para tal, trata-se de uma situagao inadequada, pois leva a um desempenho aquém do
possivel deste que é o controlador mais difundido ainda hoje.

A sintonia do controlador PID tem o objetivo de ajustar os valores dos ganhos K,
K; e K; de maneira a satisfazer todas as especificacoes do projeto com melhor desempenho
possivel. Existem varios métodos propostos na literatura para realizar este ajuste [16,
20], dentre os quais cita-se o de Ziegler-Nichols, utilizado como base na sintonia dos
controladores PID’s empregados nesta Dissertacao e que é apresentado na proxima secao.
Adicionalmente, apresenta-se nesta Dissertacao a otimizacao dos ganhos através de um

algoritmo baseado em inteligéncia computacional denominado algoritmo genético, que ¢é



40

apresentado na Secao 2.5.

2.3.1.1 Método de Ziegler e Nichols

O método de Ziegler e Nichols é uma forma heuristica de sintonizar o controlador
PID, operando em malha fechada, muito utilizada tanto na sua apresentacao original

quanto na forma modificada. O método pode ser resumido nas seguintes etapas:

1. Usando somente a acao proporcional, inicia-se o procedimento valor de ganho pe-

queno;

2. Aumenta-se o ganho gradativamente até que o sistema comece a oscilar (as oscilagdes

devem ser observadas na saida do controlador);
3. Registra-se o ganho critico alcangado Kp = K. e o periodo de oscilagao, P,;
4. Ajusta-se os parametros do controlador seguindo a Tabela 2;

5. Determina-se os valores de K; e K, pelas relagoes: K; = % e Kg= K)Tj.

Tabela 2: Parametros de Ajuste de ganhos para o método de Ziegler e Nichols.

Kp jjz Td
P 0,50K, — —
Pl 0,45K. £ —

PID 0,60K. 0,5P, 0,12P,
Fonte: Ogata, 2007 [29].

2.3.2 Linearizacao

Embora varias relagoes de grandezas fisicas possam ser representadas por equagoes
lineares, na pratica e na maioria das vezes a relacao entre essas diversas grandezas fisicas
é nao linear. De fato, mesmo os sistemas considerados lineares o sao apenas em intervalos
limitados de operagao [29]. Entretanto, caso um sistema opere em torno de um ponto de
equilibrio e os sinais envolvidos sejam pequenos, ¢ possivel aproximar o comportamento do
sistema nao linear por um sistema linear [29,34], em uma técnica denominada linearizagao.

Nesta Dissertacao, utiliza-se a expansao da relacao nao linear numa série de Taylor

em torno do ponto de operacao (ponto de equilibrio), conservando-se o termo linear.
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Em seguida, despreza-se os termos de ordem superior da série. Garantindo que estes
ultimos sejam despreziveis, ou seja, suficientemente pequenos, obtém-se um modelo linear
equivalente a operagao do sistema nao linear ao redor daquele ponto de operagao [29].

Seja um sistema nao linear com duas entradas z; e x5 e uma saida y :

Yy = f(l’l,xz) (8)

Sua expansao em série de Taylor é tal como segue:

y= f(Z1,72) + {g—i(xl—xl)+§—£(x2_x2) +
2 2 9
% B_xé(ml - o)+ Qaing (z1 — Z1)(22 — Z2) + g—w‘g(:pg —29)%| + ... (9)

Na qual as derivadas parciais sao avaliadas em 1 = %1 , x5 = To. Os termos de
ordem superior podem ser desprezados nas proximidades do ponto normal de operacao.
Com isso, o0 modelo matematico linearizado do sistema na vizinhanca das condigoes nor-

mais de operacgao sao:

y—y=Ki(x1 —71) + Ka(r2 — Zo) (10)
Na qual:

y = f(&1,29) (11)

of
Ki = S—lai=ai00=2 12
1 al’l |:v17:£1,x27$2 ( )

of
K = A |z1=%1,22=22 13
2 ale 1 , ( )

2.4 Equagao de Euler-Lagrange

A Equacao de Euler-Lagrange foi desenvolvida pelos matematicos Leonhard FEuler
e Joseph Louis Lagrange na década de 1750, quando eles pesquisavam a respeito do
problema da curva tautocronica, que demonstra que o tempo gasto por um objeto para
deslizar sem friccao em gravidade uniforme até seu ponto de minimo é independente de
seu ponto de partida. Lagrange propos uma solucao para este problema em 1755, e enviou

sua proposta para Euler. Assim, Euler desenvolveu o método de Lagrange e o aplicou na
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mecanica, o que levou a formulacao da mecanica de Lagrange. Portanto, a equacao de
Euler-Lagrange tem como base as defini¢coes de energia cinética e energia potencial de um
sistema.

A funcao Lagrangeana é dada por:

L(q,q) = Ec(q,4) + Ep(q) (14)

Na qual:
E. : Energia Cinética do sistema;
E, : Energia Potencial do sistema;
L : Funcao Lagrangeana.
Desse modo é possivel definir a equacao de Euler-Lagrange como segue:

d (0L oL
"= (8@-) " o, (15)

Na qual:
q; : Coordenada generalizada;
¢; : Primeira derivada da coordenada generalizada em relagao ao tempo;
fi - Conjunto de forcas generalizadas que regem o sistema.
Nesta Dissertacao, a obtencao do modelo matematico para a dinamica do qua-
drirrotor é realizada através da equacao de Euler-Lagrange, tal como é apresentado no

Capitulo 3.

2.5 Algoritmos genéticos

O termo Inteligéncia Computacional (IC) se refere a um conjunto de métodos
computacionais bioinspirados capazes de tratar problemas complexos do mundo real [35,
36]. Trata-se, portanto, de uma area de pesquisa que abrange Redes Neurais Artificiais
(RNA), Teoria dos Conjuntos Nebulosos (TCN) e Algoritmos Genéticos (GA, do inglés
genetic algorithms). Estes ultimos, em particular, sdo algoritmos estocasticos guiados
nos mecanismos de evolucao natural e recombinagao genética, compondo uma técnica
que fornece um mecanismo de busca adaptativa baseado no principio Darwiniano de

reprodugao e sobrevivéncia dos mais aptos [37].
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Pode-se caracterizar os Algoritmos Genéticos através dos seguintes parametros [38]:
Problema a ser otimizado; Representacao das solugoes de problema; Decodificacao do
cromossoma; Avaliacao; Selecao; Operadores genéticos; Inicializacao da populacao e

Parametros e critérios de parada.

2.5.1 Problema de otimizagao

Algoritmos genéticos sao particularmente aplicaveis em problemas complexos de
otimizacao que possuem diversos parametros ou caracteristicas que precisam ser combi-
nadas em busca da melhor solucao, ou problemas com muitas restricoes ou condigoes que
nao possa ser representadas analiticamente, ou ainda problemas com grandes espacgos de

busca [39].

2.5.2 Representacao

A representacao das possiveis solugoes do espaco de busca de um problema define
a estrutura do cromossoma a ser manipulado pelo algoritmo. Os principais tipos de

representacao sao apresentados na Tabela 3.

Tabela 3: Principais tipos de representacao do cromossoma.

Representagao Problemas
Binaria Numéricos, Inteiros
Numeros Reais Numéricos

Permutacao de Simbolos Baseado em ordem

Simbolos Repetidos Grupamento
Fonte: Argento, 2021 [40].

A representacao bindria é simples, facil de manipular cromossomas através dos
operadores genéticos, trivial de ser transformada em inteiro ou real e facilita a prova
de alguns teoremas [37]. Todavia, a representacdo por numeros reais oferece melhor
desempenho [38].

Como exemplo, seja o problema de encontrar o valor méximo da funcao f (z) =

23 + 4, onde {z € Z|0 < x < 31}. Pode-se representar possiveis solugoes do problema
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através de um cromossoma de 6 bits.

C7 001000 Representa z =8

C5 000011 Representa z =3

C; e Cy representam dois valores de x em forma binaria. A forma binaria também pode

representar um numero real (Xg), definido por:
XR € [Xmina Xmax] (16)

Para tal é preciso definir o numero de bits K através da Equacao (17), Em funcao da

precisao (p).
2K < (Xmin - Xmax) - 107 (17)

2.5.3 Decodificacao

A decodificacao implica na construcao da solucao real do problema a partir do
cromossoma. O processo de decodificagao estabelece o valor real de um cromossoma
com base na sua representacao. A vantagem da representacao binaria é a clareza na
transformacao para inteiro ou real. Nesta ultima, supde-se o intervalo de valores ou

comprimento continuo (C') dos reais, como indica a equagao a seguir:

C
2K —1

Xp = X ~ X (18)

na qual:

C = |Xmin_Xmax| (19)

na qual Xg é definido na Equacao (16), X, é o inteiro semelhante ao binério, K é o
numero de bits do cromossoma e C' é o comprimento do dominio da varidavel X, dado pela

Equacao (19).
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2.5.4 Avaliagao

A etapa de avaliagdo permite ao algoritmo genético determinar sua proximidade
a solucao 6tima do problema. E realizada por intermédio de uma funcao que melhor
representa o problema e tem como objetivo fornecer um valor de aptidao de cada individuo
na populacao vigente, que por sua vez ird conduzir a busca. No exemplo, seja o problema
de encontrar o valor maximo da fungao f (z) = x3+4; mede-se aptidao de cada individuo,

sendo C um individuo mais apto que Cy, ou seja, f(Cy) > f(Cs).

2.5.5 Selecao

O procedimento de selecao escolhe individuos para a geracao de novos individuos,
de acordo com algum critério especificado. A escolha é fundamentada na aptidao dos
individuos, ou seja, os individuos considerados mais aptos tém maior probabilidade de
serem escolhidos para a nova geracao.

Seja f; a avaliacao do individuo ¢ na populagao contemporanea, a probabilidade p;

desse individuo ser selecionado ¢ estabelecida por:

pi = Ji (20)

;fi

sendo N a quantidade de individuos da populacao. Existem cinco mecanismos principais
de selegao [41], a saber: Proporcional; Por torneios; Com truncamento; Por normalizagao
linear; Por normalizacao exponencial. A descricao detalhada destes mecanismos nao fazem

parte do escopo desta Dissertagao e podem ser encontradas em [38], [42], [40].

2.5.6 Operadores Genéticos

Individuos selecionados sao recombinados por intermédio do operador de cruza-
mento, com uma probabilidade p.. Pares de genitores sao escolhidos aleatoriamente,
com base nas suas aptidoes, e novos individuos sao gerados através da troca do material
genético [43]. Os descendentes sao diferentes dos genitores, porém com caracteristicas de
ambos, e os substituem na geracao seguinte.

Sejam os genitores GG; e GGo, o cruzamento de um ponto de corte parte esses geni-
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tores, de forma aleatdria e gera os descentes D e Dy, tal como apresentado seguir, em

representacao binaria:

G1111(000
G2000(101
Di 111101

Dy 000000

Os cromossomas criados a partir do operador do cruzamento sao entao submeti-
dos a operacao de mutacao, com uma probabilidade p,,. A mutacao tem o objetivo de
aumentar a diversidade na populacao.

O operador de mutagao troca o conteudo de uma posi¢cdo do cromossoma (bit).

Por exemplo para o cromossoma Cj, seu bit de posicao 0 é invertido, tal como segue:

C310110[0}
0310110[1}

H& varias outras maneiras de se efetuar mutacao. Para maiores informagoes a

respeito, cita-se [43].
2.5.7 Inicializacao da populacao

A inicializacao da populacao determina o processo de criagao dos individuos para o
primeiro ciclo do algoritmo. Populagoes iniciais aleatérias podem ser semeadas com bons
cromossomas para uma evolugao mais rapida, quando se conhece, a priori, o valor de boas
‘'sementes’.

Uma boa técnica é efetuar evolugoes sucessivas, gerando a populagao inicial da

proxima evolucao a partir das melhores solugoes encontradas na anterior.

2.5.8 Parametros e critérios de parada

Em um GA, varios parametros controlam o processo evolucionario, a saber: o
tamanho da populagao, o nimero de pontos do espaco de busca sendo considerados em

paralelo a cada ciclo, a taxa de cruzamento, a probabilidade (p.) de um individuo ser
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recombinado com outro, a taxa de mutagao, a probabilidade (p,,) do conteido de uma
posigao/gene do cromossoma ser alterado, a quantidade de geragoes, o total de ciclos de
evolucao, o total de individuos e o nimero de tentativas em um experimento. Os dois
ultimos parametros sao tipicamente empregados como critérios de parada. A Figura 12
descreve o Algoritmo Genético como um processo de ciclos evolutivos controlados por um

critério de parada.

Figura 12: Fluxograma do Algoritmo Genético.
Fonte: Argento, 2021 [40].
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3 MODELAGEM MATEMATICA

Neste capitulo é apresentado o desenvolvimento da modelagem matemética do
quadrirrotor. As equacoes de movimento sao desenvolvidas com base nas leis fisicas que
descrevem o sistema, utilizando trés coordenadas de posicao e os trés angulos de Euler

) s

para especificar a pose da aeronave.

3.1 Modelo cinematico

Cinematica ¢é a ciéncia que estuda os movimentos de um sistema sem considerar as
forcas que o causam. Foca-se, portanto, nas posicoes, velocidades e aceleragoes do sistema
ao longo do tempo. Nesta secao apresenta-se a derivacao das equagoes cinematicas para
o quadrirrotor estudado nesta Dissertacgao.

Seja um sistema de coordenadas fixo na aeronave denominado A ={x,, ¥4, 24}, com
origem no seu centro de massa, e um sistema de coordenadas inercial I = {z,y, z}, fixo
na Terra, tal como apresentado na Figura 13, na qual , x, é o eixo de direcao de voo, ¥y, é
ortogonal a x,, e z, é ortogonal ao plano (z,y,). O vetor (£) define o posicionamento do
centro de massa da aeronave em relagao ao sistema de coordenadas inercial (I), definido

pela Equagao (21):

Figura 13: Sistemas de Coordenadas da Aeronave.
Fonte: O Autor.



49

X Tq
E= |y | =(ROTyy)" | v, (21)
z Zq

na qual ROTgg, representa a orientacao do sistema inercial (/) em relagao ao

sistema de coordenadas (A), determinada como segue:

ROTg, = ROT(z,$)ROT(y,0)ROT(z, 1)
c(0)c(y) c(0)s(v) —s(0)
= | s(@)s(B)c() — cld)s(v) s(¢)s(0)s(e) + c(p)e(eh) s(d)e(8) | (22)

(¥) (
c(@)s(0)c(v) + s(9)s(¥) c(9)s(0)s(v) — s(@)e(v)  c(d)c(0)
Nas quais ROT(z, ¢), ROT(y,0) e ROT(z,1) sdo as matrizes de rotagdo com
angulo de rolamento (¢) em torno do eixo x, angulo de arfagem () em torno de eixo y e
angulo de guinada (¢) ao redor do eixo z, respectivamente, enquanto s(-) e ¢(-) denotam

as fungoes seno e cosseno.

3.1.1 Velocidade Linear

Seja V.= [V, V, V.]T o vetor de velocidades do centro de massa da aeronave
descrito no sistema (A), as componentes da velocidade linear da mesma [z ¢ Z|7, re-

presentadas no sistema inercial sao calculadas como segue:

T Vi
j | = (ROTgy)™ | V, (23)
Z V.
3.1.2  Velocidade Angular
Sejam:
¢
n=1,14 (24)
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e
Wy
w=| w, (25)
Wy
Nas quais:

0 0 0]
w = ROT(z,p)ROT(y,0)ROT(2,¢) | 0 |+ROT(z,»)ROT(y,0) | § |+ROT(z,¢) | 0
W 0 0
(26)
Pode-se mostrar que:
1 0 —(6) b
w= 1|0 cos(¢) (¢)cos(d) 0 | =Wy (27)

0 —(¢) cos(¢)cos(6) | | ¢

Na qual W), ¢ denominada Matriz de Euler. Isolando-se o vetor das derivadas dos

angulos de Euler, tem-se:

1 tan(f)sin(¢) tan(6)cos(o)

n=W,) lw=|0 cos(¢) — sin(¢) w, (28)
0 sin(¢) cos() .
cos(0) cos(0) ?

3.2 Dinamica - Equagoes de FEuler - Lagrange

As dinamicas translacional e rotacional do quadrirrotor sao obtidas por intermédio

das suas energias cinética e potencial. Parte-se das seguintes hipoteses:
Hipé6tese 1 A estrutura e as hélices da aeronave sao rigidas e simétricas;

Hipétese 2 O centro de massa da aeronave é o também a origem do sistema de coorde-

nadas fizo a mesma.

Hipétese 3 A aeronave € sujeita a uma forca denominada empuxo aplicada no seu centro
de massa e trés torques, todos resultantes da variacao da velocidade angular dos quatro

motores elétricos situados nas extremidades dos bracos da aeronave.
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Como passo inicial para se obter as equagoes de Euler - Lagrange, é necessario de-
terminar as coordenadas generalizadas do sistema. Nesta Dissertacao, estas sao definidas

COomo segue:

g=1[ "= y 2z ¢ 60 " (29)

Na qual £ = [z y 2|7 € R? é a posi¢do do centro de massa da aeronave em
relagio ao sistema inercial definido na Equacgao (21), e n = [¢ 0 9] € R3 sao os
angulos de Euler que representam a orientacao do quadrirrotor no espago tridimensional.
As coordenadas generalizadas tem dimensdo ¢ = [ 7T € RS.

Determina-se, assim, a equacao lagrangeana da seguinte forma:

L(Qv Q) = Eerranst + EcRot - EpTransl (30)

Na qual:

L(q,q): Equagao Lagrangeana;

Eorranst - Energia Cinética de Translacao;
E.not : Energia Cinética de Rotacao;
Eyrranst Energia Potencial;

3.2.1 Dinamica Translacional

A Energia Cinética Translacional depende da velocidade da aeronave nas coorde-
nadas generalizadas. Representando-se a velocidade linear por £ = v, a segunda poténcia

desta velocidade é dada por:

v =y, 2) = (#7497 + 27) = 7€ (31)

E a energia cinética de translacao do quadrirrotor é determinada como segue:

1 /.
Ecrranst = 3 /52(:(;, y,z)dm (32)

Cuja solucao é:
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1. m.p. m,. . .
EcTransl = 552($7 Y, Z) / dm = 3£T€ = 5(372 + y2 + 22) (33)

A Energia Potencial de Translacao é:

EpTransl = mgz (34)
E o Lagrangeano translacional do sistema é dado por:

LTransl = EcTransl - EpTTansl = 5(l‘2 + ?JQ + 22) —mgz (35)

Assim, as equacoes de Euler-Lagrange tomam a seguinte forma:

d aLTTansl aLTransl
— . - = F,
i (Tt} - et (30)
Cujas derivadas parciais sao:
0
aL rans
g—gl = —mg |0 (37)
1
L .
8 Trfznsl _ m£ (38)
3
d aLT?“ansl o Y
(o) = e o

A partir das Equagoes (37) e (39), chega-se ao seguinte equacionamento para a

dinamica do movimento de translacgao:

mé+mg | 0 | = Fe (40)

Na qual F¢ sao as forcas aplicadas ao quadrirrotor, de acordo com a Equacao (41).
Fe = (ROTygy) ' FL (41)

Na qual F;, € R? é a forca resultante da soma das forcas aplicadas por cada hélice
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da aeronave, na dire¢ao z, tal como representada na Equacao (42).

0 0
Fr=1|0 | = 0 (42)
Uy Qp + Qo + Q3 4+

A forca produzida em cada motor depende de uma constante K; > 0, e da veloci-

dade angular (w;) dos mesmos, tal como segue:

Q; = ki(w;)? i=1,2,3,4 (43)

E a Equagao (40) pode ser reescrita como:

s 0 0
m y + mg 0 = (ROT¢0¢)_1 0 (44)
Z 1 Uy
Cuja solugao é:
mi c(0)c(y)  s(9)s(0)c(y) — c(@)s(¥)  c(P)s(0)c(¥) + s(¢)s(v) 0
mi =1 c@)s@®) s(9)s(0)s(¥) +c(O)c(v)  c(d)s(0)s(v) — s(¢)ec(v) 0 (45)
m(z + g) —s(0) s(¢)c(0) c(¢)c(0) U

Por fim, a dinamica do subsistema translacional do quadrirrotor é resumida como

segue:

i - %(cos(qﬁ)sin(@)cos(w)+sin(¢)sin(1/1)) (46)
§ o= S (cos(0) sin(@) i) — sin(6) cos() (47)
2= THcos(s) cos(6)) — g (48)

3.2.2 Dinamica Rotacional

O Lagrangeano rotacional do sistema é dado por:

1

Lror = §T7TJ(77)77 (49)
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Sendo J(n) a matriz jacobiana das coordenadas gerais da matriz inercial (1), re-

presentada da seguinte forma:

J(n) =W, IW, (50)

Na qual W, é a matriz jacobiana em relacao ao sistema local (A), que relaciona a
velocidade (w) com (7)) [16].
Como a estrutura do quadrirrotor é simétrica a matriz inercial se torna uma matriz

diagonal [44]:

L, 0 0
I=|10 I, O (51)
0 0 I.

E J(n) pode ser calculada como segue:

1 0 0 L. 0 0 1 0 —5(6)
Jn) = 0 c(d) —s(0) 0 Iy 0 [0 co) s(o)e(d) (52)
| —s(0) s(9)c(0) c(o)c(h) 0 0 L. 0 —s(¢) cld)c(d)
[ . 0 —Tuws(8)
= 0 Lyyc®(¢) + L-25%(¢) (Iyy — I=2)c(9)s(6)c(6) (53)

—Lows(0)  (Iyy — Iz2)c(@)s(@)c(0)  Iuas®(0) + Iyys®(9)c?(0) + Lz2c?(¢)c* (0)

A equacao de Euler-Lagrange é definida da seguinte forma:

_d (OLgor OLgror
”‘E(6ﬁ>_ n o
Na qual:
OLgor [ d .7
R R (59
oL .
aZOT = ~(Jm) + I =T (56)

i@%ﬁ}”) = J(n)ii (57)
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Substituindo as Equagdes (55), (56) e (57) na Equagao (54), tem-se:

d o1
E(J)U—

. o .r..
7 = J()ij + 5, (1" 1) (58)
n
Na qual 7 denota o torque de n. 7, =[¢ 6 ¢]T € R>.
Os torques nao conservativos que atuam sobre o quadrirrotor sao gerados pela
diferenga entre as forgas de cada par de motores adicionalmente ao efeito giroscopico

resultante da rotagao das hélices [20]. Portanto:

) Kld(Qg - QZ) + ery<Ql - QQ + Qg - Q4)
Ty = To = Kld(Qg — Q%) —+ J,«wz(—Ql + QQ — Qg + Q4) (59)
Ty d(Q1 — Qg + Q3 — )

Assim, pode-se reorganizar a Equagao (58) da seguinte forma:

= J(n)ii+ C(n,0)n (60)

Na qual C(n,n)n é a matriz de Coriolis, que define os efeitos giroscépicos e o
sistema centrifugo [16].

Partindo da Equacao (60) tem-se:

i =J "' — Cn.0)n (61)

Para que a aeronave mantenha a sua estabilidade é necessario que os angulos
de rolagem, arfagem e guinada sejam muito pequenos. Assim, é possivel apresentar as

equagoes dinamicas do subsistema rotacional do quadrirrotor da seguinte forma:

. IL,—1L., - J . K;d

¢ = yyl—ﬁw + 7 O(h — Qo+ Q5 — ) + 7 (3 —Q3) (62)

. IL.—1IT.- - J. - K;d

0 = =g+ (=0 + Qo — Q4+ Q) + ——(Q5 — Q) (63)
Iyy Iyy Iyy

7 [m — [yy i1 d 2 2 2 2

¢ = —gb@ + _(Ql - Q2 + Q3 - 94) (64)

IZZ [ZZ
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3.3 Linearizagao do Modelo Matematico da aeronave

Nesta secao apresenta-se o procedimento de linearizacao do modelo matematico do
quadrirrotor com base nos conceitos apresentados na Secao 2.3.2. A linearizacao tem como
objetivo permitir a aplicacao de técnicas de controle linear classicos para movimentar a
aeronave [16].

Partindo-se da representacao em espacos de estado de um sistema nao linear, a

saber:

(65)

Na qual z é o vetor de estado e u é o vetor de entrada, deseja-se obter um modelo

linear do tipo:

= Az + Bu
(66)
y = Cz + Du
Sendo os vetores de estado z, entrada e saida das seguintes formas:
v=[ 0=y 20 09 iy o6 (67)
u = [Up Uy Us U" (68)
y =ty 2 ¢ 0y (69)

As varidveis de estado do sistema sao identificadas por z;, i assumindo valores de

1 a 12, e sao apresentadas na Tabela 4:

Tabela 4: Variaveis de Estado do sistema.

TI=T To=Y X3=2 Ty=¢ x5=0 26=1
Tr=0 Tg=y To=24 Trn=0¢ T =0 T13=1
Fonte: O Autor.

Assim é possivel determinar as fungoes f(x,u) e g(x,u) tal como apresentado a
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seguir:
_ N - _ . -
T s
T3 Ty
T4 Z10
Ty T11
faay =] | = ’ (70)
a7 o (c(za)s(ws)c(we) + s(x4)s(26))
T T (c(za)s(@s)e(ze) — s(za)c(w))
Tg %( (za)e(ws)) —
1o (f=tes) (yy212) + —x11(91+93—92 W) + U,
v (Izzjgjzz)(xwxu) _1;10(92+Q4—Ql Qg)"‘&Ug
e || (=== (@na10) + - Us ]
gru)=[z y z ¢ 0 ¢ =l 2 23 14 x5 @] (71)

O ponto de equilibrio (ponto de contorno) pode ser determinado por intermédio da
Equagao (72):
&= f(z,u) =0 (72)

Cuja solucao é:
Py=1lr1 2o 23 0 0 0 0 0 0 0 0 0 (73)

Na qual: 7 = 253 = 29 = 2190 = 11 = 12 = 0 e 4 = 5 = ¢ = 0. Com isso,
segue-se a linearizagao do sistema. Utilizando-se a matriz jacobiana, é possivel obter as

matrizes (A, B, C, D) da representagao no espago de estados do sistema linearizado
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COmo segue:

(000 0 00100000 ]
000 0 00O0O1O0O0GO0TQ O
000 0 00O0OO0OT1O0O0OQO0
000 0 0O0O0OO0OOT1TTO0OQO
000 0 00O0OO0OOOT1OQO
Azaf(x,u) _ 000 0 O0O0OOO0OOOT 01 (74)
Ox 000 0 g0O0O0OO0D0O0GOO
000 —¢g 00O0O0O0OO0O0QO0
000 0 0O0O0OO0OOOTO0OQ 0
000 0 0O0O0OO0OOOTO0OQ O
000 0 0O0OO0OO0OOOTO0O® O
000 0 0000000 0]
A representacao da matriz A pode ser resumida como segue:
A Oz6 Lot (75)
Ay Oguo
Na qual A; é:
0 g 0
A1 = | Opas -g 0 0 (76)



A matriz B é determinada da seguinte maneira:

_ Of(z,u)
ou

E pode ser representada como:

A matriz C é determinada como segue:

Q
8
] [a) (] e} (e} —

E pode ser representada da seguinte forma:

= [ Isx6  Ogu6 }

o o o o =~ O

o o o = o O

o O o o o o o o

o o o 3= o o o 3=

o o = O O O

o = O O o O

oo;ﬂgooooooooo

- o O o o O

o§|moooooooooo

~
@] §|&. (@] @]

o O o o o O

o o o o o o

o O O o o o o o o o o

o o o o o o

o o o o o o

o o o o o o

o o o o o o

29

(80)



60

Por fim, a matriz D é obtida através da Equacao (81):

D=1 0 | (81)

3.4 Funcao de Transferéncia do Quadrirrotor

Uma vez linearizado o sistema, é possivel determinar a funcao de transferéncia do

quadrirrotor através da seguinte equacao:

0 0 % 0
—d,
0 % 0 0
. - 0 0 0
G(s)=C(sI —A)'B+ D = (82)
0 4% 0 0
0 0 % 0
| 0 0 0 15|
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4 PLANEJAMENTO DE TRAJETORIAS

O planejamento de trajetorias é um caso especial do problema geral de planeja-
mento de movimento [45], o qual se apresenta tipicamente como uma tarefa de dificil
solucao, especialmente em sistemas com muitos graus de liberdade. Quadrirrotores sao
bons exemplos dessa dificuldade. Em aplicagoes tipicas, essa classe de aeronave opera
em espacos tridimensionais, tem seis graus de liberdade, é sub atuada, e possui restrigoes
diferenciais, tais como velocidade e aceleracao limitadas.

Por ser desafiador, o processo de geracao de trajetorias para veiculos quadrirro-
tores véem sendo amplamente estudado na literatura, sendo, entretanto, considerado um
problema ainda em aberto. Detalhes sobre as diferentes abordagens para o planejamento
de movimento de quadricopteros podem ser encontrados em [46] e [47].

De maneira geral, pode-se afirmar que o objetivo do planejamento de trajetérias
é fazer o quadricéptero voar de uma posicao inicial até uma posicao final, através da
definicao das velocidades de rotacao das suas hélices. Uma forma de abordar o problema
é separar o procedimento em duas etapas, determinando primeiro a trajetéria geométrica a
ser realizada, sem informacoes temporais e, em seguida, definindo um perfil de velocidades
apropriado de modo que as condigoes de execucao sejam satisfeitas [48,49]. Este é o
principio utilizado nesta Dissertacao.

O planejamento de trajetérias é realizado utilizando polindmios de terceiro grau [40,

50] para trés varidveis de uma fungao espacial, de acordo com a Equacao (83).

fls) = Z@si (83)

s = s(t) (84)

Desse modo, as velocidade e aceleracao do veiculo sao dadas pelas Equagoes (85)
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e (86)
P = %S(t) (85)
P = 2—55(1&”%'(1&) (86)

Portanto, as trajetorias a serem seguidas pela aeronave sao projetadas com base em
pontos inicial, final e de passagem pré-definidos, especificando-se adicionalmente o tempo
desejado para a sua execucao em cada uma das direcoes de movimento. Desse modo,
definem-se trajetdrias suaves (polinomiais) para o centro de massa do quadrirrotor. Em
um segundo momento, projetam-se controladores que levam a aeronave a desempenhar
as trajetérias projetadas.

Os controladores sao do tipo PID que, embora sejam bem explorados na literatura
em aplicagoes relacionadas a navegacao de quadricopteros, sao pouco explorados para a
execucao de trajetorias complexas, uma questao que pode ser relacionada a necessidade
de boa sintonia dos muitos controladores envolvidos. Nesse contexto, esta Dissertacao
tem como objetivo avaliar o desempenho do veiculo aéreo em tarefas de seguimento de
trajetorias com foco na eficiéncia dos controladores PID’s empregados. Para tal, a questao
da sintonia é abordada e a otimizacao dos ganhos é realizada utilizando algoritmo de inte-
ligéncia computacional. Neste cendrio, este capitulo apresenta o método de planejamento
de trajetorias empregado e os parametros de quatro trajetorias particulares, com formas
distintas, utilizadas para balizar a avaliacao de desempenho dos controladores projetados.

Nas secoes que seguem sao detalhados os projetos das quatro trajetorias utilizadas

como referéncia para avaliacao do desempenho dos controladores.

4.1 Trajetoria 1

A primeira trajetoria é definida para que emule a passagem por sobre uma cons-
trucao (por exemplo, um edificio) de 20 metros de altura, partindo de um ponto inicial
no solo e tendo que pousar num ponto final especifico, também no solo, do outro lado da
construgao, tal como exemplificado na Figura 14. Esta trajetoria tem por objetivo emular
situagoes reais tais como realizagao de filmagens ou obtengao de fotografias de estruturas
ou equipamentos.

A posicao de decolagem ¢é denotada por F,, a posicao de pouso por Py, e sao
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especificados pontos intermediarios, denotados por P, e P, pelos quais a aeronave deve
passar. A Tabela 5 apresenta os pontos especificados para definicao da Trajetoria 1.
Assim, divide-se a trajetéria em trés segmentos, cada um aqui representado por polinémios

de terceiro grau.

Tabela 5: Pontos inicial, final e de passagem especificados para a Trajetéria 1.

Ponto Posicao [zyz]T Velocidade [# g |7

Py 0107 m [000]7 m/s
P [0130]7 m [303]T m/s
Py [30130"m  [303]" m/s
Py (30 1 07 m [000]T m/s

Fonte: O Autor.

Figura 14: Trajetoria 1.
Fonte: O Autor.

A trajetéria tridimensional é obtida pela combinacao das trajetérias projetadas
para cada direcao de movimento. Para a Trajetoria 1, deseja-se que a aeronave se desloque
no plano (x—y), portanto, z deve ser mantido constante ao longo de toda a movimentagao.
As secoes que seguem demonstram a implementacao detalhada do procedimento de projeto

para ambas as diregoes de movimento especificadas para a Trajetoria 1.

4.1.1 Trajetéria 1 - Direcao x

No trecho inicial, o quadrirrotor parte do repouso e deve se deslocar entre os pontos
Py e P, em 10 segundos. Em P; nao deve ocorrer desaceleragao. A aeronave deve passar

pelo menos com velocidade de 10m/s.
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Assim, o polinémio que representa a posi¢ao (pj,) no primeiro trecho tem ordem

3, e o polindmio que representa a velocidade (pi,) tem ordem 2, tal como segue:

pie(t) = ag+ ait + ast® + ast® (87)

]5195 (t) = a;+ 2a2t + 3a3t2 (88)

Substituindo-se as posigao e velocidade do ponto ;) no tempo de t = 0 segundos

nas Equagoes (87) e (88) respectivamente, tem-se:

p1(0)=ay = ap=0 (89)

P(0)=a = a=0 (90)

De maneira semelhante, substituindo-se os valores de posicao e velocidade no ponto

P; no instante ¢ = 10 segundos nas Equagdes (87) e (88) respectivamente, obtém-se:

P12(10) = 100as + 100023 = 0 (91)

P12(10) = 20as + 300a; = 3 (92)

Organizando as Equagoes (91) e (92) em uma apresentagao matricial, chega-se a:

100 1000 a9 0
= (93)
20 300 as 3
Cuja solucao define os seguintes valores para os coeficientes as e as:
as=—-0,3 e a3=0,03 (94)

Desse modo, as constantes (ag, a1, as € ag) e os polinomios de posicao e velocidade

do primeiro trecho da Trajetoria 1 na direcao x sao:

@ = 0 a;=0 a3=-0,3 a3=0,03 (95)

p(t) = —0,324+0,03t> e p,(t) = —0,6t+ 0,09 (96)

A determinacgao da forma de movimentacao nos dois outros segmentos da Trajetoria



65

Tabela 6: Parametros da movimentagao na direcao x ao longo da Trajetoria 1. Valores
de posigao em metros e de velocidade em m/s.

Trecho xy @9 x5 &5 x(t) x(t)
Po—P. 0 0 0 3 pu(t)=—036+0.03 1o = —0.6t + 0.09¢2
Pi—P, 0 3 30 3 palt)=3t oz = 3

P,—P; 30 3 30 0 p3, =30+3t— 0.06t* + 0.03t>  p3, = 3 — 1.2¢ + 0.09¢
Fonte: O Autor.

1 segue o mesmo principio. A Tabela 6 resume os parametros que definem a Trajetoria 1.

A Figura 15 apresenta as posicao e velocidade que o quadrirrotor deve assumir na

direcao x ao desempenhar a Trajetéria 1.

Direcdo x - Trajetdria Final
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Figura 15: Posicao e Velocidade na direcao x ao longo da Trajetoéria 1.
Fonte: O Autor.

4.1.2 Trajetéria 1 - Diregao z

Definindo polinomios de terceira e segunda ordem para as posicao e velocidade do

primeiro trecho da Trajetéria 1 na direcao z, tem-se:

pi=(t) = do+ dit + dot® + dst® (97)

Pro(t) = di+ 2dot + 3dst? (98)

Considerando as condigoes inicial e final do primeiro trecho da Trajetéria 1 na

direcao z especificadas na Tabela 7, tem-se:
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p1:(0) = do = do=0 (99)
p=(0) = &y = di=0 (100)
p12(10) = 100dy + 1000ds = 30 (101)
p1.(10) = 20d, + 300d; = 3 (102)

Reorganizando as Equagoes (101) e (102) na forma matricial, chega-se a:

100 1000 dy 30
= (103)
20 300 ds 3
Cuja solucao define os seguintes valores para ds e ds:
dg = 0, 6 e d3 = —O, 03 (104)

Desse modo, os valores das constantes (dy, di, dy e d3) e os polindémios de posi¢ao

e velocidade do primeiro trecho da trajetéria 1 na direcao z sao tais como segue:

d = 0 d=0 dy=0,6 d3=—0,03 (105)
p.(t) = 0,6t —0,03t> e p(t)=1,2t —0,09¢ (106)

Tabela 7: Planejamento da Trajetoéria 1 - Direcao z.

Trecho z¢ @9 zy &y x(t) x(t)
Pob—P, 0 0 30 3 pu(t)=0.6t2— 003" P = 1.2t — 0.09¢2
Pi—P 30 3 30 3 pa(t)=30+3t—0.92+0.06° po. =3 — 1.8+ 0.18¢

Po—P; 30 3 0 0 p3=30+3t—152+0.09  ps, =3—3t+0.27¢2
Fonte: O Autor.

A Tabela 7 resume os parametros da Trajetéria 1 na direcao z.

A Figura 16 apresenta as velocidade e posi¢ao da aeronave, na direcao z ao longo
da realizacao da Trajetéria 1.

Por fim, a Figura 17 apresenta a Trajetéria 1 no espaco tridimensional. Observa-se

que a trajetoria atende aos parametros de projeto e é suave em toda a sua realizagao.
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Direcdo z - Trajetdria Final
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Figura 16: Posicao e Velocidade na direcao z ao longo da Trajetoria 1
Fonte: O Autor.

Trajetdria 1 - Passando por cima de um prédio de 20 m
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Figura 17: Trajetoria 1.
Fonte: O Autor.

4.2 Trajetoria 2

A segunda trajetéria é especificada para fazer a aeronave realizar voo ao redor de
uma area construida, tal como uma edificagao, um conjunto de edificagoes ou um quar-
teirao de uma cidade. Partindo de um ponto inicial no solo, o quadrirrotor deve decolar e

subir até uma altura determinada, para em seguida realizar o contorno da regiao desejada
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em voo nivelado. Ao final, a aeronave deve pousar no mesmo ponto onde iniciou o trajeto.
De maneira semelhante a Trajetéria 1, esta trajetéria possui paralelo com aplicagoes de
filmagem, fotografia, despejo de produtos (tal como pulverizagdo de plantagdes), dentre
outros. Se comparada a Trajetéria 1, a principal diferenca desta segunda trajetoéria é
a translagdo nas trés diregbes ortogonais que definem o espago cartesiano. A Figura 18
apresenta a vista superior dos pontos inicial, final e de passagem que balizam o projeto

da Trajetéria 2. O nivel de voo desejado é de 50 metros.

Figura 18: Trajetoria 2.
Fonte: O Autor.

Seguindo o mesmo procedimento descrito no projeto da Trajetoria 1, apresenta-se

nas proximas secoes o projeto da Trajetoria 2.
4.2.1 Trajetéria 2 - Direcao x

Os polinomios que representam as posicoes e velocidades para o primeiro trecho

da Trajetoria 2 na direcao x sao:

plaz(t) = Qo —I— (llt —I— ath + a3t3 (107)

Prz(t) = a1+ 2ast + ast’ (108)

Substituindo-se as posicao e velocidade iniciais em ¢ = 0 segundos nas Equagoes
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(107) e (108) respectivamente, tem-se:

p1z(0) =ay = ay=0 (109)

P(0)=a1 = a1 =0 (110)

Substituindo-se as posicao a velocidade no ponto P4 em t = 10 segundos nas

Equagoes (107) e (108) respectivamente, chega-se a:

p12(10) = 100as + 1000as = 0 (111)

p12(10) = 20as + 300a5 = 0 (112)

Reorganizando as Equagoes (111) e (112) na forma matricial, tem-se:

100 1000 as 0

— (113)
20 300 as 0
Cuja solucao apresenta os seguintes valores para as e as:
ay=0 e a3=0 (114)

Os valores das constantes (ag, a1, as e ag) e os polinomios de posigao e velocidade

do primeiro trecho da Trajetoria 2 na direcao z sao:

ag = a1:a2:a3:0 (115)

P(t) = 0 e pu(t)=0 (116)

O projeto dos outros trechos da Trajetéria 2 segue o mesmo principio. Os parametros
da Trajetoria 2 na direcao x sao resumidos na Tabela 8.
A Figura 19 apresenta a posicao e a velocidade desejadas para a aeronave ao

desempenhar a Trajetéria 2 na direcao x.
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Tabela 8: Planejamento da Trajetoria 2 - Direcao .

Trecho  zp @0 zy Ty x(t) x(t)

Po—=Py 0 0 0 0 prt)=0 Pz =0

Pi—Pg 0 0 140 5  po,(t) =3.7t2 — 0.23t3 Por = 7.4t — 0.69¢*
Pp—Pc: 140 5 140 5  p3, =140+ 5t — 1.5t2 + 0.1¢3  ps, =5 — 3t + 0.3
Po—Pp 140 5 5  pay = 1404+ 5t — 5.7t> + 0.38t3  py, = 5 — 11.4¢ + 1.14¢>
Phb—Py 0 5 5  pse = bt — 1.5t2+0.1¢3 Pse = 5 — 3t + 0.312
Pi—PF 0 5 0 pesr = 5t — 12+ 0.05¢3 Per = 5 — 2t + 0.15¢2

Fonte: O Autor.
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Figura 19: Posicao e Velocidade na direcao x ao longo da Trajetéria 2.
Fonte: O Autor.

4.2.2 Trajetéria 2 - Direcao y

Os polinomios que representam as posicoes e velocidades para o primeiro trecho

da Trajetoria 2 na direcao y sao:

ply(t) = Qq + Cllt + a2t2 + a3t3 (117)

piy(t) = a1+ 2ast + 3ast® (118)
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Substituindo-se as posigao e velocidade iniciais em ¢ = 0 segundos nas Equagoes (117) e

(118) respectivamente, tem-se:

py(0)=as = ag=0 (119)

py(0)=a; = a=0 (120)

Substituindo-se as posicao e a velocidade no ponto P4 em ¢t = 10 segundos nas

Equagoes (117) e (118) respectivamente, chega-se a:

p1,(10) = 100ay 4+ 1000as = 0 (121)

P1,(10) = 20ay + 300a3 = 0 (122)

Reorganizando as Equacgoes (121) e (122) na forma matricial, tem-se:

100 1000 as 0
= (123)
20 300 as 0
Cuja solucao apresenta os seguintes valores para ay e as:
ay=0 e a3=0 (124)

Os valores para as constantes (ag, ai, as € ag) e os polinomios de posigao e veloci-

dade do primeiro trecho da Trajetéria 2 na direcao y sao:

aozalzagzagzo (125)

piy(t) =0 e py(t) =0 (126)

O projeto dos outros trechos da Trajetoria 2 segue o mesmo principio. Os parametros
da Trajetoria 2 na direcao y sao resumidos na Tabela 9.
Na Figura 20 apresenta a posicao e a velocidade desejadas para a aeronave ao

desempenhar a Trajetéria 2 na diregao y.
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Tabela 9: Planejamento da Trajetéria 2 - Diregao y.

Trecho  zo 4o xy &y x(t) x(t)
Pp—Py 0 0 0 pu(t)=0 Pry =0
PA—PB 0 0 pzy(t):O pgy:O
Py — Po 0 75 5 psy=1.75t2—0.1# P3y = 3.5t — 0.3t
Po—Pp 7 5 75 5  pgyy=T75+5t—152+0.1t3 py, =5—3t+0.3t7
Pp—Py 75 5 0 ps, =75+ 5t —3.25t2 +0.2t> ps, =5 — 6.5t + 0.6t
PA—P() 0 0 0 pgy:() pGy:O
Fonte: O Autor.
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Figura 20: Posicao e Velocidade na direcao y ao longo da Trajetoria 2.

Fonte: O Autor.

4.2.3 Trajetéria 2 - Direcao z

Os polinomios que representam as posicoes e velocidades para o primeiro trecho

da Trajetoria 2 na direcao z sao:

plz(t) = Qg -+ alt + a2t2 + Cl3t3

po(t) = ay + 2ast + 3ast?

(127)

(128)

Substituindo-se as posicao e a velocidade iniciais em ¢t = 0 segundos nas Equacoes

(127) e (128) respectivamente, tem-se:

plz(o) = Qg ag = 0

P1:(0) = a4 a; =0

(129)

(130)
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Substituindo-se as posicao e a velocidade no ponto P4 em ¢t = 10 segundos nas

Equagoes (127) e (128) respectivamente, chega-se a:

p1:(10) = 100as 4+ 1000a3 = 50 (131)

p1.(10) = 20ay + 300a3 = 5 (132)

Reorganizando as Equagoes (131) e (132) na forma matricial, tem-se:

100 1000 s 20

= (133)
20 300 as )
Cuja solucao apresenta os seguintes valores para as e as:
aa=1 e a3=-0,05 (134)

Os valores para as constantes (ag, a1, as e ag) e os polinomios de posigao e veloci-

dade do primeiro trecho da Trajetéria 2 na direcao z sao:

apg = a1 = 0 a9 = 1 as = —0705 (135)

p(t) = 2 —0,05t> e p.(t) =2t—0,15¢° (136)

O projeto dos outros trechos da Trajetéria 2 segue o mesmo principio. Os parametros

da Trajetéria 2 na diregao z sao resumidos na Tabela 10.

Tabela 10: Planejamento da Trajetoria 2 - Direcao z.

Trecho  zy @9 zy Iy x(t) x(t)

Ph—Py 0 0 50 5 p(t)=1t*—0.05 pr. = 2t — 0.15¢2
Pi—Pg 50 5 50 5  po.(t) =50+5t—1.5t2+ 0.1t po. =5 — 3t + 0.3¢>
Pg—Pc 50 5 50 5  ps, =50+ 5t—1.5t>+0.1¢3 P3. = b — 3t + 0.3t2
Po—Pp 50 5 50 5  pg=50+5¢t—1.5t>+0.1¢° Pa. = 5 — 3t + 0.3t
Pp—Py 50 5 50 5  ps,=50+5¢t—1.5t>+0.1¢° Ps. =5 — 3t + 0.3t
Py—Py 50 5 0 0 pg =>50+5t—25240.15t> pg. =5 — 5t + 0.45¢2

Fonte: O Autor.

A Figura 21 apresenta a posicao e a velocidade desejadas para a aeronave ao

desempenhar a Trajetéria 2 na direcao z. Onde o grafico da posicao apresenta uma
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variacao alta da posi¢ao na dire¢ao z nao é um problema grave, pois a principal prioridade

é a seguranca na realizacao da trajetéria sem nenhum acidente.
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Figura 21: Posicao e Velocidade na direcao z ao longo da Trajetéria 2.
Fonte: O Autor.

Trajetdria 2 - Fazendo o contormo no quarteirdo com altura de 50 m

Yim) X(m)

Figura 22: Trajetéria 2 - (Posi¢ao e Velocidade).
Fonte: O Autor.

Por fim, a Figura 22 apresenta a Trajetoria 2 no espaco tridimensional. Observa-se

que a trajetoria atende aos parametros de projeto e é suave em toda a sua realizagao.

4.3 'Trajetoria 3

A terceira trajetéria considerada tem forma espiral e tem por objetivo ressaltar o
desempenho da aeronave ao desempenhar movimentos circulares e tem paralelo no mundo
real em aplicagoes tais como operagoes de busca e salvamento em ambientes selvagens (Wi-

SAR, do inglés Wilderness Search and Rescue), que incluem encontrar e prover assisténcia
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a humanos que estao perdidos ou feridos em montanhas, desertos, lagos, rios ou outras

configuragoes remotas [51].

4.3.1 Trajetéria 3 - Direcao x

A movimentagao da Direcao x da Trajetoria 3 é definida pelas equagoes a seguir:

x = c¢pcos(t) (137)
& = ci(cos(t) — tsin(t)) (138)
¥ = c¢(2sin(t) + tcos(t)) (139)

A Figura 23 apresenta as posicao, velocidade e aceleracao especificadas para o

quadrirrotor ao desempenhar a Trajetéria 3, na direcao x.

Direcdo x - Trajetdria 3 - Espiral

Posigdo (m)

Aceleragdo (m/s?) Velocidade (m/s)

0 5 10 15 20 25 30
Tempo (s)

Figura 23: Trajetéria 3 - Diregao x.
Fonte: O Autor.

4.3.2 Trajetéria 3 - Direcao y

A movimentacao da Diregao y da Trajetéria 3 é definida pelas equagoes a seguir:

y = citsin(t) (140)
y = ci(sin(t) + tcos(t)) (141)

j = c1(2cos(t) — tsin(t)) (142)
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A Figura 24 apresenta as posicao, velocidade e aceleracao especificadas para o

quadrirrotor ao desempenhar a Trajetéria 3, na direcao y.

Diregdo Y - Trajetdria 3 - Espiral
T

(8]

Posigdo (m)

Aceleragdo (m/s?) Velocidade (m/s)

0 b 10 15 20 25 30
Tempo (s)

Figura 24: Trajetoria 3 - Direcao y.
Fonte: O Autor.

4.3.3 Trajetéria 3 - Direcao z

A movimentagao da Direcao z da Trajetéria 3 é definida pelas equagoes a seguir:

z =cot (143)
z = Co (144)
i =0 (145)

A Figura 25 apresenta as posicao, velocidade e aceleracao especificadas para o
quadrirrotor ao desempenhar a Trajetéria 3, na direcao z.
A Figura 26 apresenta a trajetéria espiral projetada para realizacao pela aeronave.

Nesta, c; = ¢ =0, 1.

4.4 Trajetoria 4

A quarta trajetéria proposta tem o objetivo de possibilitar analise de desempe-

nho do quadrirrotor em percursos circulares com nivel de voo constante. Exemplos de
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Figura 25: Trajetoria 3 - Direcad z.
Fonte: O Autor.

Trajetdria 3 - Espiral

Y (m) 44 X (m)

Figura 26: Trajetéria 3 - Espiral.
Fonte: O Autor.

aplicacoes para este tipo de trajetdria sao filmagens e fotografias, monitoramento de pes-

soas ou entidades em local fixo, etc.

4.4.1 Trajetéria 4 - Direcao x

A movimentacao da aeronave na direcao x é dada pela equagoes a seguir:

r = cpcos(t) (146)
T = —cysin(t) (147)
¥ = —cpcos(t) (148)

As variagoes de posicao, velocidade e aceleracao na direcao x sao apresentadas na
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Figura 27.

Direcdo x - Trajetdria 4 - Circulo

Posigdo (m)

Aceleragdo (m/s) Velocidade (m/s)

Tempo (s)

Figura 27: Trajetéria 4 - Diregao z.
Fonte: O Autor.

4.4.2 'Trajetéria 4 - Direcao y

A movimentacao da aeronave na direcao y é dada pela equagoes a seguir:

y = cpsin(t) (149)
y = ccos(t) (150)
J = —cysin(t) (151)

As variagoes de posicao, velocidade e aceleracao na direcao y sao apresentadas na

Figura 28.

4.4.3 Trajetéria 4 - Direcao z

A Trajetoria 4 prevé voo nivelado, ou seja, em altitude constante. Desse modo, as

equacoes que regem a movimentagao nesta diregao sao tal como apresentadas a seguir:

zZ = (152)
i = 0 (153)

=0 (154)
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Direcdo Y - Trajetdnia 4 - Circulo
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Y (m)
Figura 29: Trajetéria 4 -
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5 CONTROLE

Tal como ja descrito anteriormente, um quadricéptero é um veiculo aéreo com
asas rotativas, semelhante a um helicéptero, porém com quatro hélices, através das quais
atua-se sobre o sistema, em uma configuragao com seis graus de liberdade, sendo trés
coordenadas de posigao no espaco tridimensional (x, y, z) e trés angulos de orientagao
(rolagem, arfagem e guinada). Portanto, trata-se de um sistema com quatro entradas
porém seis saidas, o que leva a impossibilidade de regular todos os seus graus de liberdade
ao mesmo tempo. Este tipo de sistema é denominado sub atuado.

Uma maneira de contornar o problema da sub atuacao é implementar um con-
trolador linear em cascata com duas malhas de realimentagao, uma interna, responsavel
pelo controle linear de atitude e uma malha externa, encarregada do controle linear de

translacao da aeronave. Esse esquema é exemplificado na Figura 30. Diversas estratégias

Figura 30: Sistema Linear de Controle em Cascata do Quadrirrotor.
Fonte: O Autor.

ja foram propostas na literatura para realizar o controle de posicao e atitude de quadrir-
rotores. Como exemplo, cita-se reguladores lineares quadraticos (LQR, do inglés linear
quadratic regqulator) [52,53], controladores por modos deslizantes [54, 55] e controle di-
fuso (do inglés, fuzzy control) [56]. Entretanto, a técnica mais popular é o emprego de
controladores do tipo PID [57-59]. Todavia, apesar da sua ampla utilizagdo, a esco-
lha adequada dos parametros desse tipo de controlador ainda se demonstra uma tarefa
complicada [60,61].

Nesse contexto, o presente capitulo apresenta um esquema de controle para mo-
vimentagao auténoma (controle de posi¢ao e atitude) de quadrirrotores baseado na li-
nearizacao do modelo dinamico e na especificacao de controladores fundamentados em
acoes de controle proporcional-integral-derivativo. Em um primeiro momento, a sintonia

dos seis PID’s empregados ¢é realizada utilizando-se o método de Ziegler-Nichols descrito
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no Capitulo 2, com ajustes adicionais realizados em funcao dos desempenhos observados
nas duas implementacoes utilizadas para a planta. Em seguida, um algoritmo genético é
empregado para otimizar a escolha dos dezoito ganhos envolvidos com vistas e alcangar
melhor desempenho dos controladores projetados. Os ganhos especificados utilizando
ambos os métodos sao apresentados neste capitulo, enquanto os resultados de emulagoes
computacionais comparando o desempenho dos PID’s sob as diferentes sintonias sao apre-

sentados no Capitulo 6.

5.1 Controle Translacional

O Controle de translacao tem por objetivo atuar sobre a posicao da aeronave, ou
seja, sobre as variaveis x, y e z. Nesta Dissertagao, o controle translacional é realizado
em duas etapas, a saber: Controle de Altitude (z) e Controle do Movimento Linear no

Plano x — y (7, y). O esquema de controle de translac¢ao é visualizado na Figura 31.

Figura 31: Sistema de Controle Translacional do Quadrirrotor.
Fonte: O Autor.

5.1.1 Altitude

O primeiro estagio do controle de translacao regula a altitude da aeronave, através
da manipulagao do empuxo total do quadrirrotor, Uj.

O movimento do quadricéptero na direcao z é descrito como segue:

Z= % cos(¢) cos(f) — g (155)
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Que pode ser representada no espaco de estados como segue:

: wo(t)
i = fla(t) u(t) = (156)
Y cos(¢)cos() — g
Na qual z(t) = [w.(t) 2z(t)]T é o vetor de estado, sendo z(t) a altitude e w.(t) a
velocidade linear da aeronave na direcao z com relacao ao sistema de coordenadas inercial.
Linearizando a Equacao (156) através da sua série de Taylor em torno de pontos

de operacao da trajetéria de referéncia, e desconsiderando os termos de ordem superior,

tem-se:

01 0
A= B= O=[1 o] (157)
00 < cos(¢) cos(f)

E a descrigao do sistema linearizado no espaco de estados é:

. 01 z(t) 0
& = Ax+ Bu= + Uy (158)
| 00 w,(t) L cos(¢) cos(f)
y = Cx+Du=|1 0] ) (159)
- w,(t)

Nota-se que a dinamica de altitude é representada por um sistema de segunda
ordem, naturalmente instavel por ter polos na origem do plano complexo. Para estabili-
zar sistemas desse tipo com controladores que combinam as agoes proporcional, integral
e/ou derivativa, deve-se observar as raizes da equagao caracteristica do sistema resultante
da adicao de cada uma dessas acoes, pois, dependendo dos ganhos associados a esses
controladores, as raizes podem ou nao estar situadas no semi-plano esquerdo do plano
complexo. Raizes posicionadas a esquerda do eixo imaginario indicam estabilidade do
sistema, enquanto raizes situadas a direita deste eixo indicam instabilidade.

Pode-se mostrar que se apenas a agao proporcional for utilizada na tentativa de
controlar sistemas de segunda ordem, a equagao caracteristica tera raizes complexas puras,
ou seja, situadas sobre o eixo imaginario, o que resulta em sistemas instaveis oscilatorios
independente da escolha do valor do ganho proporcional [34,62]. Isso comprova que o uso
exclusivo da agao proporcional nao é suficiente para estabilizar esta classe de sistemas.
Caso as acoes proporcional e integral sejam utilizadas de maneira conjunta, a equacao

caracteristica tera trés raizes, sendo uma nula, uma real positiva e outra real negativa,
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independentemente da escolha dos ganhos dos controladores, ou seja, o sistema resultante
¢ também instavel. Por outro lado, ao se combinar as agoes proporcional e derivativa, a
equacao caracteristica resultante pode possuir raizes no semiplano esquerdo dependendo
dos ganhos escolhidos para os controladores, o que significa que é possivel estabilizar
sistemas de segunda ordem utilizando controladores PD. Entretanto, ao se utilizar as
trés agoes de controle de maneira conjunta, além de alcancar estabilidade do sistema
dependendo dos ganhos escolhidos para cada acao de controle distinta, o controlador tem
a vantagem de eliminar completamente o erro em regime e perturbacgoes constantes por
conta da agao integral [29,34,63].

Pelo exposto, especifica-se o controlador PID para realizar a regulacao da alti-
tude do quadrirrotor nesta Dissertagao, sendo a sintonia do mesmo realizada inicialmente
utilizando-se o método de Ziegler-Nichols apresentado no Capitulo 2. Os ganhos associa-
dos as tres acoes de controle sao apresentados na Tabela 12.

Para fins de comparacao entre o desempenho da planta modelada utilizando as
técnicas de funcao de transferéncia e descricao por variaveis de estado, implementa-se
nesta Dissertacao emulagoes computacionais para ambos os modelos, utilizando-se os

mesmos controladores PID, tal como exemplificado nas Figura 33 e Figura 32.

Figura 32: Diagrama de Blocos do Sistema Modelado com Fungao de Transferéncia de
Controle de Altitude do Quadrirrotor.
Fonte: O Autor.

Figura 33: Diagrama de Blocos do Sistema Modelado em Espaco de Estado para o
Controle de Altitude do Quadrirrotor.
Fonte: O Autor.
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5.1.2 Movimento Linear no Plano x — y

As equagoes dinamicas que descrevem o movimento linear no plano x —y [20], sao:

¥ = %(cos(qb)sz’n(ﬁ)cos(w)+Sin(¢)sz’n(w)) (160)
J = L cos(®)sin()sin(v) — sin(6)eos(y)) (161)

Reescrevendo as equagbes acima na forma & = f(z(t),u(t)), sendo o vetor de
estado z(t) = [z(t) Vo(t) y(t) V.(¢)]T que correspondem as posicoes (z(t) e y(t)) e as
velocidades lineares V,, e V,, nos eixos x e y, respectivamente, em relagao ao sistema de

coordenadas inercial I, tem-se:

= [t u)=| ™ (162)

Na qual o vetor de entradas é o u(t) = [u, u,|". Sendo u, = cos(¢)(f) cos(v) +
(0)(¥) e uy = cos(¢)(0)(¢) — (¢) cos(v). A linearizagdo do sistema leva a:

0100 0 0
0000 uit) 1000

A= B = m C = (163)
0001 0 0 0010
0000 0o Lo
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Assim, a representacao do sistema linearizado no espaco de estados assume a forma:

0100 z(t) 0 0
. 000 0[] Valt) R 2(t)
z(t) = Ax(t)+ B(t)u(t) = + (164)
0001 y(t) 0 0 Uy (1)
(0000 |[Ve] [ o 4]
o]
1000 Va(t)
y(t) = Ca(t)+ Du(t) = (165)
0010 y(t)
Vy(t)

Seguindo o mesmo principio discutido na se¢ao anterior, especificam-se controladores PID
para realizar a atuagao sobre as varidveis x(t) e y(t) e, no Capitulo 6, apresentam-se resultados
de simulacao utilizando dois modelos para descrever a planta, a saber: Funcao de transferéncia e
descrigcao por varidveis de estado. Valores de ganho para duas sintonias distintas sao utilizados,
um conjunto obtido segundo o método de Ziegler-Nichols e outro otimizado utilizando-se um

algoritmo genético.

5.2 Atitude

O sistema de controle rotacional tem por objetivo regular atitude da aeronave para o
desempenho da trajetéria de referéncia, atuando, portanto, sobre as variaveis ¢, 6 e 1.

As equacgoOes dinamicas que descrevem a orientagao do quadrirrotor so:

; Iy,—1L... J. . K;d

¢ = 00+ 0 -+ Q3 — Q) + I—(Q% ) (166)

. L,—I.g- - J - K;d

0 = o+ (=1 + Qo — Q3+ Q) + —— (05 — QF) (167)
Iyy Iyy Iyy

o e =Ly s d 2 02 2 02

Y = 7 P60 + 7 (01 — Q5 + Q5 —Qf) (168)

Cuja representagao no espago de estados pode ser escrita como:
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¢

(I, —L):.  J0 714

I A A
0

@ = f(x(t),ut) = (L—1) .. JQé (169)

T, Lt

W
s —Iy) .5 | Ty
i I o0+ I |

Na qual z(t) = [¢ é 0 6 MT é o vetor de estado composto pelas posicoes e
velocidades angulares da aeronave e u(t) = [r, 79 74]7 é o vetor de entrada, composto pelos
torques aplicados nos eixos (¢ 6 ), respectivamente.

As matrizes que definem o sistema linearizado s&o:

010000 0 0 0
00000O0O £ 0 0
: 100000
000100 0 0 0
A= B= C=1001000 (170)
000000 0 + 0
! 000010
000001 0 0
|00 000 O] 0 0 + |

Assim, o sistema no espaco de estado é da seguinte forma:

(o1 0000 [s] [0 0 o]
000000 b L0 o0
' 0007100 9 0 0 0
z(t) = Ax(t)+ Bu(t) = |+ o | (171)
0000O0DO 0 0 + 0
Y qu)
000001 0 0 0 0
(000000 Y| [0 0 ¢+
¢
¢
100000 )
yt) = Cz(t)+Dult)=]0 0 1 0 0 0 ; (172)
0000T10
(0
KN

A Figura 34 apresenta o diagrama de controle de atitude proposto para a aeronave. De
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maneira semelhante ao controle das outras variaveis ja discutidas, especificam-se controladores
PID para atuar sobre as trés varidveis desejadas, com ganhos determinados pelos métodos de
Ziegler-Nichols e, em seguida, por um algoritmo genético. As emulagbes computacionais sao
realizadas utilizando dois modelos obtidos para a planta, para fins de comparacao, um baseado

em fungoes de transferéncia e outro utilizando a descricao por varidveis de estado.

Figura 34: Sistema de Controle Rotacional do Quadrirrotor.
Fonte: O Autor.

5.3 Relacao entre os sistemas translacional e rotacional

No controle em cascata aqui proposto, o sistema de controle de atitude (rotacional) tem
como parte das suas entradas dois sinais (¢ € 6rcf) oriundos do sistema translacional, como
pode ser visto na Figura 30. A relagdo entre esses sinais é apresentada a seguir.

Com base nas Equacgoes (46) e (47) e considerando que os angulos (¢ref € fpcr ) sdo

pequenos, tem-se:

= O (e 7c05() + Dregsin(i) (173)
5= 2 Oregsin(®) = bregcos() (74)

Reorganizando as equacgoes (173) e (174) na forma de matrizes, chega-se a:

Gres sin(¥)  cos(y) _1(m) #

o (175)

Oref —cos(psi)  sin(v) Y

Apresentado os sistemas de controle com as suas respectivas varidveis de estado, é espe-
cificado através de estudos os sensores que sdo utilizados para medir as varidveis de estado de
cada sistema de controle do quadrirrotor. Com isso, é utilizado a Unidade de Navegagdo Inercial
(IMU), é um sistema de navegagao que integra as aceleracoes em Norte/Sul, Leste/Oeste para
determinar a posicao e o deslocamento da aeronave. E essencial, pois o GPS possui uma grande
margem de erro, além disso a IMU nao precisa de informagtes externas, nem recepgao ou emissao
de sinais, e nao sofre interferéncias. Temos o Magnetometro de 3 eizos (x, y, z) funciona como
uma bussola digital e auxilia na orientagao da aeronave. E por fim, Acelerémetro e Giroscopio

(¢, 0, 1), permite saber a aceleragao e inclinagao da aeronave.
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5.4 Ajuste de ganhos

Conforme discutido anteriormente, embora seja amplamente utilizado em aplicagoes de
controle de veiculos aéreos nao tripulados do tipo quadrirrotor, os controladores PID necessitam
de uma boa sintonia para que apresentem desempenho adequado, e esta tarefa ainda se mostra
complicada.

Um dos objetivos principais desta Dissertagao é validar computacionalmente o emprego
de controladores PID para fazer o quadrirrotor seguir trajetorias de referéncia superando eventu-
ais perturbacoes. Tal como discutido no Capitulo 4, trajetérias com caracteristicas distintas sao
utilizadas como base para validar o desempenho do esquema de controle proposto e um ajuste de
ganhos que alcance baixos desvios para todas elas, ndo é uma tarefa simples. Cabe ressaltar que
trata-se de seis controladores que devem atuar em varidveis distintas, cada um deles com trés
ganhos associados, definindo, portanto, um problema de especificar 18 parametros relacionados
pela dinamica da aeronave.

Desse modo, propoe-se nesta Dissertacao a aplicagao de um algoritmo genético para
otimizar o valor dos ganhos dos controladores empregados. Tal como apresentado no Capitulo
2, um algoritmo deste tipo busca solugoes variando suas entradas de acordo com parametros
objetivos. Para valorizar a exploracao do espago de busca sao aplicadas mutacoes individuais
nos cromossomas, enquanto se trabalha para unir as suas melhores caracteristicas em busca de
melhores avaliacoes por meio do cruzamento entre eles. Em seguida, a selecao natural conhecida
pela teoria Darwiniana é representada por uma funcao responsavel por selecionar os individuos
que compode a populacao seguinte.

Dentre as diversas implementacoes possiveis para a escolha dos mais aptos, o algoritmo
de sintonia aqui implementado utiliza a proposta para otimizagao de fungoes feita por 64. Trata-
se de um algoritmo que avalia um grupo (populagao) de informacoes de entrada (individuos) e
apura a trajetéria resultante de melhor aptidao, arbitrada nas geracoes.

Diante da variacao dos diferentes ganhos resultando em diferentes trajetorias, cada uma é
submetida a uma fung¢éo de custo, para a qual o GA deve encontrar o menor valor possivel. Dado
o objetivo do controlador em seguir uma trajetéria de referéncia, a funcéo de custo considera
o erro médio de distancia entre as trajetorias de referéncia e efetuada pelo veiculo. Define-se,

dessa maneira, a fungéo de custo:

N

1

fo= T \ELAEL+E (176)
=1

Na qual E,,, Ey, e E., sao os erros de distancia referenciados a cada eixo cartesiano e 4
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Para os resultados apresentados no Capitulo 6, os parametros do GA utilizados sao

apresentados na Tabela 11 e o controle é implementado utilizando o diagrama de blocos da

Figura 35.

Tabela 11: Parametros do algoritmo genético

Parametro

Especificacoes

Representacao
Dominio
Exatidao

Aptidao
Populacao
Geragoes

Taxa de crossover
Taxa de mutacgao
Funcao de selecao

Binaria
-80 até 80
lp
Avaliagao
30

30

60%

4%

Selecao por Roleta

Fonte: O Autor.

Figura 35: Sistema Linear de Controle do Quadrirrotor com sintonia do Algoritmo

Genético.

Fonte: O Autor.

A Tabela 12 apresenta os valores dos ganhos obtidos utilizando-se o método de sintonia

de Ziegler-Nichols e a otimizagao por intermédio do algoritmo genético. O Capitulo 6 apresenta

os resultados obtidos por simulacao utilizando ambos os conjuntos de valores.



90

Tabela 12: Ganhos proporcional, integral e derivativo para os controladores de posicao
e atitude obtidos pelo método de sintonia de Ziegler-Nichols seguido de ajuste empirico e
otimizados pelo algoritmo genético.

Variavel Ziegler-Nichols + ajuste empirico
manipulada FT EE
kp kr kp kp kr kp
x -39.00000 -0.00300 -31.00000 -0.00010 0.00010 -13.00000
Yy -25.00000 -0.10000 -2.00000  -0.00100 0.00010 -0.10000
z 51.00000  0.36000  76.00000  53.00000 0.00010 56.00000
10) 3.00000  -0.20000  1.00000 5.00000  0.01000 2.00000
6 2.00000  -0.20000  1.00000 4.00000  0.02000 1.00000
(0 0.00200 0.00400  10.00000  0.00100  0.00030 0.00100
Algoritmo genético
kp kr kp
x -47.37027 -7.87102 -3.05374
Y -32.95635  -2.96479 -25.66522
z 11.84465  32.99959 77.51395
[0) -7.73416  0.69718  -35.63507
0 54.76691  52.02399 21.47463
WP -3.33757  56.27021 -53.47368

Fonte: O Autor.



91

6 ANALISE DOS RESULTADOS

O modelo matematico apresentado no Capitulo 3 e os controladores discutidos no Capitulo
5 sdo implementados computacionalmente em ambiente Matlab/Simulink [65], com os seguintes

objetivos:
e Validar os modelos dinamico e cinematico desenvolvidos;
e Validar o esquema de controle proposto para o seguimento de trajetdrias;

e Avaliar o desempenho dos controladores implementados para fazer o quadrirrotor realizar

as quatro trajetdrias propostas no Capitulo 4, inclusive quando sujeito a perturbacoes;

e Comparar o desempenho do conjunto de controladores sintonizados pelos métodos Ziegler-

Nichols e algoritmo genético.

e Testar duas implementacoes diferentes para a dinamica da planta com vista a identificar

eventuais diferengas que possam ser futuramente validadas por experimentos.

Portanto, neste capitulo sao apresentados os resultados de validagao computacional para
os modelos e controladores discutidos anteriormente. Os parametros do quadrirrotor utilizados
na implementacao sao aqueles do modelo Ar.Drone 2.0 [66] fabricado pela empresa Parrot [67].
O motivo para a escolha dessa aeronave é o fato de haver unidades disponiveis da mesma no
laboratorio de controle da Faculdade de Engenharia da UERJ, o que possibilita validacao expe-
rimental futura das emulacoes apresentadas nesta Dissertagao. Cabe ressaltar que tal validacao
experimental foi impossibilitada neste trabalho por conta do isolamento social imposto pela
COVID-19. Os principais parametros do quadricoptero utilizados nas simulacoes sao apresen-

tados na Tabela 13.

Tabela 13: Parametros do quadrirrotor.

Parametro Especificacoes
Massa Total da Aeronave (Kg) 0.890
Momento de inércia em z (Kg.m?) 9.57 x 1073

Momento de inércia em y 18.57 x 1073
Momento de inércia em z 25.55 x 1073
Comprimento do Brago (m) 0.152
Coeficiente de Arrasto (Nms?) 1.4 x 107
Coeficiente de Empuxo (Ns?) 8.7x107°

Fonte: O Autor.

Cabe ressaltar que a implementacao computacional foi realizada por completo com mo-

delo préprio, nao utilizando blocos ou toolbozes ja prontos para a dinamica do quadrirrotor e
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também cabe ressaltar que a implementacao computacional desconsiderou os efeitos de proxi-
modade da aeronave em relagao ao outro objeto (por exemplo, solo, edificacoes, outra aeronave).

As segOes que seguem apresentam os resultados da seguinte maneira: para cada uma
das trajetorias descritas no Capitulo 4, apresenta-se os resultados de seguimento de trajetoria
utilizando os controladores sintonizados pelo método de Ziegler-Nichols sem perturbacoes, se-
guidos dos resultados com perturbagao vertical e horizontal. Apds a discussao neste formato
para todas as quatro trajetdrias, apresenta-se resultados semelhantes para a Trajetoria 3 utili-
zando a sintonia dos controladores utilizando o algoritmo genético, seguida da comparacao do
desempenho do GA e da sintonia por Ziegler-Nichols para todas as situacoes avaliadas. Nas
figuras que seguem, utiliza-se o seguinte padrao de apresentagdo dos dados: (&) representa a
varidvel de referéncia, enquanto (b) representa a varidvel controlada. A sigla (FT) indica o
sistema modelado por Fungoes de Transferéncia e (EE) o modelo obtido utilizando o espago de
estados e Erro é a diferenca entre as variaveis de referéncia e as desempenhadas pelo sistema

controlado.

6.1 Trajetoria 1

Nesta secao apresentam-se os resultados do seguimento da descrita na Secdo 4.1, na
qual a aeronave deve partir do repouso em uma localizacao no solo, subir até uma altura de
30 metros, passar por cima de uma construcao de 20 metros de altura e em seguida descer do
outro lado, aterrissando em um ponto especifico. Nesta simulagao, o ponto de partida é feito
distante ao ponto inicial da trajetéria projetada, para testar a capacidade do controlador de
fazer a aeronave "entrar’na trajetéria prevista, em uma situagdo semelhante a uma entrada em
rota ou aerovia. Ressalta-se a margem de seguranca de 10 metros considerada entre a Trajetoria
1 e a construcao. Tal como indicado anteriormente, sao emuladas duas representacoes distintas
da planta, a saber: uma utilizando funcao de transferéncia (FT) e outra em espaco de estados

(EE).

6.1.1 Sem perturbacoes

As Figura 36a e Figura 36b apresentam a comparagao entre a trajetéria de referéncia e
aquelas desempenhadas pelo quadrirrotor para os modelos FT e EE da planta, respectivamente.
Analisando as Figura 36a e Figura 36b é possivel observar que o veiculo decola e direciona-
se para a trajetéria de referéncia, passando a segui-la ainda no seu trecho inicial, sendo um com-

portamento “de entrada”diferente observado entre os modelos FT e EE. Enquanto a primeira
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Trajetdria 1

Trajetdria 1

(a) Trajetérias executada e de re- (b) Trajetérias executada e de re-
feréncia (F'T). feréncia (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 36: Comparagao da Trajetéria 1.

demonstra um comportamento semelhante a um sobresinal, ou seja, ultrapassa a trajetéria nomi-
nal e segue um movimento oscilatério amortecido até ”entrar” de fato na trajetoria de referéncia,
o modelo por EE apresenta comporta-se de maneira mais suave na conducao do quadrirrotor a
trajetoria de referéncia, porém, em contrapartida, o erro entre a trajetoria desejada e a executada
leva mais tempo para aproximar zero, ou seja o ”ponto de entrada”é posterior aquele alcancado
com a modelo FT. Esse comportamento é ressaltado nas Figura 37a a Figura 37d, que apre-
sentam as trajetorias e os erros associados a direcao x. De maneira semelhante, as trajetérias
desempenhadas e os erros associados as outras duas diregoes de movimento sao apresentados
nas Figura 38a a Figura 39d.

Como a aeronave parte da posicao desejada no que diz respeito a coordenada x, o erro
inicial nesta direcao é zero e a sua variacao ao longo de toda a trajetéria é pequena, sendo os
erros maximos observados de 0.04 metros para FT e 0.025 metros para EE.

Observando-se as Figura 38a e Figura 38b percebe-se que a aeronave leva em torno de
5 segundos para “entrar”na Trajetéria 1 no que diz respeito a direcao y, conseguindo segui-la a
partir de entdao. Tempo semelhante é observado para o sistema modelado por EE.

Na Figura 38c é possivel observar que o sobrevalor percentual é de aproximadamente
50% e o tempo de assentamento em torno de 5 segundos. Apds essa etapa transitéria, o erro
tende a zero e a trajetoria é seguida até o final. Na Figura 38d é possivel observar que o erro
do sistema tende a zero em aproximadamente 5 segundos mantendo o sistema sobre a referéncia
até o final do percurso.

Nas Figura 39a a Figura 39d verifica-se que o seguimento é realizado com exatidao da



(a) Direcao = (FT). (b) Diregao x (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na diregao x (F'T). (d) Erro na diregao = (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 37: Deslocamento e erro na Direcao x.
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(a) Diregao y (FT). (b) Direcao y (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(¢) Erro na direcao y (FT). (d) Erro na direcao y (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 38: Deslocamento e erro na Direcao .
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(a) Direcao z (FT). (b) Diregao z (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na direcao z (FT). (d) Erro na direcao z (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 39: Deslocamento e erro na Diregao z.
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(a) Angulo ¢ (FT). (b) Angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro do angulo ¢ (F'T). (d) Erro do angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 40: Deslocamento e erro no angulo ¢.

direcao z, sendo o comportamento semelhante para os ambos os modelos, sendo que a modelagem
por fungoes de transferéncia apresenta erros um pouco maiores.

Nas Figura 40a e Figura 40b observa-se uma pequena oscilagdo do angulo ¢ no inicio da
trajetdria, porém transcorridos 4 segundos o quadrirrotor ja se apresenta rastreando a trajetéria,
se mantendo sobre a referéncia até o final do percurso. Observa-se que os erros apresentados
nas Figura 40c e Figura 40d tendem a zero mais rapidamente no sistema modelado por EE do
que naquele que utiliza FT.

Com relagao a regulagdo do angulo 6, pode-se observar nas Figura 41a e Figura 41b
a tendéncia dos valores desempenhados pela aeronave aqueles da trajetéria de referéncia. A
magnitude do erro é menor para a modelagem EE neste caso, tal como pode-se observar na
Figura 41c e Figura 41d.

As Figura 42a, Figura 42b, Figura 42c e Figura 42d apresentam os valores realizados e de
referéncia, bem como ressaltam os erros associados ao angulo . Para a trajetéria em questao,
especifica-se que a aeronave nao deve realizar rotagao neste sentido, portanto, o angulo v deve
ser zero do inicio ao fim do trajeto, o que é comprovado neste conjunto de graficos.

As Figura 43a e Figura 43b demonstram o comportamento da aeronave ao realizar a
Trajetéria 1 partindo do seu ponto inicial, ao invés de um ponto distante do mesmo tal como

discutido anteriormente. A titulo ilustrativo, é incluida nestas imagens a representacao da



(a) Angulo 6 (FT). (b) Angulo 0 (EE).

Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.
(c) Erro do angulo 6 (F'T). (d) Erro do angulo 6 (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 41: Deslocamento e erro no angulo 6.
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(a) Angulo ¢ (FT). (b) Angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro do angulo ¢ (FT). (d) Erro do angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 42: Deslocamento e erro no angulo .

Trajetéria 1 Controlada do Quadrirrotor

e Trajetoria 1 Controlada do Quadrirrotor

(a) Trajetéria 1 (F'T). (b) Trajetéria 1 (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 43: Comportamento da aeronave ao realizar a Trajetéria 1.
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construcgao sobre a qual a aeronave deve voar. Nota-se que nesta situagao a aeronave segue com

exatidao a trajetoria desejada do inicio ao fim.

6.1.2 Perturbacoes verticais

Em uma situacao real de voo em lugares abertos, é normal que ocorram perturbacgoes
que tendam a distanciar a aeronave do trajeto pré-estabelecido, tais como ventos em diferentes
direcoes. Para avaliar a capacidade do algoritmo de controle em fazer o quadricoptero seguir a
trajetoria nessas situagoes, apresentam-se nesta secao e na seguinte, resultados de simulagao que
consideram a existéncia de perturbagoes verticais e horizontais em instantes e com intensidades
diferentes ao longo do trajeto de referéncia, onde nesta dissertacao considera essas perturbagoes
verticais e horizontais sendo o vento. Na presente secao, exploram-se perturbagoes verticais,
aplicadas em trés momentos diferentes, a saber: quando o quadrirrotor esta subindo, passando
por cima de um edificio e quando esté descendo. Os trés sinais considerados possuem intensidades
distintas. O primeiro tem capacidade de desviar a aeronave de 20 metros em relacao a referéncia,
o segundo 10 e o terceiro 5 metros.

A Figura 44 apresenta o diagrama de blocos do sistema emulado considerando a aplicacao

de perturbacoes.

Figura 44: Sistema de Controle do Quadrirrotor com Perturbagoes.
Fonte: O Autor.

As Figura 45a e Figura 45b demonstram a realizacao da Trajetéria 1 sujeita & per-
turbacgoes verticais. Observa-se a capacidade da aeronave de retornar para o trajeto de referéncia
apods ser submetida as mesmas. As imagens que seguem detalham esta comportamento para as
diferentes direcoes de movimento e orientagoes.

As Figura 46a, Figura 46b, Figura 46¢ e Figura 46d mostram os detalhes da movi-
mentagao na direcao x. Observa-se erros abaixo de 0,05 metros na modelagem FT e menores
do que 0,025 metros na EE.

As Figura 47a, Figura 47b, Figura 47c e Figura 47d evidenciam a movimentagdao da

aeronave com relacao a direcao y. Nota-se a oscilagao inicial do sistema na modelagem FT
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Trajetdria 1 com Perturbacdes Vericais

30 40

20

0.5 ; 10‘\ o 10
Y (m) X (m)

Y (m) 0 2 X (m)

(b) Referéncia e trajetéria (EE).

(a) Referéncia e trajetéria (F'T).
Fonte: O Autor.

Fonte: O Autor.
Figura 45: Perturbagoes Verticais na Trajetéria 1.

(b) Direcao x (EFE).

(a) Direcao = (F'T).
Fonte: O Autor.

Fonte: O Autor.

(d) Erro na direcao x (EFE).

(c) Erro na diregao = (F'T).
Fonte: O Autor.

Fonte: O Autor.
Figura 46: Deslocamento e erro na Direcao x.



(a) Direcao y (F'T). (b) Diregao y (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(¢) Erro na direcao y (FT). (d) Erro na direcao y (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 47: Deslocamento e erro na Direcao y.
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enquanto tende a trajetéria de referéncia, enquanto no modelo EE o comportamento se assemelha
aquele de um sistema de primeira ordem. Entretanto, em ambas modelagens, o erro tende a
zero em um intervalo de tempo semelhante, de aproximadamente cinco segundos.

Na direcao z observa-se, conforme esperado, momentos nos quais a aeronave distancia-se
da trajetéria nominal por conta da influéncia das perturbagoes, porém o controlador consegue
compensar o erro rapidamente, trazendo o quadrirrotor de volta a trajetoria de referéncia. As
Figura 48a, Figura 48b, Figura 48c e Figura 48d apresentam esses resultados. Observa-se que o
efeito das perturbagoes é eliminado em aproximadamente 0,5 segundos na modelagem FT e 0,2
segundos na modelagem EE.

Através das Figura 49a e Figura 49b pode-se afirmar que o angulo ¢ nao é influenciado
pelas perturbacoes verticais, mantendo-se controlado. O desvio da referéncia no momento inicial
do trajeto deve-se a influéncia da componente no plano x — y. Nas Figura 49c e Figura 49d
ressalta-se o erro com relagao ao angulo ¢.

O angulo 6 nao sofre influéncia das perturbagoes verticais tal como pode-se notar nas
Figura 50a, Figura 50b, Figura 50c e Figura 50d.

O angulo v deve manter-se em zero ao longo de todo o percurso, conforme especificacao
de projeto. As Figura 5la, Figura 51b, Figura 51c e Figura 51d comprovam que este angulo
mantém-se controlado, nao sendo influenciado pelas perturbacoes verticais impostas a aeronave.

Em resumo, a aeronave supera com facilidade as perturbacoes verticais com o esquema
de controle proposto, sendo que ambas as modelagens da planta, tal como esperado, demonstram
comportamentos semelhantes. As diferencas aparecem em termos de amplitude, principalmente,
dos sinais de erro, algo que deve ser comparado com o comportamento experimental do sistema
em trabalhos futuros na expectativa de validar ambos os modelos e identificar aquele que mais
se aproxima da planta real. Em linhas gerais, pode-se afirmar que os resultados apresentam
sobrevalores maximos e percentuais razoaveis com baixos tempos de assentamento. Ademais, as
perturbacoes emuladas ajudam a dar ideia das magnitudes deste tipo de sinal que podem levar
a aeronave a colidir com o chéo ou a construcdo quando acima dela. A perturbacao no trecho
inicial (em t=8 segundos), por exemplo, leva a aeronave a reduzir altitude a aproximadamente 5
metros do chao, enquanto o sinal vertical indesejado no instante de 15 segundos, com intensidade
média, leva a aeronave a quase colidir com o edificio. portanto, a margem de seguranca de 10
metros imposta no projeto mostra-se limitrofe para perturbacoes desta ordem. No trecho de
descida do quadricépteros, a perturbacao de baixa intensidade imposta nao leva a risco algum.
Por fim, cabe ressaltar que nas situacoes avaliadas até aqui, o modelo EE apresenta resultados

melhores do que o modelo F'T, com erros e tempos de assentamento menores tanto nas posigoes



(a) Diregao z (FT). (b) - Direcao z (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na diregao z (FT). (d) Erro na diregao z (EFE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 48: Deslocamento e erro na Direcao z.
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(a) Angulo ¢ (FT). (b) Angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro do angulo ¢ (F'T). (d) Erro do angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 49: Deslocamento e erro no angulo ¢.

(a) Angulo 6 (FT). (b) Angulo 0 (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c¢) Erro do angulo 6 (F'T). (d) Erro do angulo 6 (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 50: Deslocamento e erro no angulo 6.
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(a) Angulo ¥ (FT). (b) Angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro do angulo ¢ (F'T). (d) Erro do angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 51: Deslocamento e erro no angulo ).

(z, y, z) quanto nos angulos de Euler (¢, 0, v).

6.1.3 Perturbagoes horizontais

Esta secao apresenta resultados da aplicacao de perturbacoes horizontais ao quadrirrotor,
emulando ventos laterais no plano x — y, perpendiculares a direcao de movimento da aeronave.
Tal como na secao anterior, impoe-se os sinais desejados em trechos distintos da trajetoria,
a saber: subida, passagem por cima do edificio e descida para pouso. As trés perturbagoes
apresentam intensidades diferentes. A primeira desloca a aeronave a 20 metros da referéncia, a
segunda, de intensidade média, leva a mesma a 10 metros de distancia a trajetéria nominal e
a terceira, de baixa intensidade, desloca o quadrirrotor de 5 metros em relacao a trajetéria de
referéncia.

As Figura 52a e Figura 52b apresentam a trajetéria desempenhada pela aeronave na
direcao z. O modelo FT nao transparece influéncia das perturbagoes horizontais, porém um
olhar mais detalhado, tal como o da Figura 52c demonstra que ele existe, embora bem pequeno.
Na modelagem EE o desvio da trajetoria de referéncia é mais evidente, com o sinal de erro

assumindo valores maiores. Entretanto, o sistema de controle atua sobre a planta levando o erro



(a) Direcao = (FT). (b) Diregao x (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na diregao x (F'T). (d) Erro na diregao = (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 52: Deslocamento e erro na Direcao .
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(a) Diregao y (FT). (b) Direcao y (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na diregao y (FT). (d) Erro na diregao y (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 53: Deslocamento e erro na Direcao .

a zero rapidamente (0,1 segundos).

Na movimentacao na direcao y é possivel perceber a influéncia das perturbacoes horizon-
tais, sendo que o modelo FT apresenta melhores resultados, sendo as amplitudes do erro com
o modelo EE maior. Em ambos os casos, entretanto, o tempo de tendéncia do erro a zero é
aproximadamente o mesmo, em torno de 5 segundos. Esse comportamento pode ser observado
nas Figura 53a, Figura 53b, Figura 53c e Figura 53d.

O comportamento do sistema sujeito a perturbacoes horizontais com relagao a direcao z
pode ser observado nas Figura 54a, Figura 54b, Figura 54c e Figura 54d. Fica evidente a nao
influéncia dos sinais indesejados nesta diregao, sendo o erro mantido abaixo de 0,05 metros em
todo o percurso.

O angulo ¢ ¢é perturbado significativamente pelos sinais indesejados impostos com ori-
entacao horizontal, chegando a apresentar erro da ordem de 45 graus na representacao FT e
95 graus na representacao EE. O controlador, entretanto, compensa rapidamente estes desvios,
como pode ser observado nas Figura 55a, Figura 55b, Figura 55¢ e Figura 55d.

Assim como ¢, o angulo 6 sofre influéncia das perturbagoes horizontais, porém o sistema

de controle compensa os desvios rapidamente, tal como comprovado nas Figura 56a, Figura 56b,
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(a) Diregao z (FT). (b) Direcao z (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na diregao z (FT). (d) Erro na diregao z (EFE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 54: Deslocamento e erro na Direcao z.

Figura 56¢ e Figura 56d.
O angulo 9 é mantido nulo ao longo de todo o trajeto, conforme comprovado pelas Figura

57a e Figura 57b.

6.2 Trajetoria 2

Nesta secao sao apresentados resultados de simulacao para o seguimento da Trajetoria
2 descrita na Secao 4.2. Esta tem por objetivo fazer a aeronave decolar e subir até alcangar 50

metros de altitude para em seguida contornar uma regiao e retornar ao ponto inicial.

6.2.1 Sem perturbacoes

A comparacao entre as trajetorias de referéncia e rastreada pela aeronave é apresentada
nas Figura 58a e Figura 58b.

O comportamento do sistema ao se movimentar na direcao = é evidenciado nas Figura
59a, Figura 59b, Figura 59c e Figura 59d. Nota-se o bom seguimento da trajetoria de referéncia,

com erro maximo abaixo de 0,4 metros.



(a) Angulo ¢ (FT). (b) Angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro do angulo ¢ (F'T). (d) Erro do angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 55: Deslocamento e erro no angulo ¢.
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(a) Angulo 6 (FT). (b) Angulo 0 (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c¢) Erro do angulo 6 (F'T). (d) Erro do angulo 6 (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 56: Deslocamento e erro no angulo 6.
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(a) Erro do angulo ¢ (FT). (b) Erro do angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 57: Deslocamento e erro no angulo .

Trajetéria 2 Trajetdria 2

¥ (m) 50 50 X )
(a) Trajetéria 2 (F'T). (b) Trajetéria 2 (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 58: Comportamento da aeronave ao realizar a Trajetoria 2.
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(a) Direcao = (FT). (b) Diregao x (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na diregao = (F'T). (d) Erro na direcao x (EFE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 59: Deslocamento e erro na Direcao x.

(a) Diregao y (FT). (b) Direcao y (FE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na diregao y (FT). (d) Erro na diregao y (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 60: Deslocamento e erro na Direcao y.
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(a) Diregao z (FT). (b) Direcao z (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na direcao z (FT). (d) Erro na direcao z (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 61: Deslocamento e erro na Direcao z.

Com relacao a movimentacao na direcao y, observa-se um melhor desempenho do sistema
quando modelado utilizando FT, sendo que o EE apresenta um erro maior no final da trajetoria,
no trecho de aterrissagem. Esses comportamentos sao evidenciados nas Figura 60a, Figura 60b,
Figura 60c e Figura 60d.

Na direcao z, os erros de seguimento ficam abaixo de 0,05 metros, tal como pode ser
visto nas Figura 61a a Figura 61d.

Nas Figura 62a, Figura 62b, Figura 62c e Figura 62d sao apresentados os valores relativos
a movimentacao angular ¢. O modelo no espago de estados produz erro proximo de zero enquanto
no modelo FT este assume valores méaximos que se aproximam de 15 graus.

As Figura 63a a Figura 63d apresentam as trajetorias e erros associados ao angulo 6, e
comprovam o bom desempenho do sistema de controle.

Por fim, o angulo ¢ é mantido em zero tal como especificado no planejamento de movi-
mentos. Desse modo, os graficos deste angulo sao suprimidos nesta secao.

De maneira geral, pode-se afirmar que o sistema de controle apresenta resultado adequado

e leva a aeronave a desempenhar a Trajetéria 2 com erros pequenos e respostas rapidas.
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(a) Angulo ¢ (FT). (b) Angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro do angulo ¢ (F'T). (d) Erro do angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 62: Deslocamento e erro no angulo ¢.

(a) Angulo 6 (FT). (b) Angulo 0 (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c¢) Erro no angulo 6 (F'T). (d) Erro no angulo 6 (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 63: Deslocamento e erro no angulo 6.
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Trajetdria 2 Trajetnn'a‘Q

(a) Trajetorias de Referéncia e execu- (b) Trajetérias de Referéncia e execu-
tada (F'T). tada (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 64: Trajetéria 2 com perturbagoes verticais.

6.2.2 Perturbagoes verticais

Nesta secao, avalia-se a resposta do sistema quando sujeito a perturbagoes verticais.
estas sao aplicadas nos instantes t; = 8s, to = 15s e t3 = 45s, emulando situacoes de subida, voo
pairado e descida. As perturbacoes possuem intensidades diferentes, de maneira semelhante ao
exposto na Segao 6.1.2.

As Figura 64a e Figura 64b apresentam a comparagao entre a Trajetoria 2 de referéncia
e aquela realizada.

As Figura 65a a Figura 65d dao detalhes da movimentacao da aeronave na diregao x.
Nesta direcao o movimento nao é influenciado pelas perturbagoes verticais e o desvio maximo
entre a trajetdria projetada e a executada apresenta-se abaixo de 0,4 metros.

As Figura 66a a Figura 66d apresentam os detalhes da movimentagao na diregdo y e
comprovam a nao influéncia das perturbagoes verticais nesta diregao.

Observando-se as Figura 67a, Figura 67b, Figura 67c e Figura 67d. ¢é facil perceber a
influéncia das perturbacoes verticais na direcao z, sendo que o sistema de controle é capaz de
compensar os desvios de maneira eficiente. Enquanto o modelo FT leva o erro a vizinhanga de
zero em 0,5 segundos, o modelo EE o faz em 0,1 segundos.

As Figura 68a a Figura 69d apresentam os resultados da movimentagao controlada nos
angulos ¢ e 6. O angulo ¢ é mantido em zero e seus graficos é aqui suprimido. Fica evidente a
eficiéncia da estrutura de controle proposta em fazer a aeronave seguir a referéncia desejada.

As simulagbes comprovam a capacidade do sistema de controle em lidar com perturbacoes
verticais e conduzir a aeronave de volta a trajetéria desejada nas trés situacoes consideradas,

com erros e tempos de assentamento pequenos.
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(a) Direcao = (F'T). (b) Direcao x (EFE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na diregao x (F'T). (d) Erro na diregao = (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 65: Deslocamento e erro na Direcao x.

(a) Diregao y (FT). (b) Direcao y (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(¢) Erro na diregao y (FT). (d) Erro na diregao y (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 66: Deslocamento e erro na Direcao y.



(a) Diregao z (FT). (b) Direcao z (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na diregao z (FT). (d) Erro na diregao z (EFE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 67: Deslocamento e erro na Direcao z.

118



119

(a) Angulo ¢ (FT). (b) Angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(¢) Erro no angulo ¢ (FT). (d) Erro no angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 68: Deslocamento e erro no angulo ¢.

(a) Angulo 6 (FT). (b) Angulo 0 (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c¢) Erro no angulo 6 (F'T). (d) Erro no angulo 6 (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 69: Deslocamento e erro no angulo 6.
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Trajetdria 2 com Perturbacdes Horizontais Trajetdria 2 com Perturbacdes Horizontais

(a) Trajetoérias de Referéncia e execu- (b) Trajetérias de Referéncia e execu-
tada (F'T). tada (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 70: Trajetéria 2 com perturbacoes horizontais.

6.2.3 Perturbagoes horizontais

Para avaliar o comportamento do sistema quando sujeito a perturbacoes horizontais
ao desempenhar a Trajetoria 2, aplicam-se sinais nos mesmos instantes de tempo e com as
mesmas intensidades daqueles descritos na Secao 6.2.2. As Figura 70a e Figura 70b apresentam
a comparacao entre as trajetorias de referéncia e realizada.

As Figura 71a a Figura 72d apresentam a movimentacao e os erros associados as diregoes
T e y enquanto a aeronave realizada a Trajetéria 2 sujeita a perturbagoes horizontais. Observa-se
que o sistema de controle corrige com eficiéncia e de maneira rapida os erros de posicao impostos
pelos sinais indesejados.

As Figura 73a, Figura 73b, Figura 73c e Figura 73d apresentam as posi¢oes e 0s erros
associados na direcao z. Observa-se que a magnitude deste ultimo é mantida abaixo de 0,10

metros.
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(a) Direcao = (FT). (b) Diregao x (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na direcao x (F'T). (d) Erro na direcao = (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 71: Deslocamento e erro na Direcao x.



(a) Diregao y (FT). (b) Direcao y (FFE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na diregao y (FT). (d) Erro na diregao y (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 72: Deslocamento e erro na Direcao y.
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(a) Direcao z (FT). (b) Diregao z (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na diregao z (FT). (d) Erro na diregao z (EFE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 73: Deslocamento e erro na Diregao z.
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(a) Angulo ¢ (FT). (b) Angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(¢) Erro no angulo ¢ (FT). (d) Erro no angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 74: Deslocamento e erro no angulo ¢.
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Nas Figura 74a a Figura 75d pode-se observar a influéncia das perturbagoes nos angulos ¢
e 6 enquanto a Trajetoria 2 é realizada sujeita as restri¢cdes descritas acima. O sistema de controle
compensa os erros de maneira adequada e o quadrirrotor retorna a trajetoria de referéncia de
maneira eficiente.

O angulo ¥ nao sofre influéncia das perturbagdes horizontais e, assim, os graficos de
posicao e erro a eles associados nao sao aqui apresentados.

Analisando-se os resultados apresentados para a execucao da Trajetdria 2 é possivel
concluir que as perturbagoes horizontais sao sentidas pelo sistema nas direcoes = e ¥y, e nas
orientagoes ¢ e 0, conforme esperado. A estrutura de controle proposta tém a capacidade de

compensar os erros de maneira adequada.



(a) Angulo 0 (FT). (b) Angulo 0 (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c¢) Erro no angulo 6 (F'T). (d) Erro no angulo 6 (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 75: Deslocamento e erro no angulo 6.
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Trajetdria 3 - Sem Perturbacdo Trajetdria 3 - Sem Perturbagéo

(a) Trajetéria 3 (FT). (b) Trajetéria 3 (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 76: Comportamento da aeronave ao realizar a Trajetéria 3.

6.3 Trajetoria 3

Esta secao apresenta resultados de simulacao para a realizacao da Trajetéria 3 descrita

na Secao 4.3.

6.3.1 Sem perturbacoes

As Figura 76a e Figura 76b comparam a trajetoria desempenhada pela aeronave e a
trajetoria de referéncia.

As Figura 77a, Figura 77b, Figura 77c e Figura 77d apresentam o comportamento da
movimentacao do quadrirroror na direcao x. Observa-se erro abaixo de 0,06 metros.

As Figura 78a a Figura 78d apresentam as posicoes e os erros associados a movimentacao
da aeronave na direcao y. Observa-se o bom desempenho do sistema, com erros abaixo de 0,1
metros.

A movimentacao no eixo vertical é realizada exatamente como planejada, apresentando
erro aproximadamente zero para todo o percurso, tal como pode ser observado nas Figura 79a
a Figura 79d.

Nas Figura 80a e Figura 80b observa-se a movimentagao do angulo ¢ do sistema. Os
controladores o mantém com valor préximo de zero ao longo de toda a trajetéria. O modelo F'T
apresenta erros abaixo de 2 graus enquanto o modelo EE tem erros abaixo de 0,2 graus, como
pode ser visto nas Figura 80c e Figura 80d.

As Figura 81a a Figura 81d demonstram o bom desempenho do controlador na regulacao
do angulo # da aeronave. Os erros obtidos sao de, no maximo, 4 graus no modelo FT e 1 grau
no EE.

O angulo @ é especificado como nulo ao longo de toda a trajetéria e o controlador o
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(a) Direcao = (F'T). (b) Direcao x (EFE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na diregao x (F'T). (d) Erro na diregao = (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 77: Deslocamento e erro na Direcao .

(a) Direcao y (F'T). (b) Diregao y (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(¢) Erro na direcao y (FT). (d) Erro na direcao y (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 78: Deslocamento e erro na Direcao .
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(a) Direcao z (FT). (b) Diregao z (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na direcao z (FT). (d) Erro na direcao z (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 79: Deslocamento e erro na Diregao z.

(a) Angulo ¢ (FT). (b) Angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c¢) Erro no angulo ¢ (F'T). (d) Erro no angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 80: Deslocamento e erro no angulo ¢.
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(a) Angulo 6 (FT). (b) Angulo 0 (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c¢) Erro no angulo 6 (F'T). (d) Erro no angulo 6 (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 81: Deslocamento e erro no angulo 6.

mantém nessa condi¢ao de maneira semelhante ao j& explicitado antes. Desse modo, suprime-se,
aqui, a apresentagao dos graficos de variagao e erro do angulo 1. Pelo exposto, conclui-se que
o sistema de controle regula adequadamente os seis graus de liberdade da aeronave fazendo-a

executar a Trajetéria 3 com eficiéncia.

6.3.2 Perturbagoes verticais

As perturbagoes verticais sdo aplicadas em trés instantes de tempo, a saber: 8 segundos,
com capacidade de deslocar o quadrirrotor por 1 metro, 15 segundos, deslocando o quadrirrotor
por 1,3 metros e 25 segundos, com capacidade de deslocar a aeronave por 3 metros com relagao
a trajetdria de referéncia.

As Figura 82a e Figura 82b apresentam a comparacao entre a entrada de referéncia do
sistema e a saida do mesmo. Evidencia-se a capacidade de resposta da aeronave as perturbacgoes
verticais impostas.

As Figura 83a a Figura 84d apresentam as posigoes e erros associados & movimentacao
do quadrirrotor nas diregoes x e y. Nota-se o seguimento adequado das trajetérias de referéncia

com erros da ordem de 0,06 metros na diregao x e 0,1 metros na direcao y.
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Trajetdria 3 - Perturbagdes Verticais

....... -

Trajetdria 3 - Perturbacdes Verticais

(a) Trajetorias de Referéncia e execu- (b) Trajetéria de Referéncia e execu-
tada (FT). tada (EE).
Fonte: O Autor.

Fonte: O Autor.
Figura 82: Trajetéria 3 com perturbagoes verticais.

(a) Diregao = (F'T). (b) Direcao x (EFE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na diregao = (F'T). (d) Erro na diregao = (EE).
Fonte: O Autor.

Fonte: O Autor.
Figura 83: Deslocamento e erro na Direcao x.
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(a) Diregao y (FT). (b) Direcao y (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(¢) Erro na direcao y (FT). (d) Erro na direcao y (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 84: Deslocamento e erro na Direcao .

Na direcao z o sistema sofre, tal como esperado, forte influéncia das perturbacoes verti-
cais, porém os controladores mantém a regulagao de altitude com a resposta. A eliminacao do
erro ocorre em torno de 0,5 segundos no modelo FT e 0,1 segundos no modelo EE, tal como
evidenciado nas Figura 85a, Figura 85b, Figura 85¢ e Figura 85d.

A variacao dos angulos ¢ e 0 é explicitada nas Figura 86a a Figura 87d. Nota-se o bom
desempenho da aeronave em seguir os valores de referéncia ao longo do tempo. A movimentagao
do angulo v, por definicao de projeto, é nula e ja foi comprovada anteriormente. Sendo assim,

os graficos para esta varidvel nao sao apresentados nesta segao.
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(a) Direcao z (FT). (b) Diregao z (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na direcao z (FT). (d) Erro na direcao z (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 85: Deslocamento e erro na Diregao z.
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(a) Angulo ¢ (FT). (b) Angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(¢) Erro no angulo ¢ (F'T). (d) Erro no angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 86: Deslocamento e erro no angulo ¢.

(a) Angulo 6 (FT). (b) Angulo 0 (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c¢) Erro no angulo 6 (F'T). (d) Erro no angulo 6 (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 87: Deslocamento e erro no angulo 6.
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Trajetdria 3 - Perturbacdes Horizontais Trajetdria 3 - Perlurbaqies Horizontais

(a) Trajetorias de Referéncia e execu- (b) Trajetérias de Referéncia e execu-
tada (F'T). tada (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 88: Trajetéria 3 com perturbagoes horizontais.

6.3.3 Perturbagoes horizontais

As perturbagoes horizontais sao aplicadas em trés instantes de tempo distintos, com
intensidades diferentes. A primeira ocorre em ¢ = 8 com intensidade baixa(desloca o quadrirrotor
por 1 metro), a segunda no instante ¢ = 15 segundos com intensidade média (implica em um
deslocamento da aeronave por 5 metros) e a terceira em ¢ = 25 segundos com intensidade alta
(desloca o quadrirrotor por 10 metros).

As Figura 88a e Figura 88b apresentam a Trajetdria 3 tal como realizada pela aeronave
considerando os modelos FT e EE para a planta.

Através das Figura 89a e Figura 89b, Figura 89c e Figura 89d pode-se observar o bom
desempenho da aeronave em sua movimentacao na direcdo x. A resposta apresenta baixo so-
brevalor e o erro fica abaixo de 0,3 metros no modelo FT, enquanto na modelagem EE o erro é
aproximadamente zero ao longo de todo o percurso.

O comportamento da aeronave ao se movimentar na direcao y pode ser observado através
das Figura 90a, Figura 90b, Figura 90c e Figura 90d. Fica evidente a influéncia dos sinais
indesejados, bem como a capacidade do sistema de controle em levar a aeronave de volta a
trajetéria de referéncia.

As Figura 91a a Figura 91d explicitam o comportamento da aeronave enquanto movimenta-
se na direcao z. Nao sao observadas perturbacoes nessa direcao e o sistema de controle mantém
a aeronave na trajetéria de referéncia apds o rastreamento nos instantes iniciais.

As Figura 92a, Figura 92b, Figura 92c¢ e Figura 92d. apresentam o comportamento da
aeronave ao rotacionar com angulo ¢. Fica evidente a capacidade do sistema de controle em

manter a referéncia desejada para esta orientacao.



(a) Direcao = (FT). (b) Diregao x (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na diregao x (F'T). (d) Erro na diregao = (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 89: Deslocamento e erro na Direcao .
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(a) Diregao y (FT). (b) Direcao y (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na diregao y (FT). (d) Erro na diregao y (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 90: Deslocamento e erro na Direcao y.

(a) Diregao z (FT). (b) Direcao z (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na diregao z (FT). (d) Erro na diregao z (EFE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 91: Deslocamento e erro na Diregao z.



(a) Angulo ¢ (FT). (b) Angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(¢) Erro no angulo ¢ (FT). (d) Erro no angulo ¢ (EFE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 92: Deslocamento e erro no angulo ¢.
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(a) Angulo 6 (FT). (b) Angulo 0 (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(¢) Erro no angulo 6 (F'T). (d) Erro no angulo 6 (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 93: Deslocamento e erro no angulo 6.
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Trajetdria 4 Trajetdria 4

¥ (m) 1A 7 ¥ (m)
(a) Trajetéria 4 (F'T). (b) Trajetéria 4 (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 94: Comportamento da aeronave ao realizar a Trajetéria 4.

As Figura 93a a Figura 93d apresentam as variagdes e os erros com relagao ao angulo
0 enquanto a aeronave desempenha a Trajetdria 3 sujeita a perturbagoes horizontais. O sis-
tema de controle atua sobre o sistema levando o erro a zero rapidamente apds a ocorréncia das
perturbacoes.

A movimentacao do angulo v, por definicao de projeto é nula e ja foi comprovada ante-
riormente. Sendo assim, os graficos para esta varidvel nao sao apresentados nesta secao.

Conclui-se que o sistema de controle do quadrirrotor apresenta bom desempenho ao

rastrear a Trajetoria 3 com tempo de assentamento, erros e sobrevalores baixos.

6.4 Trajetoria 4

Nesta secao, sao apresentados resultados de simulagao para o seguimento da Trajetoria

4 descrita na Secao 4.4.

6.4.1 Sem perturbagoes

Nas Figura 94a e Figura 94b pode-se observar comportamento da aeronave ao realizar a
Trajetéria 4, considerando as modelagens realizadas utilizando fungoes de transferéncia e espago
de estados. Evidencia-se a capacidade da aeronave em seguir o trajeto de referéncia.

As Figura 95a, Figura 95b, Figura 95c¢ e Figura 95d apresentam o comportamento da
movimentacao da aeronave na direcao x. Observa-se que o erro fica abaixo de 0,1 metros.

As Figura 96a e Figura 96b apresentam o comportamento da aeronave ao se movimentar
na direcao y. Observa-se erros abaixo de 0,08 metros na modelagem FT e 0,004 metros na
modelagem EE, tal como evidenciado nas Figura 96¢ e Figura 96d.

As Figura 97a e Figura 97b apresentam os resultados da movimentacao na direcao z.
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(a) Direcao = (FT). (b) Diregao x (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na diregao = (F'T). (d) Erro na direcao x (EFE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 95: Deslocamento e erro na Direcao x.

(a) Diregao y (FT). (b) Direcao y (FE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na direcao y (FT). (d) Erro na direcao y (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 96: Deslocamento e erro na Direcao .



(a) Direcao z (FT). (b) Diregao z (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na diregao z (FT). (d) Erro na diregao z (EFE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 97: Deslocamento e erro na Direcao z.
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(a) Angulo ¢ (FT). (b) Angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro no angulo ¢ (F'T). (d) Erro no angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 98: Deslocamento e erro no angulo ¢.

A aeronave tende a trajetoria de referéncia com tempo de 1 segundo com o modelo FT e 0,1
segundos com o EE, sendo os erros obtidos abaixo de 0,4 metros, tal como evidenciado nas
Figura 97c e Figura 97d.

As Figura 98a a Figura 98d apresentam o movimento da aeronave com relagao ao angulo
¢. A magnitude do erro apresenta valores abaixo de 1 grau na modelagem FT e 0,5 graus na
modelagem EE.

Nas Figura 99a e Figura 99b pode-se observar os valores assumidos pelo dngulo 6 ao
longo da Trajetéria 4. O angulo 6 possui valor inicial alto e é levado a zero tanto na modelagem
FT quanto na EE. As Figura 99c e Figura 99d evidenciam os valores de erro ao longo do trajeto.

A movimentacao do angulo v, por definicao de projeto é nula e ja foi comprovada ante-

riormente. Sendo assim, os graficos para esta varidvel nao sao apresentados nesta secao.

6.4.2 Perturbagoes verticais

As perturbacoes verticais sao aplicadas em dois instantes de tempo, a saber: 3 segundos
com capacidade de deslocar o quadrirrotor por 0,4 metros e 5 segundos com capacidade de

deslocar o quadrirrotor por 1 metro de distancia da trajetéria de referéncia.
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(a) Angulo 0 (FT). (b) Angulo 0 (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c¢) Erro no angulo 6 (F'T). (d) Erro no angulo 6 (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 99: Deslocamento e erro no angulo 6.

Trajetdria 4 - Controlada e Com Perturbacdes Verticais

Trajetdria 4 - Controlada e Com Perturbacdes Verticais

Y (m) 1A X (m)

(a) Trajetéria de Referéncia e execu- (b) Trajetéria de Referéncia e execu-
tada (EFE).

tada (FT).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 100: Trajetoria 4 com perturbacgoes verticais.
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(a) Direcao = (F'T). (b) Direcao x (EFE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na diregao = (F'T). (d) Erro na direcao x (EFE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 101: Deslocamento e erro na Direcao x.

Nas Figura 100a e Figura 100b é apresentada a comparacao entre a trajetéria de re-
feréncia e aquela realizada. Fica evidente a influéncia das perturbagoes verticais e a capacidade
do sistema de controle em superar estas perturbagoes.

Através das Figura 101a, Figura 101b, Figura 101c e Figura 101d pode-se observar que
a aeronave nao sofre influéncia das perturbagoes verticais na dire¢ao x, mantendo o erro com
relacao a referéncia abaixo de 0,1 metros nesta diregao.

Nas Figura 102a e Figura 102b observa-se os valores associados a movimentacao na
direcao y. Nao ha influéncia das perturbagoes verticais sdo produzindo erros abaixo de 0,08
metros na modelagem FT e abaixo de 0,004 metros na modelagem EE tal como evidenciado nas
Figura 102c e Figura 102d.

Observa-se nas Figura 103a e Figura 103b, Figura 103c e Figura 103d a influéncia das
perturbacoes verticais na direcao z. Ocorrem sobrevalores com maximo de 0,4 metros na primeira
perturbacao e 1 metro na segunda, com tempo de resposta de 1 segundo na modelagem FT.
Utilizando o modelo EE obtém-se os mesmos sobrevalores maximos mas com uma resposta mais
rapida de 0,1 segundos.

Através das Figura 104a, Figura 104b, Figura 104c e Figura 104d pode-se perceber que

o angulo ¢ nao sofre influéncia das perturbagoes verticais, apresentando erro abaixo de 1 grau
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(a) Direcao y (F'T). (b) Diregao y (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na diregao y (FT). (d) Erro na diregao y (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 102: Deslocamento e erro na Direcao y.

ao longo de todo o trajeto.

O angulo 0 nao sofre influéncia das perturbagoes verticais, o que pode ser comprovado
observando-se as Figura 105a a Figura 105d.

O angulo v nao é perturbado pelos sinais indesejados verticais tal como comprovado
anteriormente. Desse modo, nao sao apresentados os graficos associados a este angulo nesta

secao.

6.4.3 Perturbagoes horizontais

As perturbagoes horizontais s@ao aplicadas em dois instantes de tempo, a saber: 3 se-
gundos com intensidade para deslocar o quadrirrotor por 5 metros de distancia em relacao a
trajetéria de referéncia, e 5 segundos com intensidade para deslocar a aeronave por 10 metros
da referéncia.

As Figura 107a e Figura 107b apresentam o comportamento da aeronave ao rastrear a
Trajetoria 4. Fica evidente a capacidade do sistema de controle em fazé-la seguir a trajetoria
de referéncia, ainda que sujeita a perturacoes horizontais.

As trajetérias e erros associados a movimentacao na direcdo x sdo evidenciados nas
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(a) Diregao z (FT). (b) Direcao z (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na diregao z (FT). (d) Erro na diregao z (EFE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 103: Deslocamento e erro na Diregao z.



(a) Angulo ¢ (FT).
Fonte: O Autor.

(¢) Erro no angulo ¢ (FT).
Fonte: O Autor.

Figura 104:

(a) Angulo 6 (FT).
Fonte: O Autor.

(¢) Erro no angulo 6 (F'T).
Fonte: O Autor.

Figura 105:

(b) Angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor.

(d) Erro no angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor.

Deslocamento e erro no angulo ¢.

(b) Angulo 0 (EE).
Fonte: O Autor.

(d) Erro no angulo 6 (EE).
Fonte: O Autor.

Deslocamento e erro no angulo 6.
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(a) Angulo ¥ (FT). (b) Angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 106: Deslocamento e erro no angulo .

Trajetdria 4 - Controlada e Com Perturbagdes Horizontais

Trajetdria 4 - Controlada e Com Perturbacfes Horizontais

(a) Trajetéria de Referéncia e execu- (b) Trajetéria de Referéncia e execu-
tada (F'T). tada (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 107: Trajetoéria 4 com perturbagoes horizontais.
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(a) Direcao = (F'T). (b) Direcao x (EFE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(¢) Erro na diregao = (F'T). (d) Erro na diregao = (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 108: Deslocamento e erro na Direcao x.
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(a) Direcao y (F'T). (b) Diregao y (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na diregao y (FT). (d) Erro na diregao y (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 109: Deslocamento e erro na Direcao y.

Figura 108a, Figura 108b, Figura 108c e Figura 108d. Nota-se o bom desempenho do sistema
de controle em levar a aeronave de volta a referéncia quando sujeita as perturbagoes.

Nas Figura 109a e Figura 109b em relagdo a direcdo y do sistema. O eixo y sofre
influéncia das perturbagoes horizontais , entretanto o sistema de controle consegue controlar as
perturbacoes horizontais. Na direcao y, o sistema de controle consegue amenizar a intensidade
das perturbagcoes horizontais com um tempo de 2 segundos no modelo FT e 0,1 segundos na EE,
conforme destacado nas Figura 109¢ e Figura 109d.

Na direcao z, o sistema nao sofre influéncia das perturbagoes horizontais e se mantém
com erros abaixo de 0,4 metros como pode ser visto nas Figura 110a, Figura 110b, Figura 110c

e Figura 110d.
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(a) Direcao z (FT). (b) Diregao z (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro na diregao z (FT). (d) Erro na diregao z (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 110: Deslocamento e erro na Diregao z.

Em ambas as modelagens da planta, F'T e EE, o sistema de controle PID atua de maneira
efetiva na regulacdo do angulo ¢ na ocorréncia das perturbacoes horizontais, mantendo o erro
nulo em praticamente todo o trajeto como pode ser visto nas Figura 111a, Figura 111b, Figura
111c e Figura 111d.

Nas Figura 112a a Figura 112d pode-se observar a trajetéria desempenhada pela aeronave
com relagao ao angulo 6. Observa-se respostas rapidas com tempo de 0,1 segundos e erros nulos
exceto nos instantes da aplicagao das perturbagoes.

Nao ha movimentacao da aeronave com relagao ao angulo v e os graficos associados sao
suprimidos nesta secao.

Pelo exposto, observa-se que o sistema de controle é capaz de fazer a aeronave rastrear

a trajetoria de referéncia ainda que sujeito a perturbacées.
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(a) Angulo ¢ (FT). (b) Angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(¢) Erro no angulo ¢ (FT). (d) Erro no angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 111: Deslocamento e erro no angulo ¢.
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(a) Angulo 6 (FT). (b) Angulo 0 (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c¢) Erro no angulo 6 (F'T). (d) Erro no angulo 6 (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 112: Deslocamento e erro no angulo 6.

(a) Angulo ¢ (FT). (b) Angulo ¢ (EE).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 113: Deslocamento e erro no angulo .
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Trajetdria 3 - Sem Perturbagdo Trajetdria 4 - Controlada com Algoritmo Genético

(a) Trajetéria 3 (ZN). (b) Trajetéria 3 (GA).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 114: Comportamento da aeronave ao realizar a Trajetéria 3.

6.5 Otimizacao de ganhos com algoritmos genéticos

Conforme ja discutido anteriormente, um dos objetivos desta Dissertacao ¢ desenvol-
ver um método para otimizar a sintonia dos controladores empregados. Para tal, propoe-se a
aplicagao do algoritmo genético descrito na Secao 5.4. Para observar a capacidade de genera-
lizacao do GA, faz-se o processo de aprendizagem utilizando apenas a Trajetéria 1, avaliando-se
em seguida o desempenho da sintonia de ganhos para as outras trés trajetorias.

As figuras que seguem apresentam a comparacao dos desempenhos dos controladores sin-
tonizados pelo método Ziegler-Nichels+-ajuste empirico e com o algoritmo genético na realizagao
da Trajetéria 3, e a Tabela 14 resume os erros encontrados para as quatro trajetérias, com e
sem perturbacoes, no emprego de ambos os métodos de sintonia.

As Figura 114a e Figura 114b apresentam a execucao da Trajetoria 3 pela aeronave
com os controladores sintonizados pelos dois métodos acima citados, com base na modelagem
por espaco de estados. Pode-se perceber o melhor desempenho da aeronave quando controlada
valendo-se dos ganhos obtidos a partir da otimizagao com o algoritmo genético.

As Figura 115a a Figura 115d evidenciam a movimentagao da aeronave na direcao zx.
Ao se observar especialmente os graficos de erro, fica claro o melhor desempenho do sistema
sintonizado pelo GA.

De maneira semelhante a direcao x, observa-se na direcao y o melhor comportamento
do sistema quando sintonizado pelo algoritmo genético, tal como evidenciado nas Figura 116a a
Figura 116d.

Na diregao z ambas as sintonias levam a resultados semelhantes, fato evidenciado nas
Figura 117a a Figura 117d.

Na variagao do angulo ¢, tal como apresentado nas Figura 118a a Figura 118d, a sintonia



(a) Diregao = (ZN).
Fonte: O Autor.

(c) Erro na diregao = (ZN).
Fonte: O Autor.

Figura 115:

(a) Diregao y (ZN).
Fonte: O Autor.

(c) Erro na direcao y (ZN).
Fonte: O Autor.

Figura 116:

(b) Diregao x (GA).
Fonte: O Autor.

(d) Erro na direcao = (GA).
Fonte: O Autor.

Deslocamento e erro na Direcao .

(b) Diregao y (GA).
Fonte: O Autor.

(d) Erro na diregao y (GA).
Fonte: O Autor.

Deslocamento e erro na Diregao y.
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(a) Diregao z (EE).
Fonte: O Autor.

(¢) Erro na direcao z (ZN).
Fonte: O Autor.

Figura 117:

(a) Angulo ¢ (ZN).
Fonte: O Autor.

(¢) Erro no angulo ¢ (ZN).
Fonte: O Autor.

Figura 118:
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(b) Diregao z (GA).
Fonte: O Autor.

(d) Erro na diregao z (GA).
Fonte: O Autor.

Deslocamento e erro na Direcao z.

(b) Angulo ¢ (GA).
Fonte: O Autor.

(d) Erro no angulo ¢ (GA).
Fonte: O Autor.

Deslocamento e erro no angulo ¢.
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(a) Angulo 6 (ZN). (b) Angulo 6 (GA).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro no angulo 6 (ZN). (d) Erro no angulo 6 (GA).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 119: Deslocamento e erro no angulo 6.

ZN apresenta resultados ligeiramente melhores.

As Figura 119a, Figura 119b, Figura 119c e Figura 119d evidenciam a regulagao do
angulo @ utilizando os controladores sintonizados pelos métodos ZN e GA. Observa-se o melhor
desempenho do segundo.

O angulo v é regulado de maneira semelhante em ambas as sintonias, tal como pode ser
visto nas Figura 120a a Figura 120d.

Com o intuito de avaliar o desempenho do sistema de controle sintonizado com os dois
métodos descritos anteriormente, a Tabela 14 apresenta os valores dos erros de distancia médios
encontrados na realizacao de todas as trajetorias descritas nas segOes anteriores, com e sem as
perturbacoes verticais e horizontais. Fica evidente o melhor desempenho da sintonia utilizando

algoritmo genético, que alcanga erros menores para todas as situagoes consideradas.

6.5.1 Perturbacoes aleatorias

Embora os resultados apresentados nas se¢es anteriores comprovem a eficiéncia do es-
quema de controle proposto para fazer a aeronave rastrear diferentes tipos de trajetérias, bem

como superar perturbagoes aplicadas nos planos vertical e horizontal, eles nao evidenciam a
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Tabela 14: Erro médio de distancia para cada trajetoria efetuada pelos controladores.

Trajetéria 1

Sintonia Perturbacoes

Perturbacoes

Perturbacoes

nulas Verticais (m) Horizontais (m)
FT 0,0536 0,0458 0,3416
EE 0,0957 0,7734 4,4065
GA 0,0038 0,0075 0,0129
Trajetéria 2
Sintonia Perturbacoes Perturbagoes Perturbacgoes

nulas Verticais (m) Horizontais (m)
FT 0,1278 0,1756 0.4470
EE 2,9864 3,1215 5,0484
GA 0,0128 0,0305 0,0996
Trajetoria 3
Sintonia Perturbagoes Perturbagoes Perturbacoes

nulas Verticais (m) Horizontais (m)
FT 0,0518 0,0575 0,0680
EE 0,7253 0,8303 0,7300
GA 0,0021 0,0081 0,0099
Trajetéria 4
Sintonia Perturbacoes Perturbagoes Perturbacgoes

nulas
FT 0,5090
EE 0,2141
GA 0,0042

Verticais (m)
0,5089
0,2262
0,0122

Horizontais (m)
0,5091
0,3291
0,0140

Fonte: O Autor.



160

(a) Angulo ¥ (ZN). (b) Angulo ¢ (GA).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

(c) Erro no angulo ¢ (ZN). (d) Erro no angulo ¢ (GA).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 120: Deslocamento e erro no angulo .

capacidade da aeronave em superar perturbacoes com intensidade e orientacao aleatérias, algo
muito importante no que diz respeit o a aeronaves nao tripuladas tais como o quadrirrotor
considerado nesta Dissertacao, pois emulam situacoes de ventos diversos atuando sobre a aero-
nave enquanto realiza voo. Desse modo, esta secao apresenta resultados de simulagao obtidos
para o seguimento das quatro trajetérias apresentadas anteriormente com a aeronave sujeita a
perturbacoes aleatorias ao longo do trajeto, emuladas através de ruido branco. D&-se especial
atengdo a comparagao entre o desempenho do sistema sintonizado pelos métodos ZN e GA.

As Figura 121a e Figura 121b apresentam as realizagoes da Trajetéria 3 pela aeronave
sujeita a perturbagoes aleatdrias, utilizando-se o modelo EE, para ambas as sintonias discutidas
anteriormente. Pode-se perceber com facilidade a melhor capacidade do sistema sintonizado
pelo GA em rastrear o trajeto de referéncia. De maneira mais detalhada, a Figura 122 ostenta
a distancia entre a trajetoria de referéncia e aquela efetuada pelo veiculo. Adicionalmente, a
Tabela 15 resume os erros encontrados na realizacao das Trajetérias 1 a 4 sujeitas a perturbagoes

aleatorias. Fica evidente o melhor desempenho do sistema sintonizado utilizando GA.
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(a) Trajetéria 3 (ZN). (b) Trajetéria 3 (GA).
Fonte: O Autor. Fonte: O Autor.

Figura 121: Desempenho com Perturbagoes Aleatérias.

Tabela 15: Erro médio de distancia para cada trajetoria efetuada pelos controladores
ZN e GA, utilizando o modelo EE; sujeitas a perturbagoes aleatérias.

Trajetéria 1

Sintonia Erro (m)
EE 1,6732
GA 0,1071
Trajetéria 2

Sintonia Erro (m)
EE 6,6786
GA 0,0587
Trajetéria 3

Sintonia Erro (m)
EE 2.1191
GA 0,0844
Trajetoria 4

Sintonia Erro (m)
EE 0.5694
GA 0.0194

Fonte: O Autor.
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s Erro na distancia
[

EE
AG

Distancia (m)

10 15 20 25 30
Tempo (s)

Figura 122: Erros encontrados no desempenho da Trajetéria 3 utilizando as sintonias

por ZN e GA
Fonte: O Autor.
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7 CONCLUSAO

Nesta Dissertacao sao apresentadas a modelagem, o planejamento de trajetérias e o
controle para seguimento das mesmas para um veiculo aéreo nao tripulado do tipo quadrirrotor.

A modelagem é baseada na mecanica Lagrangeana e o planejamento de trajetdrias é feito
com base em parametrizagao polinomial para geragao de trajetérias exequiveis suaves.

A estrutura de controle é especificada em cascata para realizar atuagao nas translacio e
atitude do quadrirrotor, e vale-se de controladores do tipo proporcional-integral-derivativo para
manipular as seis varidveis necessarias.

A sintonia dos controladores é realizada de duas maneiras, a saber: utilizando-se o
método de Ziegler-Nichols e através de otimizagao com algoritmo genético.

Resultados de emulagoes computacionais sao apresentados com base em quatro tra-
jetérias distintas com paralelo em aplicagoes reais, avaliando-se a capacidade do esquema pro-
posto em fazer a aeronave desempenhé-las sujeitas ou nao a perturbagoes. Adicionalmente,
simulagoes considerando perturbacoes aleatérias ao longo de todas as trajetérias sao realizadas,
provendo as bases para a comparacao do desempenho das diferentes sintonias empregadas nos
controladores.

Os resultados comprovam a exequibilidade do modelo e o melhor desempenho da oti-

mizagao de ganhos realizada com o algoritmo genético, e dao base para experimentacao futura.

7.1 Trabalhos futuros

Como resultado pratico desta Dissertagdo, figura um modelo computacional para as
dinamica e cinematica de veiculos quadrirrotores facilmente extensivel a diferentes modelos,
sendo de facil parametrizacao e adaptacao. Além do modelo da aeronave em si, a estrutura de
controle por agoes proporcionais-integrais-derivativas é parte do modelo. Desse modo, a imple-
mentacao computacional desenvolvida nesta Dissertacao pode servir de base para realizagoes

futuras tais como:

O modelo implementado pode ser facilmente parametrizado para representar diferentes veiculos
existentes, bem como adaptado para incluir eventuais diferencas que possam existir entre eles,
ou mesmo para detalhar dindmicas adicionais tais como aquelas dos motores, os sinais elétricos

para atuagao sobre o sistema, etc;

Outras estruturas de controle propostas para veiculos quadrirrotores podem facilmente ser tes-

tadas computacionalmente utilizando o modelo aqui desenvolvido;



164

Emulacoes do tipo sym-to-real fornecem uma maneira de simulagao fisica de sistemas robdticos,
jogos, efeitos visuais e aprendizado de maquina, com foco na transferéncia da simulacao para o
robo real [68]. Nesse sentido, podem ser encaradas como uma etapa de simulagao que aproxima
a validagdo do sistema de realizagoes experimentais. O modelo aqui desenvolvido pode ser
utilizado em conjunto com ferramentas tais como o PyBullet, que é um mdédulo Python com

objetivos sym-to-real, para realizar este tipo de emulagao;

O modelo desenvolvido prové bases de comparagao para validagoes experimentais de aeronaves do
tipo quadrirrotor para planejamento e seguimento de trajetérias. Ademais, a partir de medidas
experimentais pode-se melhor ajustar os modelos aqui propostos, em especial observar qual dos

dois modelos da planta implementados é eventualmente mais condizente com o sistema fisico.
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ANEXO A - Certidao de Cadastro de Aeronave Nao Tripulada
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ANEXO B - Modelo de Solicitagao de Voo pela DECEA
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ANEXO C - Telas no Simulink

Tela - Principal

Tela — Controle Translacional

Tela — Controle Atitude + Planta
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Trajetdria de Referéncia

Controle de Altitude
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Controle do Plano XY

Controle Rotacional — Controle PID.
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Relagdo U — Torque

Planta



ANEXO D - Parte do Cédigo de uma das Trajetorias

%% —-—— DADOS ———

% ——— Para o Modelo - Ar.Drone da Parrot

m = 0.8890; % Massa Total da ZAeronave (Kg)

Ix = 9.57e-3; % Inércia em x (Kg.m"2)

Iy = 18.57e-3; % Inércia em vy (Kg.m*2)

10 = o sEiz=riG % Inércia em z (Kg.m™2)

d = 0.152; % Comprimento do Brago (m)

g = 9.18; % Aceleracdo da Gravidade (m/s"2)

di = 1.4e-5; % Coeficiente de Arrasto (Nms"2)

Ki = 8.7e-5; % Coeficiente de Empuxo (Ns*2)

%

[

$ Trajetoria 1 do Quadrirrotor - Passando por cima de um prédio
%

%

% Eixo x =

%

% Trecho PO - Pl:

t = 0:10; % Tempo dos trechos

Pl = —0.3*{£})."*2 + 0.03*({c})."3; % Polindmio da posigdo % do primeiro trecho
dPl = -0.6*%(c) + 0.08*%(c})."2; % Polindmio da velocidade x do primeiro trecho

% trecho P1 - B2:
P2 = 3% (t):
dP2 = 3*ones (11);

% trecho P2 - P3:

% Polindmio da posigdo x do segundo trecho
% Polindmio da wvelocidade x do segundo trecho

P32 = 30 + 3*(t) - 0.e%({t).”2 + 0.03%(C)."3;
dP3 = 3 — 1.2%(t) + D.08*(r)."2;

% Eixo x — Trajetoria Final
x 1 = P1(1:10):x 2 = P2(1:10);x 3 = P3(1:11):

% Polindmio da posigdo x do terceiro trecho
% Polindmio da welocidade x dof terceiro trecho

dx 1 = dP1(1:10);dx 2 = dP2(1:10);dx_3 = dP3(1l:11):

x =[x 1=x 2 x 3]; % Eixo da posicdo x - Final

dx = [dx 1 dx 2 dx 3]: % Eixo da wvelocidade x - Final
tl = 0:30; % Tempo total da trajetoria
figure (4)

subplot(2,1,1)

plot (tl,x): grid on;

title('Eixo X - Trajetdria Final'):
xlabel ('Tempo (3)'):

ylabel ('Posigdo (m)'):

subplot (2,1,2)

plot (tl,dx):; grid on:

title('Eixo X - Trajetdria Final'):
xlabel ('Tempo (3)'):

ylabel ('Velocidade (m/=)"):
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