o
Instituto Alberto Luiz Coimbra de U F RJ
Pés-Graduagao e Pesquisa de Engenharia

CONTROLE ROBUSTO SUAVE APLICADO AO POUSO DE
QUADRIRROTORES

Paulo Roberto Yamasaki Catunda

Dissertagao de Mestrado apresentada ao
Programa de Pés-graduacao em Engenharia
Elétrica, COPPE, da Universidade Federal do
Rio de Janeiro, como parte dos requisitos
necessarios a obtencao do titulo de Mestre em

Engenharia Elétrica.

Orientador: Alessandro Jacoud Peixoto

Rio de Janeiro
Marco de 2016



CONTROLE ROBUSTO SUAVE APLICADO AO POUSO DE
QUADRIRROTORES

Paulo Roberto Yamasaki Catunda

DISSERTACAO SUBMETIDA AO CORPO DOCENTE DO INSTITUTO
ALBERTO LUIZ COIMBRA DE POS-GRADUACAO E PESQUISA DE
ENGENHARIA (COPPE) DA UNIVERSIDADE FEDERAL DO RIO DE
JANEIRO COMO PARTE DOS REQUISITOS NECESSARIOS PARA A
OBTENCAO DO GRAU DE MESTRE EM CIENCIAS EM ENGENHARIA
ELETRICA.

Examinada por:

Prof. Alessandro Jacoud Peixoto, D.Sc.

Prof. Anna Carla Monteiro de Araujo, D.Sc.

Prof. José Paulo Vilela Soares da Cunha, D.Sc.

Prof. Ramon Romankevicius Costa, D.Sc.

RIO DE JANEIRO, RJ - BRASIL
MARCO DE 2016



Catunda, Paulo Roberto Yamasaki

Controle Robusto Suave Aplicado ao Pouso de
Quadrirrotores/Paulo Roberto Yamasaki Catunda. — Rio
de Janeiro: UFRJ/COPPE, 2016.

XVTI [154] pl: il 29, Tem.

Orientador: Alessandro Jacoud Peixoto

Dissertacao (mestrado) — UFRJ/COPPE/Programa de
Engenharia Elétrica, 2016.

Referéncias Bibliograficas: p. [103]—[I15]

1. Quadrirrotor. 2. VANT. 3. Controle Robusto.
4. SSC. 5. Pouso. I. Peixoto, Alessandro Jacoud.
II. Universidade Federal do Rio de Janeiro, COPPE,
Programa de Engenharia Elétrica. III. Titulo.

il




v

Aos meus pais e a minha familia.



Agradecimentos

Aos meu pais, Toshiko Yamasaki e Rubem Marcos Catunda, e minha familia por
terem permitido que este trabalho se concretizasse.

Ao meu orientador, Alessandro Jacoud Peixoto, pela sua confianca, dedicacao e
paciéncia infinita.

Ao companheiro de residéncia, Aluizio Netto, pelo convivio e dicas de grande
valor nos aspectos experimentais.

A minha namorada Natdalia Pimentel pela compreensao e pelo tempo comparti-
lhado.

Aos integrantes da Equipe Hefestos UFRJ, em especial aos que me acolheram no
inicio das atividades no laboratério, Gabriel Lira, Gabriel Ribeiro, José Monteiro,
Livia Paravidino e Raphael Parreira.

A todos os habitantes do laboratério LABECA por levantarem meu animo dia-
riamente e em especial ao Rafael Accacio Nogueira, pela colaboracao continua em
assuntos gerais.

Aos amigos Rafael Faria, Fernando Venceslau, Fernanda Duarte, Felipe Senra e
André Figueird, pelo compartilhamento de ideias e convivio diario.

Aos professores José Paulo Vilela Soares da Cunha, Anna Carla Monteiro de
Araujo e Ramon Romankevicius Costa por suas recomendagoes e corregoes.

A Coordenagao de Aperfeicoamento de Pessoal de Nivel Superior (CAPES) pela
bolsa de estudos de Mestrado.



Resumo da Dissertacao apresentada a COPPE/UFRJ como parte dos requisitos

necessarios para a obtengao do grau de Mestre em Ciéncias (M.Sc.)

CONTROLE ROBUSTO SUAVE APLICADO AO POUSO DE
QUADRIRROTORES

Paulo Roberto Yamasaki Catunda

Margo/2016

Orientador: Alessandro Jacoud Peixoto

Programa: Engenharia Elétrica

Neste trabalho, o problema de pouso autonomo de um quadrirrotor em
uma plataforma que oscila verticalmente é abordado. Um esquema de controle
adaptativo robusto de altitude é proposto, baseado no controle suave por modos
deslizantes, para lidar com o efeito aerodinamico denominado Efeito Solo e com a
variacao de massa durante a tarefa de captagao/liberagao de carga. A anédlise de
estabilidade assumindo a disponibilidade da velocidade vertical para realimentagao
¢ apresentada. No caso onde o Efeito Solo pode ser parametrizado, o algoritmo
de Minimos Quadrados Normalizados (NLS) é utilizado para estimar os parametros
desconhecidos. Sendo assim, um controlador proporcional derivativo com ganhos
variantes no tempo é desenvolvido com base no algoritmo NLS. Para o controle
de posicao e orientacao do quadrirrotor é empregada uma abordagem de controle
hierarquico com uma malha interna e uma malha externa. A malha interna
controla a orientacao do veiculo, enquanto a malha externa controla a posicao ao
longo de uma trajetéria. Controladores do tipo proporcional derivativo juntamente
com parcela antecipativa e linearizacao por realimentacao sao considerados. Além
disso, é desenvolvido um modelo nao-linear de um quadrirrotor seguindo os
formalismos de Newton-Euler e de Euler-Lagrange para corpos rigidos. As
aproximacoes tradicionalmente utilizadas no desenvolvimento dos modelos sao
avaliadas. Os desempenhos dos métodos propostos sao ilustrados por meio de
simulacoes numéricas e resultados experimentais obtidos com o quadrirrotor e a

bancada experimental desenvolvidos.
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Abstract of Dissertation presented to COPPE/UFRJ as a partial fulfillment of the

requirements for the degree of Master of Science (M.Sc.)

SMOOTH ROBUST CONTROL APPLIED TO QUADROTOR LANDING

Paulo Roberto Yamasaki Catunda

March /2016

Advisor: Alessandro Jacoud Peixoto

Department: Electrical Engineering

In this work the problem of autonomous landing of a quadrotor on a vertically
oscillating platform is addressed. It is proposed an adaptive robust altitude control
scheme based on a smooth sliding mode controller to deal with the aerodynamic
Ground Effect and the mass variation during a pick and place task. The stability
analysis assuming that velocity is available for feedback is provided. For the
case where the Ground FEffect can be parameterized, a Normalized Least Squares
(NLS) algorithm is used for estimate the unknown paramaters. In this case, a
proportional derivative controller with time-varying gains is developed based on the
NLS algorithm. For position and attitude control a hierarchical control approach
which is common for quadrotors is employed in two nested loops. The inner loop
is the vehicle attitude control, while the outter loop is the position control along
a trajectory. Proportional derivative type controllers along with feedforward and
feedback linearization are considered. In addition, it is developed a nonlinear
model of a quadrotor following the Newton-Euler and Euler-Lagrange formalisms
for rigid bodies. The traditionals approximations used in the development of the
models are evaluated. The performance of the proposed methods are illustrated
through numerical simulations and experimental results obtained with the developed

quadrotor and experimental setup.
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Capitulo 1
Introducao

O estudo de Veiculos Aéros Nao-Tripulados (VANTS) tem tido um crescimento
rapido e novos interesses e aplicagoes tem emergido regularmente deste campo.
Pode-se dizer que alguns dos fatores responsaveis sao os avancgos tecnolégicos na
area de microeletronica que permitiram o desenvolvimento de circuitos de controle
com possibilidade de embarcagao em microaeronaves. De forma geral, o campo de
estudos de Robdtica Aérea apresentou um grande crescimento e popularizacao na
ultima década, em particular no que se refere ao controle de quadrirrotores — uma
categoria de aeronaves do tipo Vertical Take-Off and Landing (VTOL) de asa ro-
tativa, com quatro rotores dispostos geralmente de forma simétrica e usualmente
montados nas extremidades de uma estrutura em forma de cruz, como pode ser ob-
servado no quadrirrotor desenvolvido neste trabalho e ilustrado nas Figuras[1.1(a)|

e [l.1(b). Os quadrirrotores sdo aeronaves versateis por serem capazes de decolar e

(a) Versao sem estrutura de protecao. (b) Versao com estrutura de protegao.

Figura 1.1: Versoes dos quadrirrotores desenvolvidos.

aterrissar verticalmente (VTOL), pairar no ar (hovering), girar em torno de seu eixo



vertical, se moverem lateralmente e longitudinalmente em avanco e recuo. Além
disso, constituem uma plataforma popular devido a sua simplicidade estrutural, fa-
cilidade de manutencao e reparo, entre outros fatores. A disposi¢ao simétrica dos
rotores os atribui simplicidade mecanica quando comparados aos helicépteros con-
vencionais. De fato, o rotor de cauda encontrado em helicopteros convencionais e
o aparato mecanico utilizado para variar o angulo de ataque das hélices podem ser
substituidos no caso do quadrirrotor por quatro rotores com angulo fixo de ataque
das hélices, reduzindo a quantidade de partes moveis e a necessidade de manu-
tencao. Esta substituicao possibilita a reducao das dimensoes das hélices tornado o
veiculo mais seguro, leve e compacto e com excelentes propriedades associadas ao
voo pairado (hovering) [1l, 2].

Com a tecnologia atual, a modulagao do empuxo é frequentemente feita pela
variacao da velocidade de rotagao dos rotores. Entretanto, pode-se encontrar qua-
drirrotores com atuacao no angulo de ataque das hélices, permitindo inverter o
sentido do empuxo gerado mantendo a rotacao da hélice com velocidade constante,
0 que resulta numa maior manobrabilidade do veiculo [3, 4], em um aumento da
capacidade de variacao de empuxo e dos limites de saturacao da acao de controle.
Os multirrotores que apresentam mais de quatro rotores geralmente estao associados
a necessidade de uma maior capacidade de carga (payload) e robustez com respeito
a falha nos atuadores (redundancia).

O FEstado da Arte de quadrirrotores pode ser brevemente caracterizado por robos
com uma ampla faixa de dimensao fisica, capazes de executar manobras e malaba-
rismos inusitados, com autonomia significativa e equipados com uma gama de sen-
sores e algoritmos de navegacao. Os quadrirrotores atuais ja possuem autonomia
e capacidade de carga suficientes para aplicacoes comerciais, como por exemplo o
modelo AR.Drone [5] com tempo médio de voo de 36 minutos. Do ponto de vista
das aplicagoes, destacam-se pesquisas relacionadas com: exploragao e mapeamento
de ambientes tridimensionais, transporte de pequenas cargas, manipulagao de ob-
jetos e manobras acrobédticas [6]. Neste sentido, diversos centros de pesquisa vém
desenvolvendo seus préprios modelos de quadrirrotores, como por exemplo: o qua-
drirrotor 0S4 do laboratério de Sistema Autonomos da Escola Politécnica Federal
de Lausana [7], o STARMAC da Universidade de Stanford [8] e o X-4 Flyer Mark
III da Universidade Nacional da Australia [2] O]. Em especial, deve-se destacar o
laboratério do Instituto Federal de Tecnologia de Zurique, denominado de Flying
Machine Arena, local dedicado a experimentacao com veiculos aéreos tendo qua-

drirrotores como principal foco de pesquisa [10].



1.1 Motivacao

Quadrirrotores tiveram seu desenvolvimento impulsionado pelo surgimento de di-
versas aplicacoes. A utilizagdo de quadrirrotores permitiu uma maior eficiéncia
principalmente em tarefas de dificil alcance e no trabalho humano em ambientes
hostis e nao estruturados. Em geral, as aeronaves em escala reduzida atendem aos
requisitos de capacidade de carga 1til e autonomia e tem como vantagens adicionais
um menor custo e mais agilidade.

Neste contexto, filmagem em locais perigosos ou inacessiveis, vigilancia e reconhe-
cimento sao aplicagoes mais divulgadas, entretanto algumas das intimeras aplicagoes

envolvendo quadrirrotores/multirrotores sao:

1. Robética em Areas Hostis - quadrirrotores surgem como alternativa para a
realizacao de tarefas em ambientes onde a presenca humana é inviavel ou
arriscada. Como exemplo, na obtencao de informacoes e mapeamento 3D de
terrenos apds desastres [111, [12] ou na coleta de imagens durante manifestagoes
populares, etc. Tarefas e atividades repetitivas ou que apresentam riscos para

seres humanos como rondas e inspegoes [13-15].

2. Robdtica Espacial - como uma ideia ainda embrionaria pode-se mencionar o
possivel uso de quadrirrotores para inspecionar a superficie de outros planetas,
como Marte [16, [17].

3. Medicina - vale destacar uma aplicacao ainda também embrionéria que trata do
uso de um desfibrilador transportado por um quadrrirotor [I8] e a distribuicao
de remédios em locais de dificil acesso terrestre, como comunidades isoladas na
Africa. Destaca-se também o uso em vigilancia sanitaria para o mapeamento
de potencias criadouros de mosquitos transmissores de Dengue e da Maldria

[T9] por meio de fotografias aéreas.

4. Agricultura - quadrirrotores sdo utilizados para pulverizacao de lavouras [20],
para mapeamento térmico visando encontrar locais de potencial vazamento de
agua, focos de pragas [21] e com larga aplicagao em agricultura de precisao [22,
23]. Além de aplicagdes embrionérias para reflorestamento em escala industrial
[24].

5. Educacional - hd também aplicagoes em plataformas educacionais para ensino

interdisciplinar de mecatronica e computagao [25] 26].

Dentro dos exemplos de aplicacoes de quadrirrotores podemos ressaltar ainda as que
possuem dispositivos mecanicos adicionais com diferentes propésitos. Como em [27]

no qual o dispositivo classico da area de controle, o péndulo invertido, foi anexado



a um quadrirrotor. Para aplicagbes do tipo Captagao/Liberagao (pick-and-
place) de carga, como em [2§8] e [29], que utiliza um quadrirrotor com péndulo
simples, ou em [30] que utiliza um manipulador robdético.

No inicio de 2013, um Projeto Final de Gradugao, CATUNDA e VASCONCEL-
LOS [31], foi elaborado no DEL/Poli/ UFRJEI que tratava do desenvolvimento de
um quadrirrotor para equipar uma bancada do Laboratério de Engenharia de Con-
trole e Automagao (LABECA) da Poli/UFRJ. Posteriormente um Projeto Final de
Gradugdo, GOMES e LEAL [32], foi desenvolvido na FEN/UERJF abordando o
controle de um quadrirrotor Parrot por servovisao. Além disso, mais recentemente
outro Projeto Final de Gradugao, MONTEIRO [33] Poli/UFRJ, foi desenvolvido
utilizando um quadrirrotor da Parrot nas instalagoes da UERJ.

Em particular, a motivagao deste trabalho vem da dificuldade de realizar um
pouso preciso de quadrirrotores em locais moéveis como um bote em alto mar, por
exemplo. Do ponto de vista académico, a motivacao para o desenvolvimento do
hardware foi a elaboracao de uma plataforma experimental educacional para im-
plementacao de algoritmos de controle aplicados a quadrirrotores. Uma vez que
sistemas comerciais similares atualmente podem ter custos proibitivos, planejar e
construir um sistema similar com uma fracao do valor se mostrou uma alternativa

interessante.

1.2 Revisao da Literatura

Nesta secao serd apresentado um histérico a fim de situar a contribuicao desta
Dissertacao. Inicialmente apresenta-se uma revisao bibliografica de aplicagoes e
teoria de controle associados a quadrirrotores e, por fim, apresenta-se um resumo
da literatura de quadrirrotores com foco no problema de pouso/decolagem visando
deixar claro o ponto de partida deste trabalho.

Na modelagem de um quadrirrotor, alguns autores consideram tanto os efeitos
aerodinamicos que atuam sobre cada hélice individualmente quanto a interferéncia
mutua dos rotores. Porém, se os atuadores estiverem suficientemente distantes uns
dos outros e os efeitos giroscépicos forem desprezados, é possivel considerd-los desa-
coplados aos pares. O modelo dinamico do quadrirrotor geralmente é desenvolvido
na literatura a partir das equacoes de Euler-Lagrange ou Newton-Euler aplicadas a
um corpo rigido ora livre de efeitos aerodinamicos secundérios [7] e ora com efeitos
aerodinamicos como a distor¢ao da pa do quadrirrotor (blade flapping) [1l, 34, 35].

Além disso, aproximagoes para angulos pequenos na orientacao [7, 34] e modelos

!Departamento de Engenharia Eletronica e de Computacdo, Escola Politécnica, Universidade
Federal do Rio de Janeiro.
2Faculdade de Engenharia, Universidade do Estado do Rio de Janeiro, Rio de Janeiro.



linearizados em um ponto de operagao, como o voo pairado (hovering) [36H38], vem
sendo abordados na literatura.

Em geral, nestes modelos a dinamica dos atuadores sao desprezadas e o sinal de
controle é composto pelos momentos em torno do centro de massa do veiculo e pela
forca de sustentacao vertical. Entretanto, quando se faz necesséario, a dinamica dos
atuadores pode ser levada em consideragao [7,39]. Em particular, em BOUABDAL-
LAH et al. [7], a modelagem do rotor é obtida para um pequeno motor de corrente
continua (motor CC) com baixa indutéancia.

Em MAHONY et al. [6], um tutorial descreve os fundamentos da dinamica do
quadrirrotor e controle para veiculos com peso inferior a 1kg. Vale destacar que em
HAMEL et al. [40] foi proposto um modelo dinamico para o quadrirrotor (X4-Flyer),
considerando a dinamica dos rotores, a aerodinamica e os efeitos giroscopicos.

Quadrirrotores também tém sido utilizados como plataformas de teste para veri-
ficacao de desempenho de algoritmos de estabilizacao, posicionamento, rastreamento
de trajetorias e de operagao autonoma. Nas ultimas décadas, um esforco de pesquisa
consideravel tem sido realizado para identificar uma solucao robusta para o problema
de rastreamento e para aumentar a autonomia do tempo de voo de quadrirrotores.

Dentre os desafios a cerca do controle de quadrirrotores destacam-se: o con-
trole de orientagao [41], o rastreamento de trajetéria e o planejamento de trajetéria
[42]. A posigao, altitude, orientagao e rumo do quadrirrotor podem ser basicamente
controladas por meio da manipulacao apropriada da velocidade de rotacao de cada
hélice. Enquanto em geral o rastreamento de trajetéria de altitude (z) e de rumo (1))
sao obtidos por meio de controle independentes entre si, o controle para a orientacao
(roll e pitch) e para posigao (x,y) é obtido por meio da conjugagao de algoritmos
de controle em uma topologia hierarquica de malhas aninhadas sendo uma malha
externa para a posigao e uma malha interna para orientagao [7, B0, B8] [39, [43], 44].

Em MAHONY et al. [6], um esquema de controle hierarquico, frequentemente
encontrado na literatura, é abordado onde o controle da dinamica do motor (consi-
derada de primeira ordem) é o controle de “nivel” mais baixo na hierarquia, seguido
do controle de orientacgao e por fim o controle de posicao ao longo de uma trajetéria.

Em relacao aos esquemas convencionais, dois controladores PID discretos desa-
coplados (um para o controle do angulo de pitch e outro para o angulo de roll),
ambos monovariaveis, foram abordados em [1] visando regula¢ao da orientagao do
quadrirrotor. Outras aplicacoes com o emprego de controladores PID convencionais
podem ser encontradas em [38], 43], [45-48)].

Esquemas para rastreamento de saida, via realimentacao de estado, foram trata-
dos em [36], 37, 43| 49]. Nesta linha, estratégias baseadas na filosofia do backstepping
foram projetadas para estabilizagio da malha interna de orientacao [30], 38, 50].
Controle Adaptativo por Modelo de Referéncia (Model Reference Adaptive Control -



MRAC) [51] e estratégias baseadas em redes neurais [52], também foram exploradas
na literatura de controle de quadrirrotores. Por outro lado, esquemas que utilizam
apenas realimentacao de saida foram explorados em [52] 53], via redes neurais, e em
[54] o controle de orientacao foi projetado baseado na representagao por quaternions.

Dos esquemas adaptativos baseado em modelo para o controle de quadrirrotores
destacam-se ainda [36, 149, [55] e outras estratégias adaptativas podem ser encontra-
das em [30, [56], baseadas em redes neurais [57, 58] e em backstepping [59] 60].

Abordando separadamente as dinamicas do corpo rigido e do atuador (rotor), em
[40], um controlador foi projetado baseado em fungoes de Lyapunov e a compensagao
dos efeitos aerodinamicos (blade flapping) é obtida por meio de linearizagao por
realimentagdo em [35].

De forma geral, controle utilizando servovisao vem ganhando espago em diversas
aplicagoes como em [61H65]. Em [66] a decolagem e o pouso de um quadrirrotor em
uma plataforma mével utilizando IBVS (image-based visual servoing) foram consi-
derados em conjunto com um controlador por modos deslizantes adaptativo. Em
[67], foi abordado o problema de desvio de obstaculos frontais utilizando um dispo-
sitivo monocular, levando em conta o tamanho relativo do objeto que se aproxima
e considerando as diferencas entre ambientes artificiais e naturais. Um método de
localizagao em ambiente 3D (kinect Monte Carlo localization), descrito em [68], uti-
liza um mapa prévio com baixa fidelidade da area de operacao em conjunto com
odometria visual (particle propagation). Em [69], foi tratado um sistema comple-
tamente autonomo baseado em visao (optical flow) para localizagao auténoma do
quadrorrotor.

Alguns trabalhos, além da modelagem e do controle, focam nas especificagoes
do hardware embarcado utilizado nos experimentos com quadrirrotores [I] e com
hexarrotores [39]. Adicionalmente, problemas especificos da implementacao real de
quadrirrotores vém sendo considerados, como o efeito da perda de carga das baterias
que teve sua compensacao estudada em [43]. Vale destacar o desenvolvimento de um
quadrirrotor de porte médio com aproximadamente 4kg e capacidade de carga de
até 1kg descrito em [I], onde o posicionamento longitudinal (altura) dos atuadores
com relagao ao centro de massa é analisado. Um posicionamento suficientemente
preciso é essencial para um bom desempenho do veiculo, em particular, para o
X4 Flyer a melhor posicao pratica do plano dos atuadores localiza-se ligeiramente
acima do centro de massa. Fugindo um pouco do esquema convencional, em [70], o
processamento de controle é executado em um computador nao embarcado locali-
zado na base de operacao e o sinal de controle é transmitido via comunicacao sem
fio (fly-by-wireless). Os efeitos do atraso de transmissao no desempenho do controle
do quadrirrotor sao modelados. Experimentos sao realizados em [7] com a plata-

forma de teste 0S4 Project (Autonomous Systems Laboratory - EPFL), focado no



desenvolvimento de um micro VTOL — um quadrirrotor de pequeno porte — comple-
tamente autonomo para ambientes internos. Uma quadrirrotor do tipo open-source
é considerado em [44] onde seus parametros sao identificados.

Grande parte das especificacoes de hardware incluem sensores como ace-
lerometros, giroscopios, magnetometros, barometros, sonares e cameras para obter
a orientacao (dngulos de Euler) e altitude do veiculo. Entretanto, nem todos as
variaveis de estado da dinamica estao disponiveis por meio desses sensores convenci-
onais. Para isso, diversos estimadores de estado podem ser encontrados na literatura
[6], como os estimadores de orientagao em [71] que utilizam por exemplo a matriz
cosseno diretor e filtragem de Kalman. Os estimadores de orientagao, em sua mai-
oria, sao baseados nos dados obtidos por uma unidade inercial de medidas (Inertial
Measurement Unit, IMU) embarcada. Frequentemente encontramos implementagoes
de filtros complementares devido a sua simplicidade computacional e eficiéncia, para
estimacao de velocidade translacional [37], [44] e orientagdo [72, [73] [37]. Em parti-
cular, um exemplo de estimador nao linear de orientacao pode ser encontrado em
[74] e um estimador de posigao em [75].

Pode-se concluir do historico apresentado até o momento que a maioria dos tra-
balhos que tratam do controle da orientacao de quadrirrotores propoe esquemas em
malhas aninhadas baseados em controladores do tipo proporcional-derivativo (PD)
e que, dentre os esquemas mais avancados, predominam estratégias que combinam
alto ganho, modos deslizantes, controles adaptativos e backstepping. Além disso,
aplicagoes com servovisao e estimadores de estado via fusao sensorial vem sendo
estudas.

Diversas aplicacoes justificam a presenca de um veiculo do tipo VITOL em uma
embarcagao, como no suporte ao monitoramento: da costa, da vida selvagem e de
icebergs, por exemplo. Um aspecto critico relacionado ao pouso de quadrirrotores
é executa-lo em um alvo movel como por exemplo uma embarcacao em alto mar.
Desenvolver esquemas de controle visando habilitar o quadrirrotor a realizar pouso
em uma plataforma que oscila verticalmente pode ter um impacto significativo em
aplicagoes maritimas para veiculos autonomos e do tipo VTOL. Entretanto, pousar
em uma embarcacao ou plataforma oscilatéoria nao é uma tarefa trivial principal-
mente devido a dinamica nao linear do quadrirrotor, incertezas e perturbagoes no
sistema e devido a natureza variante no tempo do movimento em alto mar gerada
por ventos, correntezas e ondas.

Para tratar o problema do pouso em embarcagoes uma gama de esquemas de
controle vém sendo desenvolvida na literatura, como algoritmos baseados em fluxo
éptico [76] e algoritmos para auxiliar no pouso autéonomo de helicépteros [77]. Ba-
seado em visdao, um esquema de controle foi desenvolvido em [78], [79] para realizar

o pouso de um quadrirrotor em uma plataforma maovel.



O movimento vertical de uma embarcagao em alto mar, em geral pode ser mo-
delado como uma superposicao de fungoes senoidais com amplitudes, frequéncia e
fase diferentes [80} R1]. Entretanto, o movimento da onda é em geral desconhecido e
precisa ser estimado. Diversos métodos podem ser encontrados na literatura, como
métodos recursivos de minimos quadrados [82] e filtragem de Kalman [83-85]. Se a
estimativa do movimento maritimo for disponivel, o problema do pouso autéonomo
pode ser encarado como um problema de rastreamento convencional, onde técnicas
de controle robusto por exemplo podem se utilizadas.

A decolagem e o pouso de um quadrirrotor em uma plataforma mével e incli-
nada foi abordado em [86], 87], enquanto que em [66], a decolagem e o pouso foram
tratados por servovisao (Image-Based Visual Servoing - IBVS) em conjunto com um
controlador por modos deslizantes adaptativo.

As dificuldades inerentes ao pouso sao tratadas em diversos trabalhos. Em par-
ticular, a validacao de um modelo considerando FEfeito Solo para quadrirrotores é
apresentada em [88]. Controladores de altitude com compensadores de Efeito Solo
sao apresentados em [89, [90] .

Neste trabalho, énfase é dada ao problema do pouso em uma plataforma que os-
cila verticalmente para realizar a tarefa de Captagao/Liberagao (pick-and-place) de
carga. Considera-se ainda a presenca do Efeito Solo. A proposta deste trabalho é so-
lucionar o problema por meio de um esquema de controle composto por uma parcela
robusta e outra adaptativa. Este esquema foi inspirado no controlador adaptativo
robusto de [89], onde a idéia central é substituir a parcela robusta pelo controle
suave por modos deslizantes desenvolvido em [91H94]. Além disso, uma segunda
alternativa é proposta: um controlador PD com ganhos variantes no tempo. Estes
ganhos sao obtidos via estimagcao de parametros pelo método dos minimos quadrados
normalizado (NLS) [05]. Este trabalho apresenta ainda o desenvolvimento completo
do modelo quadrirrotor desconsiderando alguns efeitos aerodinamicos secundarios,
além dos modelos aproximados largamente encontrados na literatura [6, [34]. Sao
desenvolvidos controladores lineares tradicionais para posicionamento e orientagao
[45H48], que nao sado o foco desta Dissertagao, porém fornecem subsidios na ela-
boracao de controladores mais sofisticados. Simulacoes e experimentos ilustram o

desempenho dos controladores assim como a validacao dos modelos considerados.

1.3 Conceitos Basicos

Esta secao apresenta resumidamente os conceitos basicos utilizados nesta Dis-

sertagdo, que estao bem apresentados nos livros [96H98] e em [99].

Sistemas Multivariaveis



Seja (A, B, C') uma realizagao da func¢do de transferéncia m x m racional, estri-

tamente prépria e nao-singular dada por G(s) = C(sI — A)"'B.

e O indice de observabilidade do par {C, A} (A € R™", C € R”") é o menor

inteiro v, (1 <v <n), tal que

T

O, =[C" (cA)" ... (CcAH] (1.1)
tenha posto completo [100]. Este indice possui uma interpretacao interessante:
(vy — 1) é o maior nimero de derivadas temporais da saida necessdrio para se
determinar a condigao inicial do sistema descrito por (A, B, C') [101] (pp. 356—
357).

e A matriz interactor associada a G(s) é uma matriz triangular inferior da forma

[102]:
1 0 .. 0
hai(s 1
£a(s) = 21,( ) ' diag {s”,..., s}, (1.2)
hm1(8> hm2<8) o1
onde os polindomios h;;(s) sao nulos ou divisiveis por s e tais que o HFG de
G(s)
K, = lim £(s)G(s) (1.3)

¢ finito e nao-singular. Vale ressaltar que £;(s) definida em ¢ Unica e
invariante com relagdo a compensagoes dinamicas [102]. O grau relativo de
uma planta MIMO esta relacionado com o conceito da matriz interactor c(s)
associada a G(s) [102], [103]. Em particular, se G(s) possuir grau relativo

uniforme p > 1 entao:
K, = lim s’G(s). (1.4)

S$—00

Conceitos de Robdtica

Considere  dois  sistemas de coordenadas  dextrégiros — [? ,
korn2000mathematicallormado por vetores unitarios E, = [T, 7, Z.] € By = [T 5, 2],
sendo E, o sistema de coordenadas inercial| e Ej, o sistema de coordenadas do

corpo. Sendo x4, € IR?, yup € IR?, 24 € IR? as coordenadas de @, 5, 2, que definem

3Pode ser referenciado também por sistema de coordenadas da base.



Ey no sistema de coordenadas F,, tem-se que

Tp = Eaxab )
Y = anab )
2y = Eazab

Portanto, podemos escrever

E = E_’ama Eaa Eaza :Ea Lq ab a :EaRa7
b g b Yad . b [Tab Yab Zab) b

Ty b 2y Rap

sendo que R,;, é chamada de matriz de rotagao, orientacao ou atitude
Rab = [xab Yab Zab] = E;Eba

e B o conjugado de E,. Vale ressaltar que toda matriz de rotacao é um elemento de
SO(3) (Special Orthogonal Group) [104]. Para simplificar a apresentagao doravante
considere a seguinte notagao: {A} := E, e {B} := E.

Para a representacao da orientagao do quadrirrotor serao considerados os angulos
de Euler (neste caso também denominados de Tait-Bryan) ¢ (roll), 6 (pitch) e 1)
(yaw) relacionados com os eixos respectivamente x, y e z do sistema de coordenadas

da base -
o — [¢> 0 ¢] (1.5)

A matriz de rotacao que relaciona o sistema inercial e o sistema do corpo é uma
composicao de rotagoes elementares na ordem Z-X-Y. (ver Apéndice [B.1)) na forma
R = R., = R.(¢)R.(¢)R,(0), sendo dada por

cpcld — spsipsd  —copsy  cpsh + clspsiy
R = |cOs) + cpspsh  copch  sisl — cpelsp | (1.6)
—cpst s¢p coch

A relacao entre a velocidade angular do corpo rigido e as derivadas dos angulos
de FEuler é dada pelo jacobiano da representagao. De fato, considerando (|1.5) a

representacao da orientacdo R € SO(3), é possivel estabelecer a seguinte relagao
d=J(P) w, (1.7)

sendo w a velocidade angular do corpo e J, o jacobiano da representagao [104]
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dado por

cd 0 —copsh
=10 1 s¢ (1.8)
s 0  cocl
e seu correspondente inverso
ct 0 s#
Jh= tesh 1 —chto| . (1.9)

—sl/cop 0 co/cy

1.4 Objetivos

Os principais objetivos especificos da presente Dissertacao sao:

e Apresentar o desenvolvimento detalhado do modelo do quadrirrotor eviden-
ciando de forma clara as hipdteses e aproximacoes usualmente encontradas
na literatura de quadrirrotores. Para isso a modelagem serd conduzida por
dois caminhos: via formalismo de Newton-Euler e via formalismo de Euler-

Lagrange.

e Projetar, construir e testar uma plataforma experimental educacional de baixo
custo para implementacao de algoritmos de controle aplicados a quadrirrotores,
incluindo: a estrutura mecanica do quadrirrotor, toda a sua instrumentacao
para posicionamento e orientacao e a estacao de comando de solo com a in-
terface de operacao. A principal motivagao para desenvolver a plataforma ex-
perimental educacional é permitir a realizacao de testes com diversas técnicas
avancandas de controle e comparagoes com técnicas tradicionais como os con-
troladores PD. Esta plataforma podera vir a servir a futuros trabalhos de
projetos de controladores que permitam manobras completamente autonomas

e, ainda, para o planejamento de trajetorias.

e Projetar um controlador para a altitude do quadrirrotor visando realizar a Ta-
refa de Captagao/Liberagao de carga durante o pouso em uma plataforma que
oscila verticalmente. O controlador deve ser robusto o suficiente para rejeitar
a perturbacao devido a variacao de massa e ao efeito aerodinamico que se
manifesta durante a aproximagcao do solo (aumento de empuxo), denominado
Efeito Solo.

e Desenvolver um simulador em ambiente Matlab/Simulink que inclua aspectos
praticos como: dinamica nao modelada dos atuadores, saturacoes, Efeito Solo,

ruidos de medicao e parametros fisicos de quadrirrotores reais.
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Realizar testes experimentais com o quadrirrotor desenvolvido.

1.5 Notacao e Terminologia

O maéaximo intervalo de tempo de definigao de uma dada solugao da equagao
diferencial que rege a dinamica da planta em malha fechada é representado
por Zy := [0,ty), onde t); pode ser finito ou infinito. Para qualquer ¢, € Zg
seja L, := [tu, tar)-

O simbolo €2, denota uma matriz antissimétrica tal que Qv = X v sendo

v € IR® um vetor genérico qualquer.

A norma Euclidiana de um vetor x e a correspondente norma induzida de
uma matriz A sdo denotadas por |z| and |A|, respectivamente, enquanto que
a norma L. de um sinal z(¢) € R™ é definida como em [105] [106] e descrita

por:

= sup |z(7)].
te <7<t

th,t*

Para t,=0 a notagao ||z;|| é adotada. Utiliza-se A[A] para denotar o espectro
de uma matriz A e \,,[A] := max;{ Re{\[A]}}.

Uma funcao ¥ : IR™ — IRT pertence a classe K se for continua, crescente
e ¥(0) = 0. Diz-se que ¥(a) € Ky se ¥(a) € K e lim, 100 ¥(a) = +o0.
Uma funcao IT : IRT x IR™ — IR™ pertence a classe KL se, para cada t € IR™,
II(-,t) € K e, paracadaa € Ry, II(a, ) é decrescente com limy_, , o, I1(a,t) = 0.
As definigoes de fungoes K, Ko, e KL estao de acordo com [97, p. 144].

O simbolo “s” representa tanto a variavel de Laplace quanto o operador di-
ferencial “d/dt”, de acordo com o contexto. Assim como em [I05], a saida y
de um sistema linear e invariante no tempo (LTI) com fungao de transferéncia
H(s) e entrada u é denotada por H(s)u. A convolugao h(t) x u(t), sendo h(t)

a resposta impulsiva de H (s), sera representada eventualmente por H(s) * u.

Seja (An, B, Ch, Dy) uma realizagao para o sistema LTI, com estado z;. Esta
representacao para a convolucgao ¢ ttil principalmente quando o sistema LTI
for BIBO estavel pois, neste caso, a saida y pode ser representada por y =
H(s) % u+m, com m = Cpen=%)3,(t,) sendo um termo exponencialmente

decrescente.

O simbolo II representara uma funcao KL genérica:
(-, t) = (e ) Ve,
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onde v, >0 é uma constante genérica e ¥ € K. Eventualmente, sera eviden-

ciada apenas a dependéncia do tempo, i.e., TI(¢).

e Diz-se que uma constante positiva k é de ordem 7 € IRT quando existir outra
constante positiva k, independente de 7, que satisfaca k < 7k. O sfmbolo

O(7) seré utilizado para representar uma constante genérica de ordem 7.

1.6 Visao Geral da Dissertacao

No Capitulo [1] é apresentada a revisao da literatura, conceitos basicos, notagao
e objetivos deste trabalho. No Capitulo [2] os diferentes modelos dindmicos do
quadrirrotor sao definidos assim como as hipéteses necessérias. No Capitulo [3]
solugoes para o controle de orientagao e de posicao com controladores convencio-
nais sao propostas e no Captitulo |4] solugoes robustas sao consideradas para o
controle de altitude e pouso em um plataforma que oscila verticalmente. Os re-
sultados experimentais com o quadrirrotor desenvolvido neste trabalho sao apre-
sentados no Capitulo [5] Conclusoes sobre o trabalho e propostas para trabalhos
futuros encontram-se no Capitulo [6] Para facilitar a leitura, os apéndices serao
destinados a detalhes técnicos e a um resumo das contribuigoes obtidas durante o
desenvolvimento desta Dissertacdo. No Apéndice [A] sdo apresentadas as contri-
buicoes desta dissertacao. No Apéndice |B|os conceitos basicos sobre orientacao de
corpo rigido. No Apéndice [D]o desenvolvimento das equagoes de Euler-Lagrange.
Nos Apéndices [C] e [E] o desenvolvimento do modelo do quadrirrotor por meio do
formalismo de Newton-Euler e de Euler-Lagrange, respectivamente. Por fim, no

Apéndice |[F| alguns teoremas auxiliares.
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Capitulo 2
Modelagem do Quadrirrotor

O modelo do quadrirrotor considerado nesta Dissertacao é formado com base na
interacao dos corpos rigidos que o constituem e das forcas e efeitos aerodinamicos.
Dois principais métodos sao geralmente empregados na obtencao do modelo de corpo
rigido, sao eles a formulagao de Newton-Fuler e de Euler-Lagrange. Neste trabalho,

ambos os formalismos concluem no mesmo modelo, porém apresentam hipdteses e

aproximagoes por vezes diferentes.

4

Figura 2.1: Desenho dos empuxos (T') e velocidades angulares dos rotores (2) e a
distancia (d) dos rotores no sistema de coordenadas corpo (XYZ).

Um quadrirrotor possui quatro hélices geralmente dispostas em forma de cruz

e com os respectivos vetores velocidade angular alinhados na mesma direcao. A
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alteracao da orientacao do veiculo é possivel por meio da modulacao individual das
velocidades angulares de cada rotor. Assim como o posicionamento do veiculo é
consequéncia da acao combinada da orientagao e da forga de empuxo resultante dos
atuadores.

Considere a Figura 2.1} Sendo roll, pitch e yaw definidos em [I.5], basicamente
para o aumento do angulo de roll é necessario obter um empuxo maior no rotor 2
do que no rotor 4 (respectivamente T3 e Ty) e para o aumento do angulo de pitch é
necessario obter um empuxo maior no rotor 3 do que no rotor 1 (respectivamente
T3 e T}). Entretanto para o aumento do angulo de rumo (yaw), baseando-se no
principio de conservacao do momento angular, é necessario que a soma das veloci-
dades angulares dos rotores 2 e 4 (respectivamente wy € wy) seja maior que a soma
das correspondentes velocidades angulares do rotores 1 e 3 (respectivamente w; e
w3). Ao inclinar o quadrirrotor da sua posigao inicial de voo pairado (hovering)
hé a formacao de componentes horizontais da forca de empuxo total que sustenta
o veiculo, ver Figura [2.1] Desta forma com o controle dos angulos de orientagao é
possivel controlar a posicao = e y. Por fim o controle de altitude é dado pela variagao
dos empuxos de uma mesma quantidade.

Os quadrirrotores podem apresentar vantagens em relagao a outros veiculos do
tipo VT'OL como por exemplo: o tamanho reduzido e o baixo custo de fabricacao
e de manutencao. Por outro lado nao deixa de apresentar algumas complexidades
do ponto de vista de controle. Diante dos seis graus de liberdade do corpo rigido
do veiculo, tem-se apenas quatro atuadores, sendo portanto impossivel controlar
todos os graus de liberdade independentemente, resultando em um sistema sub-
atuado. O sistema em malha aberta é instavel e apresenta nao linearidades, além
da dinamica acoplada entre a translacao e a rotacdo. A seguir sera apresentado
o desenvolvimento das partes que definem o modelo do quadrirrotor. Antes de
apresentar o modelo de Newton-Fuler, descrevendo a dinamica dos corpos rigidos,

o atuador sera considerado.

2.1 Atuador

A estrutura fisica do atuador é composta pelo motor e sua respectiva hélice. Neste
trabalho modela-se o atuador com base apenas nos efeitos proporcionados pela
rotacao da hélice e da carcaga do motor, considerando a dinamica dos motores como
uma dinamica nao modelada no sistema. A modelagem bésica da hélice conside-
rando apenas a aerodinamica dominante pode ser feita utilizando a Teoria Cléssica

de Momento de Rankine—qudeﬂ [T07] na qual as seguintes hipéteses sao considera-

!Referenciada na literatura também como Momentum Theory ou Froude’s Momentum Theory
for an Actuator Disk.
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das

(H-0.a) A hélice girando ¢é encarada como um disco rigido que acrescenta momento

e energia ao fluxo de ar. O disco apresenta espessura nula.

(H-0.b) O fluxo de ar ¢ considerado incompressivel, unidimensional e uniforme

através do rotor do disco.

Desta forma para o caso em que o veiculo estd pairando, o empuxo aerodinamico
proporcionado por uma hélice rigida capaz de atuar em ambos os sentidos de rotacidf]

no ar obedece as equagoes a seguir, ver Figura

0 0

TP = 0| = (=1)"'Cr |0] Q] (2.1)
T, 1

Cr = crpAir?, (2.2)

sendo T; e §2; as componentes do empuxo (T}7) e da velocidade angular (), res-
pectivamente, do rotor i na dire¢do de Zj, (vetor unitario da dire¢ao 2’ do sistema de
coordenadas {B}), p a densidade do ar, A; a drea do disco do rotor i (drea varrida
pelas pas do rotor), r; o raio do rotor i e ¢ o coeficiente aerodinamico de empuxo.
A parcela (—1)"! refere-se a construgao da hélice que pode ser prépria para gerar
empuxo no sentido positivo de z, quando o vetor €); estd no mesmo sentido de 2
(i = 1, 3) ou no sentido opostdf| (i = 2,4) como na Figura2.1 O torque de arrasto

sofrido pelos rotores pode ser definido por

0 0
T(?Z- =101 :=—-Cqo |0]| %], (2.3)
Qi 1

sendo (); a componente do torque de arrasto (T(?i) do rotor ¢ na diregao de 2z, Cg
o correspondente coeficiente de arrasto que pode ser obtido por testes estaticos e
depende de A;, r; e p. O empuxo resultante nas coordenadas de {B} pode ser

descrito por

0 . [0 . 0
F] =T G Ve ]

2Sem perda de generalidade, neste trabalho, o empuxo e a velocidade angular de cada atuador
tém o sentido fixo.
3Para i = 2, por exemplo, tem-se 2y < 0 porém Ty = —C7s |[Qa] > 0.
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Uma vez que o empuxo gerado pelos rotores é descrito pela relacao (2.1)) e a distancia
dos atuadores ao centro de massa do corpo é d, tem-se que o torque de atuagéoﬁ

M? no corpo é dado por

M= [0 My M ] =3 () S (@ k). (2:5)

=1 =1

sendo M,, M, e M, as componentes de torque definidas no sistema inercial

d 0 —d 0
=10, d=1|dl, d=]0]| ed,=|-d|. (2.6)
0 0 0 0

Desta forma fica evidente que

I
2

(T3
(T3

Ty)
)

M, = Z Qi . (2.7)

=1

.
3

Y
Y

M,
M, =

Além disso considerando a relagao explicita em 2; dada em ({2.1)) pode-se escrever

que

- dCT(_QQ‘QQ|+Q4|Q4|>7
dCr(23 Q23] — Q1 [])

S &R
I

Finalmente, em forma matricial a relacao entre a velocidade angular dos rotores e

as forgas/torques é descrita pela matriz de acoplamento:

Cr —Cr Cr —Cr| | Q|
| 0 —dCr 0 dOr | | Q2] 2.9
—dCr 0 dCr 0 Qs |Q] | '

—Co —Co —Co —Col | Qulou

SRS

2.2 Corpo Rigido

Seguindo os passos descritos no Apéndice por meio das equacoes de Newton-

Euler, pode-se desenvolver a dinamica do quadrirrotor. Para a modelagem foram

40Observe que o torque de atuacdo ndo é o torque resultante aplicado ao corpo rigido, pois nao
considera o efeito giroscépico proveniente dos rotores (hélices) e perturbagoes externas.
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consideradas as seguintes hipdteses basicas:

(H-0.c) A estrutura na qual a eletronica embarcada e os rotores sdo fixados é

considerada rigida e simétrica.

(H-0.d) A origem do sistema de coordenadas do corpo { B} esta no centro de massa

do quadrirrotor.

(H-0.e) O momento de inércia do atuador é aproximado pelo momento de inércia

equivalente ao de um cilindro.

(H-0.f) Os mddulos do empuxo e do arrasto sdo proporcionais ao quadrado da

velocidade angular do rotor.

Seguindo o Apéndice [B], e adequando a notagao apenas para simplificar a apre-
sentacdo, ou seja, substituindo 1%, = I, I;J’y =1, I’ =1, eI’ =T, tem-se o

denominado modelo nao linear do quadrirrotor na forma

Lt = (W) (T, — L) — T + M,

L = (W) (I — L) + WlQRT. + M,

La? = (whwy) (L — 1)) = QaZ. + M.,

mi = (csO+ chspsy)F,

my = (spsf — cipclso)F,

mZ = —mg+ (coch)F,, (2.10)

sendo I, I, e I, os momentos de inércia da estrutura, Z, o momento de inércia do

atuador em torno do eixo Z; w?, wz e w’ as componentes da velocidade angular
da estrutura, todos expressos em {B} e (g a soma das velocidades angulares dos

rotores (velocidade ”liquida”) dada por
QR291+QQ+93+Q4 (211)

Note que M,, M,, M, e F, estao representados em {B}, porém as aceleragoes &, §j
e Z est@o representadas em {A}.

As trés primeiras equagoes de sao referenciadas, neste trabalho, por
dinamica rotacional e as trés equagoes seguintes por dindmica translacional
do modelo. Observe que a dinamica rotacional é completamente desacoplada da
dinamica translacional, entretanto a dinamica translacional depende dos estados
referentes a dinamica rotacional.

De outra forma pode-se incorporar em as expressoes do empuxo e do

torque de arrasto (2.3) gerados pelos atuadores. Assim tem-se a equagao do modelo
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em termos da velocidade de rotacao €2; dos atuadores, denominado de modelo nao

linear em termos do atuador

Ll = (W) (I, — L) — wiQRL. + Crd(Qy [Qu| — Q2 |]),
[ywz = (wiwi)([z — [m) + LU;QRIZ + CTd<Q3 ‘Qg| — Ql |Ql|> s
Lt = (W) (I — 1) — QpL. + Co(—Qu || — Qo Q] — Q3 Q8] — Q4 |u)

4
mi = (csh + Osps)Cr (|| — Qo [Qa] + Qs |Qs] — Qu [Ql)

=1

4
miy = (sysh — cpclsp)Cr 2(91 Q] — Q2 (] + Q5[] — Qu[]),
i=1
4
mz = —mg+ (cocd)Cr Yy (|| — Qo [Qa] + Qs |2] — Q[ ]) . (2.12)

2.3 Modelo Nao-Linear Aproximado

Nesta secao serao considerados duas aproximagoes para a dinamica da orientagao.
A primeira considera as aproximacoes mais usuais acerca de movimentos pequenos

de roll e pitch e a segunda aborda o caso de rumo (yaw) constante.

2.3.1 Dinamica da Orientacao Aproximada: Modelo I

Nesta secao serd apresentada uma aproximagao tradicional [34] encontrada na lite-
ratura para a dinamica da orientagao ([2.10) do quadrirrotor. Considere as seguintes

hipoteses

(H-1.a) Os angulos de Euler ¢, 0 e 1 sao taisﬂ que sin(¢) ~ Orad, sin(f) ~ Orad,
sin(¢) ~ Orad, cos(¢) ~ 1rad, cos(f) ~ 1rad e ~ cos(¢) ~ 1rad.

Note que por consequéncia de (H-1.a) o Jacobiano é aproximado por J, = I.
Sendo assim, as velocidades angulares sio tais que w? & ¢, wh = 0w~ Além

disso, para as segundas derivadas, tem-se que w’ ~ ¢, W) ~ 0 e W? ~ 1.

5Aproximacdo para angulos pequenos.
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Sendo assim as equagoes (2.10) podem ser reescritas de forma que tem-se o

modelo nao linear aproximado I dado por

. (- L T0Or M,
6= b0 (B ) -
A i Iz_I:v Ir(bQR My
(9 B ¢¢( [y )+ [y +Iy’
- (L -1\ TLQp M,

Voo d)e( I >_ L L

mi = (csl+ chspsy)F,
my = (sysh — cclso)F, ,
mzZ = —mg+ (coch)F, . (2.13)

2.3.2 Dinamica da Orientacao Aproximada: Modelo II

Para o controle da orientacao de roll e pitch, os valores de velocidade angular dos
rotores variam para a estabilizacdo do quadrirrotor, portanto seria razoavel nao
desprezar os termos que contém i e/ou Qr. No entanto, intuitivamente pode-se
observar que durante a regulagao de roll e pitch o acréscimo de velocidade angular de
um rotor é igual em médulo ao decréscimo no rotor diametralmente oposto. Portanto
durante a regulacao de roll e pitch a soma das velocidades angulares dos rotores pode
ser considerada nulaﬂ ou seja, (g = 0. Sendo assim, é razodvel considerar a seguinte

hipétese:

(H-2) As velocidades angulare dos rotores sao tais que o somatério Qr ~ 0 e
QR ~ 0.

Por outro lado o controle do angulo yaw atua por meio da diferenca das velocidades
angulares (quadraticas) do motores em sentido horario e anti-horario. Porém se a
referéncia do angulo yaw se mantiver constante, ou variar lentamente a Hipotese

(H-2) nao sera restritiva.

6Um possivel descasamento do momento de inércia dos motores, ou da construcao das hélices dos
atuadores pode proporcionar uma condigao de voo pairado com ()g diferente de zero. Entretanto
neste trabalho considera-se que o descasamento é desprezivel.
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Desta forma, considerando a Hipdtese (H-2), tem-se o seguinte modelo nao

linear aproximado II:

- (L, =1 M.
— g () 42
6 = o (E)+
. (L — ] M
0: z x My
()
. (T — 1T
N e s W
§o= (B e

mi = (cysl + clspsi)F, ,
my = (spsf — cipclso)F, ,
mzZ = —mg+ (cpch)F,. (2.14)

Reescrevendo ([2.14) na forma geral de espaco de estados tem-se a seguinte classe de

sistemas nao-lineares:
&y, = f(xp,t) + B(zp, t)u, Y =0Cpxy, (2.15)

sendo x, = [z, x5 ... x, |7 €IR™ é o estado da planta, u € R? é a entrada de
controle, y €IRY é a saida medida, n>¢>1, f : R"XIRt* —IR" e B : R"xIR" — IR"*4.
Os termos f e B sao funcoes suficientemente suaves e consideradas incertas. A matriz
constante C),, pode ser incerta. Note que apenas sistemas multivaridveis quadrados
(mesmo nimero de entradas e saidas) estao sendo abordados. A varidvel de estado

do sistema ¢é definida por

nt)=lryze0viyzddy]", (2.16)

sendo x, vy, z, T, y e 2 as componentes de posicao e velocidade do centro de gravidade
do quadrirrotor no sistema de coordenadas da base e ¢, 6, 1, ¢, 6 e 1) os angulos e

respectivas derivadas de roll, pitch, yaw. A entrada do sistema é dada por
ut)=[F. M, M, M.]", (2.17)

sendo F, o empuxo total e M,, M, e M, as componentes de torque anteriormente

definidos em (2.4) e (2.5)), respectivamente. No caso do modelo (2.14)) tem-se

f(xp7t> = [ZC? ga 27 éa 9? 1/.}7 07 Oa -9, ézb(ly]::IZ)a @/’(%)7 (be(%)]Ta (218)
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0
(cpsB+cOspsip)

m
(s1psO—cipchsgp)
m
(cpsO+chspsip)

m

(2.19)

O O O O O O o o o o o

o OffF o o 0o 0o o o o o o
oL O O O O O o0 o o o o

0
0
0

&=

2.4 Modelo Linearizado

O modelo linearizado é frequentemente utilizado na literatura [36, T08] no projeto do
controlador. De forma que torna-se interessante obter o modelo linearizado em torno
de um ponto de operacao, nao para fins de simulacao, mas como uma ferramenta de

projeto. Definindo as varidveis auxiliares 7, e @
Tp =Ty — Tp, U:=u—1u, (2.20)

sendo 7, e u o vetor de estado e a entrada, respectivamente, no ponto de operagao.
Expandindo o campo vetorial de (2.14) na série de Taylor em torno do ponto de

operacao dado pela condicao de voo pairado, tem-se:

0
by = Flty ) = [ )+ 00| () L .

u)

(u—u)+(T.0.5). (2.21)

Desprezando os termos de ordem superior (T.0O.S) e desenvolvendo (2.21)), pode-se

expressar o modelo linear do quadrirrotor por

i, = A7,+ By,

y = Gy, (2.22)
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sendo as matrizes de estado, de entrada e de saida dadas por

03x3 Oszx3
A, = 03x3 0O3x3
03x3 f4t
O3X3 03x3
O3x1
0
Z%):: 3x1
B,
03x1

com A;, A,, B; e B, dados por

(cqgcészﬁ) (01509: — 5¢spsl)  —(s1hsl — cpchsd)
(cpsO + cOspsi))

]3x3
O3x3
03x3

03x3

O3x3
03X3

03x3
B,

Ay = | —(chpcped)  (clsi) + cpspsh)
)

—(cOse —(cgpsh)

0

O3x3
]3 3
<3 < ]RHXH,
03X3
A,
c ]1;{12><47

0

(I 9—L4)  (1,0-1.0)

A, = _W IS _(szlylz@
(119;1119) (Iac(bl—zfy@ 0
(cs0 + cOspsi)) )
B, = | (sysh —_cz_ﬂc@sqb) .
(cpct)
e
= 0 0
B.= |0 % 0
0 O i

2.5 Conclusao

3|

(2.23)

(2.24)

(2.25)

(2.26)

(2.27)

(2.28)

Neste capitulo foram detalhados o funcionamento fisico basico do quadrirrotor como

um corpo rigido sujeito a atuacao externa da gravidade e de rotores, além das

caracteristicas de subatuacao e natureza instéavel do sistema. Foram apresentados

diferentes modelos do quadrirrotor que serao utilizados nos capitulos seguintes. Os

modelos desenvolvidos neste capitulo podem ser utilizados nao apenas como uma

planta realista do quadrirrotor, mas também como parametro de projeto de controle.

Primeiramente, um modelo nao linear de corpo rigido foi desenvolvido por meio
dos formalismos de Newton-Euler (Apéndice [B)) e de Euler-Lagrange (Apéndice [C).

As aproximagoes e simplificacées de cada um dos métodos, por vezes inerente ao
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método utilizado, foram evidenciadas. Frequentemente na literatura de quadrirro-
tores, observa-se a utilizacao de um modelo aproximado ou de um modelo linear.
Para o desenvolvimento destes outros modelos sao assumidas aproximagoes que fo-
ram analisadas em detalhe neste capitulo.

No préximo capitulo os modelos desenvolvidos serao utilizados no projeto e ava-
liacao dos controladores de posicao e orientacao. Além disso, uma aproximagao
do modelo sera avaliada via simulacao numericamente em malha fechada com um

controlador.
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Capitulo 3

Controle de Posicao e Orientacao

do Quadrirrotor

Neste capitulo, considera-se o controle de orientacao e posicao do quadrirrotor ob-
jetivando o seguimento de uma trajetoria desejada para o centro de massa e para o
rumo do veiculo. Uma topologia de controle aninhada, frequentemente encontrada
na literatura, serd abordada considerando um modelo nao-linear para o quadrirrotor.
Simulacgoes numéricas sao utilizadas para justificar as simplificacoes adotadas neste
modelo. Além disso, por meio de simulagoes realistas (incluindo ruido de medigao,
perturbagoes de entrada e dinamica nao-modelada) avalia-se os desempenhos em ma-
lha fechada dos esquemas de controle utilizando tanto o modelo simplificado quanto
o simulador completo desenvolvido neste trabalho. Inicialmente, assumindo conhe-
cimento perfeito da planta, dois esquemas de controle serao explorados. O primeiro
trata do controle convencional Proporcional Derivativo (PD) (com agao antecipa-
tivaED em conjunto com linearizagao por realimentacao e o segundo esquema trata
de uma realimentacgao linear de estado projetada utilizando uma linearizagao em
torno de um adequado ponto de operagao do modelo nao-linear considerado.

Estes dois esquemas preliminares de controle fornecem subsidios para o projeto e
sintonia de controladores PD com agao antecipativa sintonizados sem o conhecimento
exato dos parametros da dinamica do quadrirrotor e sem utilizar realimentacao de
velocidade (medindo apenas angulos de Euler e posi¢ao cartesiana do centro de
massa). Além disso, estas estratégias preliminares formam a base de esquemas

adaptativos e esquemas robustos de controle encontrados na literatura, como em
SELFRIDGE e TAO [36].

1Feedforward
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3.1 Formulacao do Problema

Nesta segao considera-se o modelo do quadrirrotor apresentado em ([2.14)), reescrito

6= BT+
b = W(Ify]zH%,
e R
- (c¢se+ces¢s¢)%,
J = (st — cvehsg) >,
. —g+(cgbc@)%, (3.1)

sendo x, y, z, &, y e z as componentes de posicao e velocidade do centro de gra-
Vidad do quadrirrotor no sistema de coordenadas da base (inercial) e ¢, 6, 1, b,
0 e w os angulos de roll, pitch, yaw e suas derivadas temporais, respectivamente.

Considerando o vetor de estado [2.16, repetido a seguir por conveniéncia,
n(t)=leyz00¢igzeo0v],

o sistema (3.1) pode ser reescrito como a seguinte classe de sistemas nao-lineares

afins no controle u
&, = f(xp,t) + B(xp, t)u, Y=0Cpxy, (3.2)

sendo f(x,,t) e B(xp,t) dados por

flap,t) = [0 5200000 —g 0)(Pr=) d(Bpte) go(=) ] (3.3)

ZNeste trabalho considera-se que o centro de massa e o centro de gravidade (C.G.) do quadrir-
rotor coincidem.
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0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
B(z,,t) = 3.4
(1) = | wsosetmon) (34)
(sysh—ciebdsd) )
MM 0 0 0
0 + 0 0
0 0 i 0
I 0 0 0 4]
e
001 0O00O0O0OO0OO0OO0OO0
010000O0OO0OO0ODO0OO0ODO0
C, = (3.5)
100 00O0O0OOO0OOOO
0000O0O1O0O0O0OO0OO0OO0
A entrada u de controle é dada por
u(t) =[F. M, M, M. ]", (3.6)

sendo M,, M, e M, as componentes de torque representado no sistema de coor-
denadas do corpo e F, a componente z do empuxo total também representado no
sistema de coordenadas do corpo, ver e , respectivamente. Por outro lado,
a saida da planta )(t) é representada no sistema de coordenadas da base e é dada
por

Yt)=[z vy = v ], (3.7)

Considera-se também que f(x,,t) e B(xp,t) sdo localmente Lipschitz em x, (Vz,),
sendo B continua por partes em t e f suficientemente suave em seus argumentos,
ou seja, as componentes de f sao funcoes reais de x,,t com derivadas parciais de

qualquer ordem, definidas e continuas [96], pp. 6].

3.1.1 Particionamento da Dinamica do Quadrirrotor

Neste capitulo, serd utilizado um particionamento da dinamica do quadrirrotor (3.1,
frequentemente encontrado na literatura [7] [6] [34], motivado pelo fato de que a

dinamica rotacional do quadrirrotor (angulos de Fuler) nao dependel—ﬂ da dinamica

3Note que ndo vale a reciproca.
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translacional (posi¢ao do centro de massa), ou seja, existe um desacoplamento ine-
rente em (|3.1)).
Sejap = [ r oy ] a posigao cartesiana (parcial) do centro de massa do quadrir-

rotor, no sistema de coordenadas inercial {A}. Portanto, de (3.1)) pode-se escrever

que:
. F,
T = (sl + CQSQSS@D)E ,
F,
i = (suwsf— c¢c€5q§)E : (3.8)
ou na forma matricial
. s0 F, cp —si
—clsp | m s
T
Agora, denotando ¢q := [ 0 ¢ ] como a orientagao parcial do quadrirrotor
(roll e pitch), pode-se escrever de (3.1)) que
. o I,— 1. M,
. L —I,. M
0 = ¢P(— )—F7ﬂ, (3.10)
y y

ou, equivalentemente,
. 0 (&) | . 0 1/ M,
i=| v 7 g + /1y . (3.11)
(%) 0 1/I, 0 M,

Para finalizar a particao, as dinamicas do rumo e da altitude sao repetidas a seguir

respectivamente:
I A M
= pf(——) + — 3.12
,lp (b ( ]Z )+ .[Z ) ( )
F
Z = — 0)—= . 3.13
£ = —g+ (cpef) = (3.13)

3.1.2 Objetivo de Controle

Especificada uma trajetdria desejada )),.(t) suficientemente suave, neste capitulo
aborda-se o problema de rastreamento de trajetoria, que consiste em projetar uma
lei de controle (u) que assegure a convergéncia assintética do erro de saida (ou erro

de rastreamento)

e(t) .= Y.(t) — Y(t), (3.14)
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para zero, ou para uma pequena vizinhanca do zero, mantendo todos os sinais do
sistema em malha fechada uniformemente limitados, independentemente das incer-
tezas.

Trajetéria Desejada

A trajetéria desejada (Y, €IR?) é especificada por:

k k
V.(t) = M(s)r(t), Ms:diag{ R }, 3.15
(1) = M(s)r(t), M(s) L L (315)
sendo k., >0 e Li(s) = s*" 1 4 a,_25""? + ...+ ap um polinémio Hurwitz (Vi €
{1,...,4}) de grau p; — 1. Supde-se que o sinal de referéncia r(t) € R* é continuo
por partes e uniformemente limitado. Note que se impoe um modelo sem zeros e que
se pressupoe o conhecimento de ),(t) e de suas derivadas temporais. Vale ressaltar

que hé casos em que apenas a trajetéria ), é considerada conhecida [109].

Observacao 1 (Planejamento de Trajetéria) O planejador de trajetérias ga-
rante que a trajetoria desejada para o quadrirrotor seja rastredvel. Algumas tra-
jetorias mao respeitam a dinamica subatuada do sistema e por isso mao podem ser
rastreadas. De acordo com [6]], o sistema que descreve a dinamica do quadrirrotor é
diferencialmente plano e qualquer trajetoria diferencidvel quatro vezes é de possivel
realizagao. Uma forma possivel de garantir que a trajetoria desejada sempre serd
diferencidvel quatro vezes € gerando a trajetoria por um filtro passa baizas de terceira

ordem.

3.1.3 Topologia Tradicional de Controle de Quadrirrotores

Neste capitulo, serd utilizada uma topologia de controle aninhado frequentemente

encontrada na literatura [7] [6] [34] e composta por quatro controladores:
e Controlador de Posigao (z ¢ y).
e Controlador de Orientagao (¢ e 6).
e Controlador de Altitude (z).
e Controlador de Rumo (%).

Os dois primeiros controladores sdo aninhados em uma malha interna (orientacao)

e uma externa (posi¢ao), enquanto que os dois tltimos sdo desacoplados, ver Fi-

gura [3.1]
Esta topologia aninhada (malhas de controle interna e externa) estd dire-

tamente motivada pelo desacoplamento inerente em ((3.1]).
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Figura 3.1: Topologia de controle utilizada formada por uma malha interna (ori-
entacdo) e uma malha externa de posigao e duas malhas desacopladas, uma para
altitude e outra para o rumo do quadrirrotor.

Na malha interna, o controlador de orientagcio (¢ e @) gera os sinais de con-

trole M, e M, com o objetivo de rastrear o sinal de referéncia de orientagao

T

qr = [ 0, o, ] proveniente do controlado de posicao da malha externa. Ou
seja, o sinal de controle do controlador de posicao serve de referéncia para malha
interna de orientagao. Adicionalmente, considere como erro de orientacdo o sina]ﬁ

definido por

0, 0
e = - 9 316
R PN R (3.16)

T

sendo q = [ 0 ¢ ] a orientagdo parcial do quadrirrotor (roll e pitch). A malha
interna deve ser réapida quando comparada com a malha externa de posicao para
que o controlador de posi¢ao, por meio dos angulos de roll e pitch controle o posici-

onamento do quadrirrotor, realimentando as componentes translacionais (x e y).

Variaveis de Erro de Rastreamento

De acordo com a estrutura aninhada de controle e o particionamento da dinamica
do quadrirrotor é conveniente representar o erro de rastreamento utilizando
a notacao e nomenclatura a seguir. Daqui por diante, denomina-se de erro de
posicao a quantidade

X, x Te

Pe = 7| = , (3.17)
vl |yl |

4Note que este sinal pode ser considerado disponfvel por meio de um sensor inercial, mas nio
foi incluido como saida de interesse (3.7) por se tratar de um sinal interno na topologia de controle
adotada neste capitulo.
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T T
sendo p, 1= [ Ty Yr } ep:= [ Ty } os sinais de referéncia de posicao fornecido
pelo planejador de trajetéria e a posigao cartesiana (parcial) do centro de gravidade
do quadrirrotor, respectivamente, ambos no sistema de coordenadas inercial {A}.

Além disso, sejam os erros de rumo (v.) e altitude (z.) definidos por

Yo = -, (3.18)
Ze = 2Zp— 2, (3.19)

sendo 1, e z, os sinais de referéncia de rumo (¢) e de altitude (z), respectivamente,
com z (e z,) sendo a terceira componente do vetor posicao do C.G. no sistema de

coordenadas inercial {A}.

3.2 Linearizacao por Realimentacao

Como abordagem inicial, considere o modelo dinamico do quadrirrotor (3.9)) (3.11)
(3.12) (3.13) perfeitamente conhecido de tal forma que seja possivel linearizar o

sistema via realimentagao dos angulos de roll e pitch e do rumo.

3.2.1 Dinamica Rotacional

Com o objetivo de cancelar as nao linearidades da dinamica da orientacao (3.11f) é
proposto o sistema

)0 [, e e (2]} o
M, I, 0 (%) 0 M,

sendo M,, M, sinais de controle auxiliares a serem definidos mais a frente. Subs-
tituindo (3.20) na dinamica da orientagao dada em (3.11]), tem-se a dinamica da

orientacdo linearizadal’
M,
q= [ - ] : (3.21)

Ui +

M,

y
Para completar a linerarizacao da dinamica rotacional, considere o seguinte sinal de
controle de rumo para controlar |3.12
I, — 1, _
M, =1, —(b@(f—) + M, (3.22)

z

5Daqui por diante, a notacio com o sobrescrito “barra” (por exemplo M, ) denota a varidvel de
controle que efetivamente aciona o sistema apds a linearizagao por realimentagao.
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sendo M, um sinal de controle auxiliar a ser definido no que segue, resultando na

seguinte dinamica linear para o rumo

) = ML (3.23)

Controle PD com Acgao Antecipativa

E sabido que um controlador PD com acao antecipativa pode assegurar rastreamento
exato quando a planta é um duplo integrador. Portanto, para o controlador de
orientacao a lei de controle auxiliar é dada na forma

M, :

[MI] = Klqe + KjGe + vg - (3.24)

Y

sendo K € R*? e Kj € IR*** as matrizes de ganho proporcional e derivativo,
respectivamente, e v, termo a ser definido adiante. Agora, considerando (3.24) e o
modelo resultante da linearizagao por realimentagao (3.21]) obtém-se

G = Klqe + Kjge +v,, (3.25)
e subtraindo ¢, de ambos os lados de ([3.25]) tem-se que
G — Gr = Kjqe + Kjge +vg — Gr (3.26)

ou
de + KSQe + KZ{]Qe = —Uq + ijr ) (327>

apds reorganizar os termos. Para uma escolha apropriada de K e K podemos
assegurar a convergéncia do erro para zero (g. — 0) em (3.27). Para a referéncia g,
constante (regulacao) a derivada ¢, é nula de forma que v, = 0 garante que o erro
de orientacao ¢g. convirja para zero, ou seja, ¢.(t) — 0 quando t — +oo. Porém,
sabe-se que para rastreamento de trajetéria, a parcela antecipativa v, = ¢, faz-se
necessaria para assegurar que g.(t) — 0 quando ¢t — +oc.

De forma anéloga, o controlador de rumo dado na forma
M, = K. + Kt + vy, (3.28)

assegura que v, convirja para zero, para uma escolha apropriada de K ;f’ e K Zf. Para a
referéncia 1), constante (regulacao) a derivada v, é nula de forma que v, = 0 garante
que o erro de posigao 1, convirja para zero, ou seja, ¥ (t) — 0 quando t — +o0.
Porém, para rastreamento de trajetdria, o termo antecipatorio (feedforward) vy, = Uy

faz-se necessario para assegurar que ¢.(t) — 0 quando t — +o0.
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3.2.2 Dinamica Translacional

Para a linearizagao por realimentacao da dinamica da posicao propoe-se atuar
nos sinais de referéncia de orientagao, ou seja, os sinais ¢, e #, e supor que o
controlador de orientagao (malha interna) estd adequadamente sintonizado de forma
a assegurar o rastreamento de ¢ e 6, respectivamente.

Uma vez que o quadrirrotor atua pairando, é razodvel considerar |¢p(t)| < 5° e
|0(t)] < 5° e, consequentemente, cf(t) # 0, Vt. Sendo assim, propoe-se o seguinte

sinal de referéncia para a malha interna de controle de orientagao

0, arcsin< - ) , 0
¢ = = 50 d =T =Rl (3.29)
Or arcsin (— Opm > ' ¢ or
b, F, r

_ _ T

sendo ¢, = [Gr gbr] o sinal, a ser definido mais a frente, que atuara na planta li-
nearizada. Agora uma andlise aproximada sera conduzida. Considerando a dinamica
da malha fechada interna de orientagao rapida o suficiente para aproxima-la como

um sistema estatico, pode-se considerar que ¢ ~ ¢, e ¥ = 1., portanto, de (3.9)

tem-se que
0, |F <¢m> F
S T z z z
P~ Ry, 2 =R, =, == (3.30)
r cO,F,
onde a ultima igualdade vem do fato que s, = 9},:"0 e s¢, = —C‘Z:—T}ZZ. Logo tem-se
que
B~ Ry,q,, (3.31)

resultando aproximadamente na seguinte dinamica linearizada para a posicao do

quadrirrotor
PG (3.32)

Da mesma forma pode-se propor o seguinte subsistema de controle para linearizar
a dinamica da altitude (3.13):

m _
() (33

resultando na seguinte dinamica linear
i=F,—g. (3.34)

com F), a ser definido no que segue.
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Controle PD com Acgao Antecipativa

Assim como para o controle do subsistema rotacional, propoe-se utilizar um contro-
lador PD para o subsistema translacional. Para o controlador de posicao a lei de
controle ¢ dada por

Gr = Klpe + Kjpe + v, (3.35)

sendo K? € IR”? e K} € IR*** as matrizes de ganho proporcional e derivativo,
respectivamente, e v, termo a ser definido adiante. Para uma escolha apropriada
de K7 e K? esta lei assegura a convergéncia do erro de rastreamento para uma
vizinhanga de zero. De fato, para a referéncia p, constante (regulagao) a derivada p,
¢ nula de forma que v, = 0 garante que o erro de posigao p, tenda para préximo de
zero. Para rastreamento de trajetdria, a parcela antecipativa (feedforward) v, = p,
faz-se necessériaﬂ para assegurar que p.(t) ~ 0 quando t — +oo. Analogamente,

para o controle da altitude considere

F,=Kze+ KjZe +v.. (3.36)

Neste caso, para uma escolha apropriada de K e K e para referéncia z, constante
(regulacdo) a derivada Z,. é nula de forma que v, = g garante que o erro de posicao
ze convirja para zero, ou seja, z.(t) — 0 quando t — +oo. O caso de rastreamento
de trajetéria é resolvido agregando-se o termo antecipativa v, = Z,. + g que faz-se

necessdria para assegurar que z.(t) — 0 quando ¢ — +o00.

Observacao 2 (Linearizagdo por Realimentacao)

Como descrito anteriormente, assume-se que o controlador de orientacao estd
adequadamente sintonizado de forma a assequrar o rastreamento perfeito de ¢ e
0, entretanto em termos prdticos sempre existe um erro de rastreamento ¢.(t) =
or(t) — o(t) # 0 e 0.(t) = 0,(t) — 0(t) # 0, uma vez que os parametros ndao sao
perfeitamente conhecidos na prdtica. Fica claro entdo a necessidade de uma andlise
de robustez em relacao a incertezas paramétricas do controlador baseado em Line-
arizacao por Realimentacdo. Porém, como o foco deste trabalho se concentra no
pouso do quadrirrotor, e o controle de orientacao pode ser conduzido por outras es-
tratégias que nao necessitam de conhecimento perfeito dos parametros, esta andlise

de robustez serd deizada para trabalhos futuros.

6A andlise completa fica para trabalhos futuros, pois o foco desta Dissertacao é o controle
desenvolvido no Capitulo
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3.3 Realimentacao de Estado: Modelo Lineari-

zado

O controlador abordado nesta secao baseia-se no controlador apresentado em SEL-
FRIDGE e TAO [36], que considera a linearizacao do modelo ({3.1)), apresentada na

Segao e repetida a seguir por conveniéncia:

9;51, = A7, + By,

Y = Gy, (3.37)

sendo 7, = x, — T, com x, sendo o estado de 3.1} & = U — @, (Z,,u) o ponto de
operagao e A,, B,, C, definidos na Secao [2.4l A seguinte hipdtese bésica é conside-

rada:

(H-3.a) O sistema linear é controldvel e observavel, ou seja, (A4,, By, C,) ¢ uma

realizacao de ordem minima para G,(s), com
Gy(s) = Cp(sI — A))7'B,

estritamente prépria e de posto (normal) completo.
Além disso, supoe-se que:
(H-3.b) Os zeros de transmissao de G,(s) tém parte real estritamente negativa.
(H-3.c) G,(s) possui grau relativo vetorial n*.

A Hipétese (H-3.a) e a Hipdtese de fase minima (H-3.b) sao usuais no controle
por modelo de referéncia (MRC) e sdo necessdrias uma vez que a formulagao do

MRC [105] serd adotada para abordar o problema de rastreamento de trajetéria.

3.3.1 Controle via Realimentacao Linear de Estado

O objetivo deste esquema de controle é assegurar que todos os sinais em malha
fechada sejam limitados e a saida ) rastreie a referéncia )),.. A lei de controle

considerada ¢é dada pela seguinte realimentacao linear de estado com termo direto:
u, = K2, + K,r, (3.38)

sendo K, € R*'? e K, € IR** constantes de projeto e 7 a entrada de referéncia
(limitada) aplicada ao modelo de referéncia ({3.15)), ou seja, Y. = M(s)r. A planta

linearizada em malha fechada é dada por
G.(s) = C(sl — A, — B,K,) 'B,K,, (3.39)
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que satisfaz
Y =G.s)r. Sendo G.(s)~ M(s), tem-se Y=, (3.40)
O projeto em [36] propoe que os ganhos sejam dados por
K,=K'K,, K,=K,", (3.41)
sendo K, o ganho de alta frequéncia da planta em malha aberta, ou seja,

K, = lim &;(s)G,(s), (3.42)

5—00

com matriz interactor c(s) [102], ver notagao na Segao . O ganho K, é obtido

como segue:
KO'L' = —ClAll[; — dﬂciAgfl — ... diliflciAp — dilicfi y (343)

sendo ¢; a i-ézima linha da matriz C, e d;; sao os coeficientes dos polinomios da
matriz de transferéncia do modelo de referéncia. Estes polinomios podem ser ar-
bitrariamente escolhidos para atender a uma resposta desejada para o sistema em
malha fechada. A tnica restricao estd nos graus de cada polinomio que devem ser

iguais aos graus dos polinémios que compoem a matriz interactor q(s) [36].

3.4 Controle PD

Nesta secao, consideram-se controladores PD com acao antecipativa sintonizados
sem o conhecimento exato da planta. A sintonia proposta pode ser inspirada nos
esquemas discutidos nas Secoes e[3.3] ou por aproximagoes sucessivas.

Espera-se um comportamento similar ao controlador que utiliza linearizagao por
realimentacao quando os cancelamentos das nao linearidades for desprezivel. Isso
ocorre, por exemplo, quando o voo do quadrirrotor for determinado por manobras
lentas e com valores pequenos de angulos de roll e pitch, como é o caso explorado
no proximo capitulo.

Para o controle de orientacao é proposto o controlador PD com agao antecipativa
dado por

lﬁj = K}qe + K}de + vy, Vg = Gr (3.44)

sendo v, a parcela antecipativa e K5 € R**? e K}, € IR**? as matrizes de ganho

proporcional e derivativo do controlador de orientagé(ﬂ Similarmente ao controlador

"Note que, para diferenciar dos ganhos do controlador PD que utiliza linearizacdo por reali-
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de orientagao, considera-se um controle PD com agao antecipativa para a malha de

posicao, descrito por
qr = Kgpe + Kl%]'?e + Up, Up = Dr 5 (345>

sendo v, a parcela antecipativa e K% € IR**? e K7, € IR**? as matrizes de ganho
proporcional e derivativo do controlador de posicao, respectivamente. Por fim, para

as malhas de controle de altitude (z) e rumo (¢) tem-se
M, =EKppe + Kpthe + vy, vy =1, (3.46)

sendo v, a parcela antecipativa, K}ﬁ e K}é os ganhos proporcional e derivativo do

controlador de rumo, e
F,=Kjpze+ Kjz. +v,, v, = %, (3.47)

sendo v, a parcela antecipativa, K} e K7, os ganhos proporcional e derivativo do

controlador de altitude.

3.4.1 PD sem Realimentacao de Velocidade

Para utilizar apenas realimentagao dos angulos de Fuler e da posicao do quadrirrotor,
evitanto a realimentacao de velocidade, as parcelas derivativas dos controladores PD

serao aproximadas poxﬁ
S

Ts+ 1

v, (3.48)

v =

sendo v a estimativa da derivada © de um sinal escalar genérico v e 7, > 0 a constante
de tempo do filtro do estimador. No caso multivaridvel o filtro é aplicado elemento

a elemento. Neste caso, os controladores sao reescritos como:

Mx q q o .

My

g = K0p. + Kbpe + b, (3.50)
M, = Kppe + Kphe + Uy, (3.51)
F, = Kpze + KpZe + %, (3.52)

mentagao, um subescrito com letra maitscula foi adotado. Compare, por exemplo, o ganho K}
em ({3.44) com o ganho K} em (3.24).
Expressdo da tradicional Derivada “Suja” (Dirty Derivative).

[
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sendo qe, pe, Ve € Z. as estimativas de ¢., pe, Ve € Z., com constante de tempo dos

filtros dos estimadores 7, 7,, Ty € T, respectivamente.

3.5 Simulacoes Numéricas

Neste trabalho, as simulagoes realizadas consideram o quadrirrotor X4 [I], com
modelo aproximado descrito em (3.1). Além disso, para efeito de comparacao,
serd simulado o modelo completo apresentado em (2.10) e (2.9), acrescentando as

dinamicas dos atuadores (motores DC) para torna-lo mais realista. Os parametros

de (2.10), (2.9) e (3.1)) estao apresentados na Tabela [3.1]

Tabela 3.1: Parametros do Quadrirrotor X4

m = 4 kg g=9,81 ms? d=0,315m
I, = 0,082 kgm® | I, = 0,082 kg® | I, = 0,149 kg m?
Co=235x10"| Cr=48x 107

3.5.1 Avaliacao da Relevancia da Velocidade Liquida 23

Nesta secao € investigada a aproximacao do modelo pelo modelo (2.14)
que considera os termos com Qp e Qp despreziveis. A velocidade resultante
Qr = O + Qs + Q3 + Qy representa a soma das velocidades angulares dos roto-
res. Dado que no quadrirrotor dois rotores giram em sentido horario enquanto os
outros dois giram no sentido oposto, é razoavel considerar que quando em voo pai-
rado a soma das velocidades é aproximadamente zero. Para isso serao realizadas
simulagoes comparativas com o intuito de estimar a relevancia destes termos na
dinamica do quadrirrotor.

Considere os modelos e com parametros fisicos dados na Tabela
e em malha fechada com o controlador PD sem acao antecipativa dado pelas
equagoes (3.44)), (3.45)), (3.46]) e (3.47) com os seguintes ganhos:

K =[P %], Khb=1[58], Kp = [0’&6 7(?,16} , KD = [0’30 70(330] )

Kb=2, K)=25, Ki=50 ¢ K;=25.

A trajetoria a ser seguida é dada por
Y, = M(s)r(t), (3.53)

com M(s) = I*** por simplicidade. Pode-se observar nas Figuras e , com
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referéncia

T
r(t) = [sen(1,27rt) cos(1,2rt) 1+ 0,2sen(0,27t) 30sen(0,47t)

e nas Figuras e , com r(t) dado por pulsos, que os sinais de posi¢ao e de angulo
dos modelos comparadas praticamente nao diferem entre si (linhas verdes e azuis
coincidem). Note que na Figura o rastreamento nao é obtido, obviamente pelo

controle nao ter acao antecipativa, o que nao compromete a comparacao apresentada.

z [m]

y [m]

2z [m]

|graus]

=50

Figura 3.2: Simulacao da avaliagao da relevancia da velocidade liquida €2z. Exemplo
com referéncia de posicao senoidal. Sinais de saida x, y, z e ¥ da planta modelo com-
pleto (linha azul) e da planta aproximada (linha verde) e suas respectivas referéncias
Tr, Yr, Zr € 1y (linhas tracejadas em vermelho).

3.5.2 Desempenho dos Controladores

Como verificado na Segao e observado largamente na literatura [7, [34], dora-
vante serao desprezados no modelo do quadrirrotor os termos relacionados a veloci-
dade liquida Qg.

Considere o sistema descrita pelo modelo com parametros dados na Ta-
bela [3.1] Nas simulagoes a seguir serdo considerados os trés controladores apresen-
tados neste Capitulo. O controlador I consiste em um PD com realimentagao apenas
de posicao (derivada suja) com linearizagao por realimentagao da dinamica rotacio-
nal (3.20)), (3.24), (3.22)) e (3.28) e um controlador PD com realimentacao apenas de

posicao com acao antecipativa e linearizacao por realimentacao da dinamica trans-
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10

6 [rad]

Figura 3.3: Simulacao da avaliagao da relevancia da velocidade liquida €2z. Exemplo
com referéncia de posicao senoidal. Sinais de saida ¢ e 6 da planta modelo completo

(linha azul) e da planta aproximada (linha verde) e suas respectivas referéncias ¢,
e 0, (linhas tracejadas em vermelho).

2 [m]

y [m]

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
4
=
Stk (\
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7 50 ==
: T N
& 0 -
S 50
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0 5 10 15 20 25 30 35 40 45

ts

Figura 3.4: Simulacao da avaliagao da relevancia da velocidade liquida €2z. Exemplo
com referéncia de posicao em degrau. Sinais de saida z, y, z e ¥ da planta modelo

completo (linha azul) e da planta aproximada (linha verde) e suas respectivas re-
feréncias x,, Y., 2, € V,.

lacional (|3.29|), (]3.35b, d3.33|) e (|3.36|). E implementado com os seguintes ganhos:

ﬁ
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Figura 3.5: Simulacao da avaliagao da relevancia da velocidade liquida €2z. Exemplo
com referéncia de posicao em degrau. Sinais de saida ¢ e # da planta modelo com-
pleto (linha azul) e da planta aproximada (linha verde) e suas respectivas referéncias
¢r e 0, (linhas tracejadas em vermelho)

KY=2, Ky =25, K; =50 e Kj=25.

Os correspondentes termos de acdo antecipativa sdo dados por: v, = 0 (seria g,
porém nao ¢ disponivel), vy, = ¥, Up = Dp €V, = Z.

Por outro lado, o controlador II consiste em um PD sintonizado sem usar in-
formacao dos parametros da planta e utilizando apenas realimentacao de posicao e
acao antecipativa para o controle da dinamica translacional e o controlador PD com
realimentacao de posicao para o controle da dinamica rotacional dado por (3.49)),

(3.50), (3.51) e (3.52)) é implementado com os ganhos

Kp=[9 %], Kh=1[83], Kp = [0’016 —(?,16} , K} = [O’SO —0(330] )

Kb=2, Ky=25 K;=50, K5 =25 e 7=0,0ls.

Finalmente, o controlador III é implementado via realimentagao de estado (|3.38)

com ganhos
K, =diag | 8,0 —29,5 4132 19,6

e
0 0 —8,0000 0 0 0
B 0 29,5200 0 —9,7580 0 0
v —413,2800 0 0 0 —35,3420 0

0 0 0 0 0 —19,6680
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0 0 —12,0000 0 0 0

0 28,0440 0 —1,4760 0 0
1 —-197,9480 0 0 0 —2,7880 0
0 0 0 0 0 —3,4270

A trajetéria a ser seguida é dada por Y,.(t) = M (s)r(t) com

T
r(t) = | sen(27wt) cos(2wt) 0,2sen(0,27t) 30sen(0,4mt) (3.54)

e M(s) = I por simplicidade.

Pode-se observar nas Figura [3.9] que com o controlador II a planta nao é capaz
de rastrear a trajetoria, dado que os parametros do quadrirrotor sao considerados
desconhecidos no projeto deste controlador. Em particular, a parcela antecipativa
ainda que incluida no controlador nao foi projetada considerando as nao linearidades
e o ganho de alta frequéncia da planta.

No controlador I com resultados na Figura |3.6, a parcela antecipativa pode ser
melhor explorada uma vez que considera que os parametros e sinais do modelo sao
conhecidos para o projeto da linearizacao por realimentacao. Desta forma o rastre-
amento é notavelmente melhorado com relagao ao controlador II. Entretanto, pelo
fato do controlador II demandar o perfeito conhecimento das parcelas necessérias
para a linearizacao por realimentacao, pode-se dizer que do ponto de vista pratico
este controlador pode ser inviavel. O controle II apresenta resultados mais satis-
fatorios, porém é sensivel a erros de modelagem e ruido de sensores. O controlador
IIT é projetado com base na planta linearizada, por isso foi primeiramente avaliado
no modelo linear. Foi detectado que utilizar o projeto do ganho K, apresentado [30]
nao assegura rastreamento perfeito, sendo necessario incluir um pré-compensador
dado pelo inverso do ganho DC do modelo de referéncia (M ~1(0))

K, = Mﬁl(())Kp*1 : (3.55)
Os resultados podem ser observados na Figura|3.12] Em seguida, quando aplicado no
modelo nao linear também observou-se erro de regime no rastreamento. Neste
caso utilizou-se o compensador (C(—A, — B,K,) 'B,) 'K, que ¢ basicamente o

inverso do ganho DC, resultando em
K, = (C(-A, - B,K,) 'B,)™". (3.56)

Dada as modificagoes é possivel observar o desempenho deste controlador na Fi-

gura A trajetéria neste caso, teve a frequéncia de oscilacao reduzida para
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melhor visualizacao dos resultados, sendo reescrita por

T
r(t) sen(1,27t) cos(1,227t)  0,2sen(0,27t) 3()sen(0,47rt)} (3.57)

Os respectivos sinais de erro podem ser observados nas Figuras[3.7, [3.10] [3.13] e [3.16]
Os sinais de controle sao apresentados nas Figuras B.11] 3.14] e B.17]

y [m]

05 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
1-
=
=1
z
) 0
=
1 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 2 4 6 8 10 12 14 16

18

Figura 3.6: Controle I: sinais de saida z, y, z e ¥ (linha azul) e suas respectivas
referéncias (linha vermelha tracejada).

05

Z, [m]

10 12 14 16 18 20

10 12 14 16 18 20
1r

. [graus]
o

KR
o
o b

1 1
8 10 12 14 16 18
t [s]

Figura 3.7: Controle I: sinais de erro de rastreamento ., 9., 2e € ..
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Figura 3.9: Controle II: sinais de saida x, y, z e ¢ (linha azul) e suas respectivas

referéncias (linha vermelha tracejada).

3.6 Conclusao

Este capitulo abordou o controle de posicao e orientacao do quadrirrotor por meio

de uma topologia de controle aninhado, onde foi observado o desempenho de trés

controladores.

antecipativa e linearizagao por realimentagao, assumindo o perfeito conhecimento
dos parametros do quadrirrotor foi simulado, apresentando um desempenho superior
no seguimento de trajetoria quando comparado ao segundo controlador também do

tipo PD com agao antecipativa porém com sintonia sem o conhecimento exato da
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Figura 3.11: Controle II: sinais de controle F,, M, M, e M..

planta.

Por fim o controlador por realimentacao de estado apresentou principalmente
erro de regime, tendo que ser modificado com um pré-compensador, entretanto
quando finalmente avaliado na planta nao linear apresentou instabilidade. Deste
modo um outro pré-compensador foi proposto, apresentando resultados inferiores,
todavia estaveis, aos dois primeiros controladores do tipo PD.

Foi avaliado o impacto da parcela de velocidade liquida, €2z, em um modelo
nao linear aproximado. Pode-se observar que o modelo quando em malha fechada

com o controlador proposto e dada as trajetorias de teste, nao apresentou diferencas
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v [m]

v [m]

2z [m]

1 [graus]
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Figura 3.12: Controle III: com a planta linearizada. Sinais de saida x, y, z e ¢ (linha
azul) e suas respectivas referéncias (linha vermelha tracejada).
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Figura 3.13: Controle III: com a planta linearizada. Sinais de erro de rastreamento
Te, Ye, Ze € Ye.

significativas quando comparado com o modelo considerando 2z = 0.

Pode-se dizer que neste capitulo observou-se o desempenho de controladores
tradicionais e o comportamento acoplado e nao linear do modelo do quadrirrotor.
No proximo capitulo serao abordadas as questoes principais desta Dissertagao que

consistem na tarefa de pouso em uma plataforma mével.
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Figura 3.14: Controle III: com a planta linearizada. Sinais de controle F,, M,, M,
e M,.

o [m]

v [m]

Figura 3.15: Controle III: com o modelo (3.1). Sinais de saida x, y, z e 1 (linha
azul) e suas respectivas referéncias (linha vermelha tracejada).
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Figura 3.16: Controle III: com o modelo (3.1)). Sinais de erro de rastreamento x,
Ye, Ze € Ye.
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Figura 3.17: Controle III: com o modelo 1' Sinais de controle F,, M,, M, e M..
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Capitulo 4

Pouso em uma Plataforma que

Oscila Verticalmente

O pouso de quadrirrotores é um aspecto decisivo, no que se refere a integridade do
veiculo, uma vez que as condi¢oes de voo préximas ao solo sao diferentes das de voo
distante do solo. Além do risco inerente de colisao com o chao ha também mudancgas
nas caracteristicas aerodinamicas envolvidas. O pouso em um alvo mével, como por
exemplo uma embarcacao em alto mar, nao é uma tarefa trivial principalmente
devido a dinamica nao linear do quadrirrotor incertezas e perturbacoes no sistema e
devido a natureza variante no tempo do movimento em alto mar gerada por ventos,
correntezas e ondas. O pouso em uma plataforma que oscila verticalmente pode ter
um impacto significativo em aplicagoes maritimas para veiculos autonomos e do tipo
VTOL. Diversas aplicacoes justificam a presenca de um veiculo do tipo VTOL em
uma embarcagao, como no suporte ao monitoramento: da costa, da vida selvagem
e de icebergs, por exemplo.

Este capitulo trata do problema de pouso em uma plataforma movel que se des-
loca verticalmente, foco desta dissertacao, incluindo a tarefa de captacao/liberagao
(Pick-and-Place) e a presenca de Efeito Solo [110] — amplificacao dos empuxos ge-
rados pelos atuadores quando o quadrirrotor se aproxima de uma superficie. A
plataforma é suposta plana e com dimensoes suficientemente maiores do que as
dimensoes do quadrirrotor. O Efeito Solo sera considerado o mesmo para cada atu-
ador e dependente apenas da altura do centro de gravidade (C.G.). Este efeito sera
modelado multiplicando-se o sinal de controle de por um mesmo ganho. De
fato é razoavel considerar que pequenos angulos de roll e pitch nao alterem signifi-
cativamente a relagao entre os ganhos de cada atuador, podendo considerar ganhos

iguais para todos eles (Efeito Solo Simétrico).
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Sendo assim, o modelo (3.1)) pode ser reescrito considerando o Efeito Solo

) I~ kM
= @ Y z g~z
i o 1= 1 koM,
6 — z T g y
- oo Ly — 1 koM
w (b( IZ >+ IZ )

mi = (csf + clspsy)k,F,,
miy = (sysh — cpclsp)k,F, ,
mzZ = —mg+ (coch)k,F, , (4.1)

com parametros e sinais definidos anteriormente em (3.1)) e Efeito Solo Simétrico
modelado pelo ganho ky(z,t). Assume-se que o ganho k, é uma funcao suave e
continua em ¢ e é tal que |k,(2,t)] = 400 quando z — 2,4, sendo z4 a posi¢ao da
plataforma. Considere agora a dinamica de z em (4.1]) reescrita na forma
kp(t)k,(z,t
;o= BORGEYaw (4.2)
m

com ky(t) := cos(¢(t)) cos(6(t)), U(t) := F.(t) e d(t) = —g considerado como uma
perturbagao de entrada. Note que ¢(t) e 0(t) sdo encarados como sinais exégenos.
E claro que no caso em que ¢(t) e 0(t) sdo medidos o efeito de ky(t) na dinamica de

z em (4.2) pode ser compensado. Equivalentemente, na forma normal [97] tem-se:

él = C27
- OGO, L,
Yy = G, (4.3)

sendo ¢ = [(; (2] o vetor de estados constituido por ¢; = z e (s = 2, U € IR o sinal

de entrada do sistema e ) € IR a saida medida.

4.1 Formulacao do Problema com Efeito Solo

O pouso em uma plataforma mével sera tratado como um problema de rastreamento
de uma trajetoria z,. de referéncia, considerando que a plataforma se move segundo
uma trajetoria z4. Por simplicidade e sem perder a esséncia do objetivo de controle,

o movimento da plataforma na direcao z sera descrito por um sendide pura

zq(t) = Asen(wt), (4.4)
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sendo zz a componente da altura relativa a origem do sistema de coordenadas iner-
ciais (E,), A a amplitude de oscilacdo [m] e w a frequéncia de oscilacao [rad/s].
Serao considerados dois cendrios. Em um primeiro cendrio (formulagao principal),
o modelo para o ganho associado ao efeito solo (k,) é considerado desconhecido,
sendo que apenas os valores maximo e minimo de k, sao supostos conhecidos. Em
um segundo cendrio (formulagao particular), um modelo para k, utilizado na litera-
tura [89] serd considerado. Além disso, a tarefa da captagao/liberacdo de uma carga
pelo quadrirrotor durante a aproximagao da plataforma serd abordada, incluindo a
presenca de Efeito Solo. Portanto, em ambos os cendrios, a massa do quadrirrotor
sera considerada variante no tempo, porém constante por partes.

Com respeito a tarefa de captagao/liberacao de uma carga, a seguinte hipétese

seré considerada:

(H-4.a) A variagdo da massa da carga é desconhecida, porém limitada em norma
por Am, .., € considerada pontual de forma a nao afetar o momento de inércia

do quadrirrotor.

E evidente que um prévio conhecimento das cargas a serem captadas/liberadas,
um adequado trem de pouso e movimentos nao muito acentuados asseguram que a
Hipétese (H-4.a) seja satisfeita.

Para abordar a presenca do Efeito Solo Simétrico, considere a seguintes hipoteses

adicionais:

(H-4.b) Os ganhos do Efeito Solo associados aos empuxos gerados por cada atuador

sao iguais.

(H-4.c) O modelo do ganho k, para o Efeito Solo (4.30)) é considerado desconhe-
cido, porém k, satisfaz k,, . < k,(t) < k vVt > 0, sendo kg, > 0 e

k

9maz?

> 0 constantes conhecidas.

dmazx

Os ganhos do Efeito Solo associados aos empuxos gerados por cada atuador sao
fungoes das alturas dos atuadores (em relagao a plataforma) e das dimensdes do
quadrirrotor. Para quadrirrotores de pequeno porte (quando comparado com a
plataforma) e para plataformas planas, as alturas dos atuadores em relacao a pla-
taforma podem ser consideradas iguais para pequenos angulos de roll e pitch (¢, 60).
Portanto, assumindo que durante o pouso o controle de orientacao do quadrirrotor
(¢, 0) assegura pequenos angulos de roll e pitch, a Hipétese (H-4.b) nao apresenta
restricoes significativas quando este cenario é considerado. Além disso, a Hipotese
(H-4.c) é razoavel uma vez que k,,_, ~ 1 quando o quadrirrotor esté distante o su-
ficiente da plataforma (|z — z4| > 2R, sendo R metade do comprimento da hélice),
e k

obtido aproximadamente por meio de testes experimentais estaticos.

é assegurado pelo tamanho do trem de pouso do quadrirrotor e pode ser

Imax
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Observacao 3 (Massa Variante no Tempo) A massa do quadrirrotor se mo-
difica ao executar a tarefa de Captagao/Liberag¢do de uma carga. Assume-se que a
transferéncia de carga (Captagao/Liberagao) resulta numa varia¢ao suave da massa
do quadrritotor. Assume-se também que a velocidade do quadrirrotor com respeito
ao referencial inercial (%,7, 2) € baiza durante a tarefa de Captagao/Liberac¢ao. Por-
tanto, a parcela da dindmica translacional correspondente a variagao de massa (mi,
my, mz) pode ser desprezada, ver . Esta hipotese € razoavel uma vez que, du-
rante o pouso, a trajetoria de aprorimacao do solo pode ser escolhida lenta e o
controle de posi¢ao (x,y) pode ser sintonizado de forma a regular o quadrirrotor no
ponto desejado para o pouso (a origem x = 0,y = 0, sem perda de generalidade).
Mesmo na presenca de perturbacoes esta hipotese € razodvel, pois esquemas de con-
trole robustos podem ser utilizados para o controle de posi¢do (x,y) e para a altitude
(como € o caso do SSC neste trabalho).

Sendo assim, a dinamica de translacao pode ser descrita pelas trés ultimas
equagoes de considerando que a massa varia suavemente no tempo. Nas si-

mulagdoes a sequinte expressio (suave) para variagio de massa serd considerada

4,0kg, para Os < t < 30s,
(t) = { (4.5)

3,5kg, parat > 30s.

Transferéncias de carga descontinuas (e.g. degrau) também podem ser consideradas
utilizando a Teoria de Lebesque. De fato, como a solu¢ao da equacdo diferencial
associada ao sistema em malha fechada € absolutamente continua por definicdo e
apenas em um conjunto de medida nula ocorre uma descontinuidade, a solug¢ao nao
se altera no sentido de Lebesque e é valida em quase todo instante de tempo t > 0.
A descontinuidade ocorre apenas no instante t. de captura ou liberacdo da carga.
Tomando t. como instante inicial, tudo se passa como uma mudanga na condi¢ao

micial em t = t..

4.1.1 Objetivo de Controle

O objetivo é projetar uma lei de controle U que assegure a convergencia assintética do
erro de saida (ou erro de rastreamento) para zero, ou para uma pequena vizinhanga

do zero, definido por
G(t) = y<t> - Zr<t) ) (46)

mantendo todos os sinais do sistema em malha fechada uniformemente limitados, in-

dependentemente das incertezas. A trajetéria de referéncia para o veiculo é proposta
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da seguinte forma
() = za(t) + Zrygey + Zrig” (4.7)

sendo z,, , > 4R a altura inicial da aproximacao do quadrirrotor do solo na qual
o Efeito Solo ainda é desprezivel, 7,. > 0 é uma constante que garanta uma apro-
ximacao suave do solo. O termo z,, . tem como fun¢ao nao aproximar o veiculo
excessivamente do solo e do ponto de vista pratico corresponde ao tamanho do trem

de pouso.

4.2 Controle Adaptativo Robusto

Nesta secao sera abordado um esquema de controle adaptativo robusto inspirado
em [89]. A lei de controle proposta em HU et al. [89] é constituida por uma parcela
adaptativa (u,) e outra robusta (us), tal que o sinal de controle U de pode ser
escrito como

U=u, +us. (4.8)

Neste trabalho propoe-se primeiramente utilizar apenas a parcela robusta, sendo
esta dada por uma lei de controle suave baseada em modos deslizantes desenvolvida
em [91H94]. Em seguida, a parcela adaptativa serd considerada com o intuito de
reduzir a magnitude da agao de controle robusta. De (4.2), a dindmica do erro de
rastreamento pode ser reescrita como

1 m

d—2%., 0" :=
G*U—l— Z ke

e =

> 0. (4.9)

Note que 6* varia no tempo, diferentemente da parametrizacao usual encontrada na

literatura de controle por modelo de referéncia (MRC). Considerando o sinal auxiliar
o = e+ Kie, (4.10)

sendo K7 > 0 um parametro de projeto, tem-se que:

d:é+K1é:6—iu+d—ér+Klé, (4.11)

ou, equivalentemente,
o=U—-U", (4.12)
sendo U* = O*p e ¢ = —(d — % + K;é). A idéia principal é assegurar que

|o(t)] tenda a zero (ou para uma vizinhanca de zero) quando ¢t — +o00. Com isso,
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fica evidente de (4.10) que o erro de rastreamento tende para zero (ou para uma
vizinhanca de zero), pois K; > 0 (ver Figura [4.1)).

t,0,0,z e zq g

!

|
|
|—

1 : +
U— = |— 1 » 1 —( + > Kk
[ s s zOze ! }+ i
() t+
T\

I
—_—
N

Figura 4.1: Esquematico da planta destacando a variavel auxiliar o.

Realimentacao de Velocidade

Para o caso em que Z é medido (medigao de velocidade), os sinais é e o estao
disponiveis, assim como o sinal ¢, uma vez que d = —g é conhecido. Vale mencionar
que uma vez que o é suposto conhecido, fica claro que o sistema descrito por
apresenta grau relativo unitario da entrada U/ para a variavel o. Portanto, seria
possivel projetar um controle baseado em modos deslizantes tendo ¢ = 0 como
superficie de deslizamento [98]. Porém, visando reduzir a magnitude da agao de

controleﬂ, propoe-se a lei de controle (4.8]) com parcela adaptativa
Uy =0p, 0=—ypo, (4.13)

sendo v > 0 o ganho de adaptacao e com parcela robusta baseada em modos desli-

zantes
Us = —Q(t)SgIl(O') ) (414)

sendo sgn(-) a funcdo sinal e o(t) > 0 a funcdo de modulagao. Esta lei de controle
assegura convergéncia do erro de rastreamento para zero, sendo que a fungao princi-
pal do termo adaptativo é reduzir a magnitude da funcao de modulacao o. De fato,

o seguinte teorema pode ser enunciado.

Teorema 1 Assuma que as Hipdteses (H-4.a), (H-4.b) e (H-4.c) sejam vdlidas
e que a velocidade Z € medida. Considere a dinamica da altitude com lei de
controle dada por @, e e trajetoria a ser sequida descrita em .
Entao todos os sinais do sistema em malha fechada permanecem uniformemente

limitados e o erro de rastreamento converge exponencialmente para zero.

INa realidade, visa-se reduzir a magnitude do controle equivalente [98] associando ao modo
deslizante ideal necessario para assegurar rastreamento.
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Prova: Considere a seguinte funcao V(o) := 02/2 que apresenta derivada ao
longo das solugoes de (4.12)) dada por

: 1
V:UdZEU(U—L{*).

De (4.8), (4.13)) e (4.14), pode-se escrever a lei de controle como

U =0p— osgn(o),

sendo 6 dado pela lei de adaptacio (4.13), ou seja, a lei gradiente § = —ypo.

Portanto, pode-se escrever que

. 1 . 1 - 1 -
V= ro(0p — osgnlo) — 0"p) = o0(0p — osgn(0)) = (0o — olo])
uma vez que U* = 6*p, sendo 6 := 6 — #*. Portanto, escolhendo a funcio de
modulacao satisfazendo
0> |0p|+6,

com uma constante 6 > 0 arbitraria, tem-se que

V < —dlal /0" < —dlal/0%,.. = — (65205, WV |

max max

sendo que 0 . pode ser obtido das Hipdteses (H-4.a) e (H-4.c). Portanto, V' e
o converge para zero em tempo finito. Como qualquer escape em tempo finito é
observado na saida — Unbounded Observability Property — pode-se concluir que nao
ocorre escape em tempo finito nos sinais dos sistema em malha fechada. Subsequen-
temente, o erro de rastreamento e e sua derivada temporal é convergem para zero
em tempo finito, ver 1} Além disso, como § = —vpo, pode-se concluir que a
adaptacao cessa em tempo finito. Portanto, como 6* é limitado por hipotese, entao
6 = 0 — 6* é um sinal limitado. Logo, todos os sinais do sistema em malha fe-
chada permanecam uniformemente limitados. Como o sistema é de primeira ordem,
pode-se concluir utilizando o Teorema de Barbalat [97], que o erro de adaptagao
6 também converge para zero quando 6* é constante. Para o caso de 6* varidavel
deve-se considerar uma hipétese adicional em que \9*] < €, para algum € > 0. Neste
caso, o erro de adaptacao 6 converge para um conjunto residual de ordem O(e/y).

|
Realimentacao de Posigao

Para o caso em que Z nao é medido (medigao apenas de posi¢ao), os sinais ¢ e
o nao estao disponiveis para realimentagao, assim como o sinal ¢. Desta forma, as

seguintes estimativas serao consideradas. Primeiro, a estimativa z da velocidade 2
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serd obtida através da “Derivada Suja”:

S

b= — 4.15
© 7.5+ 17 (4.15)
que também pode ser escrita na forma
Tz,éf = —Zf—I—Z, (4.16)
P U2 (4.17)
T T

sendo 7, > 0 uma constante de projeto. Utilizando a estimativa % define-se a

estimativa (¢) de é por € := Z — 2, e a estimativa da varidvel o po:
6 = ¢+ Kie. (4.18)
A lei de controle é entao redefinida com parcela adaptativa
Ug = 0@, 0=r¢5, ¢:=—(d—7% + Kié), (4.19)
e com parcela robusta baseada em modos deslizantes
us = —o(t)sgn(a) . (4.20)

O seguinte teorema apresenta as propriedades de estabilidade para o caso em que

apenas a altitude é medida.

Teorema 2 Assuma que as Hipoteses (H-4.a), (H-4.b) e (H-4.c) sejam vdlidas.
Considere a dinamica da altitude com let de controle dada por @,
e e trajetoria a ser sequida descrita em . Entao, para uma constante
de tempo T, em suficientemente pequena, todos os sinais do sistema em ma-
lha fechada permanecem uniformemente limitados e o erro de rastreamento (@

converge exponencialmente para um conjunto residual de ordem O(t).

Prova: A demonstracao pode ser conduzida pelo Teorema de Pequenos Ganhos
[a1]. [ |

2Vale mencionar que uma alternativa seria utilizar diretamente um filtro lead aplicado ao erro
L(s)

T,8+1

mais simples e direto, o filtro lead agrega uma filtragem desnecessaria na parcela do erro (Tfjrle)
z

que pode acarretar em mais atraso na malha de controle.

de rastreamento gerando a estimativa 6 = e, com L(s) := s+ K;. No entanto, apesar de ser
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4.3 Controle Suave por Modos Deslizantes

Nesta se¢ao considera-se o controlador suave a estrutura varidvel, denominado (SSC
- Smooth Sliding Control) [111] que é uma estratégia que pode usar apenas dados de
entrada e saida da planta, baseada em estrutura variavel que possui sinal de controle
suave. O SSC é uma versao do controlador VS-MRAC (VS-MRAC - Variable
Structure Model Reference Control) [112] desenvolvido com base na formulagao do
controle MRC' (Model Reference Control) e no MRAC convencional (Model Reference
Adaptive Control). O SSC de [111] foi generalizado para plantas lineares com grau
relativo arbitrario em [91-94].

Sabe-se que um desafio a ser superado ao se implementar controladores a estru-
tura varidavel é a possivel ocorréncia do indesejavel fenomeno de chattering induzido
por nao-idealidades como pequenos atrasos ou dinamicas nao-modeladas na planta.
Isto leva ao conhecido modo deslizante real (real sliding mode [98]) em contraponto
ao modo deslizante ideal (Ideal Sliding Mode).

A abordagem utilizada para suavizar o sinal de controle nao é baseada no conceito
tradicional de “camada de fronteira” (boundary layer), mas sim, na utilizagdo de uma
malha de predicao em conjunto com uma filtragem do sinal de controle. A topologia

do controlador pode ser observada na Figura [4.2] Este trabalho aponta a primeira

. Modelo
T — de
Referéncia 0
U’ILO’"L z l
.
+ -
Uo - l Dinamica z Ze o G U
— 1 m o *O L(s) +m I 0
Tt —/ Altitude —/ (s v e

av
Us

Qi

k Um+

s+a
ugr 1 -

Figura 4.2: Topologia do Controle Suave por Modos Deslizantes (SSC - Smooth
Sliding Control).

generalizacao do S§C para a classe de plantas monovaridveis nao lineares considerada
neste capitulo, ver (4.2). Considere inicialmente o caso em que a velocidade da

altitude esta disponivel para realimentacao.
Realimentacao de Velocidade

Para o caso em que Z é medido (medigao de velocidade), os sinais é e o estao
disponiveis, assim como o sinal ¢, uma vez que d = —g é conhecido. Considere a lei

de controle (4.8)) sem parcela adaptativa, sendo que a parcela robusta é dada pelo
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esquema SSC, apresentado na Figura[d.2] Portanto, a lei de controle é descrita por:

1
U=1upom, — U, U :=—————Uy, Uy:=op(t)sgn(o), 4.21
nom 0 0 (Tavs+1) 0 0 Q( ) g ( ) ( )
sendo ., um controle projetado com o conhecimento dos parametros nominais da
planta, ¢ a funcao de modulacao, ¢ a variavel de deslizamento, U§" é a filtragem do

sinal chaveado Uy que pode ser representado por:
T U = —Ug" + Uy . (4.22)

Vale mencionar que, para uma constante de tempo 7,, suficientemente pequena, U§"
¢ uma aproximacao do controle equivalente estendido (Up).q, quando deslizamento

ideal ocorre [98]. A varidvel de deslizamento & é descrita por:
og:=0-—07, (4.23)

sendo & a saida da malha de predigao (ver Figura eo =¢é+ Kie = L(s)e,
com L(s) = s + Kj, o sinal auxiliar dado em ([(£.10). A principal idéia em controle
baseado em modos deslizantes é fechar a malha da varidvel de deslizamento (em
geral o erro de rastreamento) com um relé, tendo fungao de modulagao apropriada.
Se o grau relativoﬂ da malha da variavel de deslizamento for unitario, uma malha
ideal de deslizamento (Ideal Sliding Loop - ISL) é formada ao redor da funcao de
chaveamento e variavel de deslizamento tende a zero. Esta é a funcao da malha de
predi¢ao. A dinamica da variavel &, saida da malha de predicao ou erro de predi¢ao,
¢ dada por:

o=—ac+ k(Uy— U"), (4.24)

sendo a, k > 0 constantes de projeto.
Realizacao de Modos Deslizantes Ideais

A realizacao de modos deslizantes ideais é importante para assegurar que chat-
tering seja evitado. No SSC| a superficie de deslizamento ideal é dada por 6(t) = 0.

O seguinte Teorema pode ser demonstrado.

Teorema 3 Assuma que as Hipdteses (H-4.a), (H-4.b) e (H-4.c) sejam vdlidas
e que a velocidade z € medida. Considere a dinamica da altitude com lei

de controle dada por , e com varidvel de deslizamento & definida em
. A trajetoria a ser sequida € descrita em . Se a funcdao de modulagao

satisfaz o(t) > d +9, Vt e para uma constante nao-negativa pequena e arbitrdria 9,

com d = (ao — UG — U + um™ + kUS") [k, entao a varidvel de deslizamento

3Trata-se do grau relativo ao redor do relé, ou seja, entre a saida do relé e a varidvel de
deslizamento.
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o torna-se identicamente nula apds algum tempo finito t, > 0. Além disso, para
a constante de tempo Ty, do filtro de suavizagao suficientemente pequena, o
erro de rastreamento converge para um pequeno conjunto residual de ordem O(7,y),

e este conjunto residual nao depende das condigoes iniciais.

Prova: De (4.12), a dinamica do sinal auxiliar 0 = é + Kje = L(s)e, sendo

L(s) = s + K, pode ser reescrita como
06 = —US" + tUnom — U™ . (4.25)

Com isso, considerando (4.23)), tem-se que a dinamica da variavel de deslizamento

o é dada por

. . 1 1 1
G=0 =g U = ZU + u"" +av + kUG — kU,

e, lembrando que 6 = ¢ — 7, tem-se que
6=—a6—kUy+ D,

sendo D := ao — G%U(‘)”’ - 9%2/{* + ei*u"m” +kUSY. Agora seja n = k7,,U§" +0. Entao,
lembrando de 1) que a dinamica de Ug" é dada por 7, US“’ = —Ug"+ Uy, pode-se
escrever que

. 1 av ~ ]' * 1 nom

n=—7.0s —aa+aa—§7/{ —l—Eu :

Além disso, como U§¥ = (n — &) /(kTa), & seguinte igualdade se verifica

1 ~ 1 * 1 nom
n+ (—a+ kTmﬁ*) o+ (—EL{ + e +a0) .

Agora, pode-se obter um majorante 77 para a norma do sinal 7 a partir dos

== k70"

sinais disponiveis &, u™, o e ai*u* = ¢ e do minimo valor #*, dado por
0 i = (Muom — Dpaz)/Kgran, 5e0d0 Myem a massa nominal. Portanto, um ma-
jorante para U,, = (n — &) /(kT.,) pode ser obtido a partir de um majorante 7 para
a norma do sinal . Com isso, pode-se projetar a funcao de modulagao para suplan-
tar a perturbagao D e assegurar a ocorréncia de modo deslizante ideal em ¢ = 0.
O restante da demonstragao pode ser conduzida utilizando o conceito de controle

equivalente estendido e o Teorema de Pequenos Ganhos.
|

Apenas Realimentagao de Posicao

Como visto anteriormente, para o caso em que Z nao € medido (medigao apenas

de posicao), os sinais é e o nao estao disponiveis para realimentacdo, assim como
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o sinal ¢. Desta forma, as seguintes estimativas serao consideradas. Primeiro, a
estimativa 2 da velocidade # serd obtida através da “Derivada Suja” (4.15). Para
a estimativa da varidvel o utiliza-se diretamente um filtro Lead aplicado ao erro de
rastreamento, gerando a estimativa

S + Kl L(S)

= L = Ky, F(s)=1, 1. 4.26
T L =stEL Fe)=nstl (420)

A variavel de deslizamento & é entao redefinada por:

G=6-0. (4.27)

Teorema 4 Assuma que as Hipdteses (H-4.a), (H-4.b) e (H-4.c) sejam vdlidas
e que a velocidade z € medida. Considere a dinamica da altitude com lei de
controle dada por , e com varidvel de deslizamento ¢ definida em .
A trajetoria a ser sequida € descrita em . Se a funcdo de modulacdo satisfaz
o(t) > ‘CZ‘ + 0, Vt e para uma constante nao-negativa pequena e arbitraria 6, entao
a varidvel de deslizamento & torna-se identicamente nula apds algum tempo finito
t. > 0. Além disso, para ambas as constantes de tempo 7,, do filtro de suavizagcao
e do filtro lead (1) suficientemente pequenas, o erro de rastreamento converge
para um pequeno congunto residual de ordem O(T,, + T,), e este conjunto residual

nao depende das condicoes iniciais.

Prova: A demonstragao segue utilizando o Teorema de Pequenos Ganhos [97]

e a idéia central apresentada em [9TH94]. |

4.3.1 O SSC como um Controle Adaptativo Robusto

O Controle Suave por Modos Deslizantes com Adaptacao pode ser encarado como
um versao do Controle Adaptativo Robusto de [89]. De fato, uma possivel escolha

nom

para o controle nominal u™°™ é dada pela parcela adaptativa do Controle Adaptativo

Robusto, descrito na Segao 1.2 No caso em que a velocidade Z é medida tem-se

sendo parametro # dado pela lei gradiente

0= —yop,
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com ganho de adaptacao v > 0. Para o caso em que apenas a altura z é medida,
tem-se

nom

utm = 0o,

com 6 tal que

0=—76¢.
Assim como na topologia do Controle Adaptativo Robusto, ou seja, a topologia for-
mada por uma parcela adaptativa e outra robusta, a parcela adaptativa aqui também
é utilizada visando reduzir a magnitude da agao de controle robusta (fungao de mo-

dulagao), aqui implementada utilizando o esquema SSC. De fato, a perturbagao d

que a func¢ao de modulagao precisa superar em ambos os Teoremas [3] e 4], apresenta

1 * 1 nom | __ (9 B 9*)

o termo

que pode apresentar amplitude reduzida quando # — 6*, resultando em uma mag-

nitude menor para a funcao de modulacao p.

4.4 Simulacoes Numéricas

Nas simulagoes a seguir, apesar do modelo do ganho associado ao Efeito Solo nao
ser utilizado para o projeto dos controladores aqui considerados, o seguinte modelo

para k, serd adotado [89]:

kg(za t) = R 2
1=p (4(Z_Zd)>

sendo R = 0,16m a metade do comprimento da hélice, z a altura do C.G. do veiculo
e zg a altura da plataforma (ambos em relagdo a origem do sistema inercial) e
p = 1,184 uma constante caracterizada pelas dimensoes do rotor. Para simular a
tarefa de Liberacdo de carga, considera-se que a massa do quadrirrotor varia, sendo
constante por partes, de acordo com

m(t) = (4.28)

4,0kg, para Os <t < 30s,
3,5kg, parat > 30s.

A planta utilizada é a descrita em (4.1]), com parametros apresentados na Tabela|d.1]

A posigao (x,y) e a orientagao (¢, 0) do quadrirrotor sao reguladas em zero utilizando

Tabela 4.1: Parametros do modelo do quadrirrotor apresentado em (4.1)).

| 9g=98lms™? | I, = 0,082kgm? | I, = 0,082kgm? | I, = 0,149kg m* |
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os controladores PD (3.49)), (3.50)) e (3.51) da Segao com os seguintes ganhos:

Kp=[83], Kb =[69], Kp=013%], Kb =134, Kp=5e K =2.

Em particular a dinamica da altitude é dada por (4.2). Para fins de comparagao
foram simulados os dois esquemas de controle abordados neste Capitulo: o contro-
lador adaptativo robusto e o controlador SSC com e sem adaptagao. A trajetéria a
ser seguida descrita em com zg em (|4.4)) satisfaz

. I Zrinit =t 2 Z”'init =t
Z(t) = Z4(t) + —5"em = —Aw’sen(wt) + —F* e (4.29)

Zr Zr

O controlador adaptativo robusto composto por (4.8]), (4.19)) e (4.20) é implementado
com os seguintes parametros: K; = 1, 7, = 0,01s, 7 = 10 e a fun¢ao de modulagao

¢ implementada constante para simplificar (o = 10).

O controlador SSC sem adaptagao com realimentacao de posicao é dado pelas

equagoes (4.21)), (4.24]) e (4.27) e é implementado com os seguintes parametros:

Taw = 0,18, K1 =2,a =5,k =1, 7, =0,01s e a funcao de modulacao é implementada
constante para simplificar (¢ = 10). O controle nominal foi desconsiderado nesta
simulagao t,em = 0.

A Figura {4.3] apresenta o desempenho em malha fechada com os controladores
adaptativo robusto (AR) e 0 SSC sem adaptagao (evolucao temporal da alti-
tude do quadrirrotor) assim como a altura da plataforma e a trajetéria a ser seguida.
Nota-se que o quadrirrotor sob acao do controlador SSC apresenta trajetoria sem
erro de regime e uma perturbagao consideravelmente pequena assim como o con-
trolador adaptativo robusto, no momento em que a carga é liberada (¢ = 30s). Os
correspondentes sinais de controle podem ser observados na Figura[d.4. A evolugao
do parametro adaptado e a superficie de deslizamento do controlador SSC

sao ilustradas na Figura [4.5]
Reduzindo a Agao Robusta com Introducao de Parcela Adaptativa

Para um controlador AR hora com adaptacao e hora sem adaptagao foram con-
siderados os parametro v = 40, 7., = 0,01s, K1 =1, a =1, k = 0,05, 7, = 0,01s,
0 = 35 € Upom = Ug, Na Figura pode-se observar o rastreamento em malha
fechada com um controlador AR com parcela adaptativa. Seus respectivos sinais de
controle podem ser vistos na Figura[£.7 e o parametro de adaptacao na Figura [4.§]
Para o caso de um AR sem adaptacgao, com os parametros do controlador proposto
nao é possivel rastrear a referéncia, com resultados na Figura [4.9]

No caso dos sinais vistos na Figura pode-se observar o desempenho em
malha fechada do controlador SSC com parcela adaptativa, a altitude rastreia per-

feitamente a referéncia, com resultados semelhantes ao do controlador adaptativo
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Figura 4.3: Resultados de simulagao. Rastreamento: (a) altura z4[m| da plataforma
(verde tracejado), trajetéria desejada z,.[m] (vermelho), altura z[m] do quadrirrotor
considerando o controlador adaptativo robusto (azul pontilhado), altura z[m]| con-
siderando o controlador SSC (magenta ponto trago); (b) Ampliagao para ilustrar os
efeitos da variacao de massa em ¢t = 30s.

robusto observado na Figura[4.3] Os sinais de controle e do parametro de adaptagao
podem ser vistos respectivamente nas Figuras e
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Figura 4.4: Resultados de simulagao. (a) Controle F,[N] considerando o controlador
adaptativo robusto e (b) Controle F,[N] considerando o SSC' (magenta).
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Figura 4.5: Resultados de simulacao.
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Sinais auxiliares dos controladores:
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(a)

Parametro 0[kg] adaptado (magenta) e o correspondente valor real 6*[kg] (azul pon-
tilhado), (b) superficie de deslizamento & do SSC e (c) ampliacao do grafico (b).
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Figura 4.6: Resultados de simulacao. Controlador AR com parcela adaptativa.
Sem presenga de efeito solo. Sinais de altitude z (azul) e referéncia z, (vermelho

pontilhado).
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Figura 4.7: Resultados de simulacao. Controlador AR com parcela adaptativa. Sem
presenca de efeito solo. Sinais de controle F, e respectivo F, valor médio.
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Figura 4.8: Resultados de simulacao. Controlador AR com parcela adaptativa. Sem
presenga de efeito solo. Parametros de adaptacao 6* (vermelho pontilhado) e 6
(azul). Sinal de perturbagao d proveniente da adaptagao de 6.

4.5 Reformulando o Problema: Particularizacao
do Efeito Solo

Nesta secao, considera-se o problema de controle original formulado na Secao 4.1
adicionando-se duas particularizagoes nao restritivas encontradas na literatura de
controle de quadrirrotores: (i) a utilizacdo de um modelo especifico para o ganho
k, que descreve o Efeito Solo e (ii) a utilizagao da informagao da aceleracao da alti-
tude (%) para implementar a lei de controle, que comumente esta disponivel no ace-
lerometro da unidade inercial embarcada no quadrirrotor. Sendo assim, considera-se

ainda o Efeito Solo Simétrico e modelado pelo ganho [89]

1
R 27
1 - p (4(z—zd)>

sendo R a metade do comprimento da hélice, z a altura do C.G. do veiculo e z4

ko(z,t) = (4.30)

a altura da plataforma, ambos em relacao a origem do sistema inercial, e p uma
constante caracterizada pelas dimensoes do rotor. Vale observar que k, ~ 1 quando
|2(t) — z4(t)| > 2R [107] [113] e que a Hipétese (H-4.c) é satisfeita para este modelo

do ganho do Efeito Solo. Do ponto de vista tedrico, deve-se escolher o termo z,,, . da
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Figura 4.9: Resultados de simulagao. Sem presenca de efeito solo. Controlador
AR sem parcela adaptativa. Sinais de altitude z (azul) e referéncia z, (vermelho
pontilhado).

trajetéria z, a ser seguida de tal forma a permitir que k;, mantenha-se bem definido

2
fora da sua regiao de descontinuidade definida pela solugao de 1 — p (ﬁ) = 0.

Nesta abordagem, considere a seguinte hipotese adicional:

(H-5.a) O Efeito Solo Simétrico é modelado pelo ganho (4.30), sendo p um

parametro incerto.

A identificacao do parametro p pode ser realizada previamente, porém exigiria diver-
sos ensaios em pontos de operacao diferentes para cada modelo de hélice utilizado,
portanto por simplicidade operacional optou-se pela estimativa em tempo real.

Com respeito a captura/liberacao de cargas, a seguinte hip6tese serd assumida:

(H-5.b) Existe um instante de tempo t,,, conhecido, tal que V¢t > ¢, a cap-

tura/liberacao da carga estd assegurada.

Como é razoavel supor que exista um mecanismo de captura/liberacdo na parte
inferior do quadrirrotor tal que para z(t) > 2, a captura/liberagao estd assegurada,
a Hipdtese (H-5.b) nao impoe restrigoes relevantes. Sendo assim, t,, pode ser
definido como o primeiro instante de tempo em que o limiar z(t) = z,,, é atingido.
Além disso, um sinal de confirmagdo da captura/liberagdo pode ser enviado ao
quandrirrotor informando o instante de tempo t,,. Por fim, considera-se a seguinte

hipétese:
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Figura 4.10: Resultados de simulacao. Controlador SSC com parcela adaptativa. Na
presenga de efeito solo e variagao de massa. Sinais de altitude z (azul) e referéncia
2, (vermelho pontilhado).

(H-5.c) A aceleragao Z, e os angulo ¢ e 6 estao disponiveis para realimentagao.

Como mencionado anteriormente, a Hipdtese (H-5.c) é razodvel pois acelerometro

¢ um sensor comumente disponivel na eletronica embarcada de quadrirrotores.

4.5.1 Estimador por Minimos Quadrados Normalizado

Para um modelo linear paramétrico na forma
Y(t) =0T d(t),t > to, (4.31)

sendo ©* € IR™ um vetor de parametros desconhecidos, Y € IR um sinal medido e
® € IR™ um vetor de sinais conhecidos, o estimador por Minimos Quadrados Nor-
malizado (NLS) utilizado nesta segao é descrito pelas seguintes equagoes dinamicas
[95]:

con . —P)P(te(t) _

o) = 12(1) , O(tg) =60,t =10,

Py - HOMOPOPO - py)— p— B > 0,020,

p(t) = /14 wdT(t)P(t)D(t), (4.32)
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Figura 4.11: Resultados de simulacao. Controlador SSC com parcela adaptativa. Na
presenga de efeito solo e variagao de massa. Sinais de altitude z (azul) e referéncia
2z (vermelho pontilhado).

sendo P = PT > (0 a matriz de covariancia, €(t) := OT(¢)®(t) — Y(t) e k > 0 um
parametro de projeto. De acordo com [95, pp. 250], o estimador NLS assegura a
convergéncia do vetor © para o vetor de parametros desconhecidos ©*, a partir de

condigoes iniciais Py, Oy.

4.5.2 Estimando Massa e Efeito Solo

Para obtencao em tempo real da massa m e do parametro p do ganho que modela o
Efeito Solo sera utilizado o algoritmo NLS. Considerando a dinamica da altitude do
quadrirrotor descrita em (4.2)) e o modelo do ganho do Efeito Solo (4.30)), pode-se

escrever que
- (E—d) = u(t)ky(z1),

u(t)
- - (4.33)
=)
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Figura 4.12: Resultados de simulacao. Controlador SSC com parcela adaptativa. Na
presenga de efeito solo e variagao de massa. Sinais de altitude z (azul) e referéncia
2z, (vermelho pontilhado).

Agora considerando os sinais disponiveis (vale lembrar que d = —g)
CI)l = (Z - d) / k‘h s
R 2
by = Oy —— 4.34
s = (gt ) (4.3

pode-se reescrever (4.33)) na forma

u

o=
R N

ou, equivalentemente,

u = [m —mp} [Zj (4.35)

Note que a expressao (4.35) se encontra na forma linear paramétrica (4.31)), com
ne = 2, com O] = m e O = —mp. Portanto, a estimativa p do parametro p do

ganho que modela o Efeito Solo é dada por:



sendo O, O, as estimativas provenientes do estimador NLS e
W¥=@1@47 @¥:ﬁ1¢4eyzu. (4.36)
Além disso, uma estimativa m da massa m pode ser obtida pela expressao
m =01,

quando kj, é conhecido (angulos de roll e pitch medidos). Note que para kj desco-
nhecido porém satisfazendo kj, ~ 1 devido a pequenos valores dos angulos de roll e

pitch, ainda é possivel obter a estimativa m = &, = Z — d.

Observagao 4 (Estimando um Parametro I:Tnico) De forma alternativa, pode-

S€ reescrever na fOTm(l

m
knkg

(G—d) = u(t), (4.37)

que se encontra na forma linear paramétrica ,comng =1, O = k}";; Y =u
1ivg
m

e ®=Z2—d. Lembrando que em o parametro 6* = Ty = ©*, tem-se que uma

estimativa 6 para 0* é dada pelo estimador NLS:

p = __2p )

w = 1+ kpd2, (4.38)

com condi¢oes iniciais O(ty) = 0y e p(to) = po > 0, tg > 0, sendo kK > 0 um
parametro de projeto. Deve-se destacar que o parametro ©* neste caso nao € cons-
tante, o que vai de encontro com a formulagao tradicional do estimador NLS [95].
Entretanto, observa-se via simulacao que a estimativa obtida é consistente quando
©* varia lentamente no tempo. Isso ocorre, por exemplo, quando o quadrirrotor per-
manece com orientagdo requlada em zero (k, = 1) e quando o deslocamento vertical

¢ lento (lenta aproximagdo no pouso).

4.5.3 Controlador PD Variante no Tempo

Assumir que a massa inicial my = m(tg) é conhecida antes de executar a tarefa de
Captacao/Liberacao nao é uma restri¢ao forte. De fato, mg pode ser determinada

quando:

e O quadrirrotor esta sem carga adicional e, portanto, my ¢é igual a massa no-

minal do veiculo sem carga (mg = Mym). A massa nominal pode ser obtida
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utilizando uma balanga ou por meio do estimador NLS durante o voo (antes
do pouso e/ou antes de captar carga adicional). Vale lembrar que para isso
basta executar um voo longe do solo (k; ~ 1) e com orientagao conhecida, ou

seja, com ¢, # conhecidos (consequentemente k).

e O quadrirrotor possui uma carga adicional desconhecida. Neste caso, durante
um voo (antes do pouso e/ou antes de liberar a carga) longe do solo (k, ~ 1)
e com orientagao conhecida, ou seja, com ¢, conhecidos (consequentemente

kp) pode-se estimar mg por meio do estimador NLS.

Considere entao um controlador PD com agao antecipatéria (Feedfoward) e ga-
nhos sintonizados quando o quadrirrotor estd distante do solo (k; = 1) e com massa

conhecida mg. A lei de controle é descrita por
Uy = KPe+ Kpé+ 3, (4.39)

sendo que e = z — 2, € o erro de rastreamento. Para compensar o efeito do au-
mento/diminui¢ao da massa apds a tarefa de Captagao/Liberacao de carga, assim

como o Efeito Solo, o sinal de controle aplicado a planta sera dado por:
_ (i)
kg (1)

que pode ser interpretado como um controlador PD com agao antecipatéria (Feed-

Uy = I3 (t)e + K3(0)6 + K1) (4.40)

foward) e ganhos variantes no tempo dados por

K5 = T
cpy o lt) o
Kd(t) - ]%\g(t)KD )
Kif(t) = Z‘Eg (4.41)

que sao dependentes das estimativas de p e m obtidas por meio do estimador do
minimos quadrados normalizado (Normalized Least Squares - NLS [95]). O ganho
l%g(t) é a estimativa do ganho do Efeito Solo k, com base na expressao 1} dada

por
- 1

(2, 8) = .
" ()

(4.42)
1—

>
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4.5.4 Proposta de Reinicializacao do Estimador

Durante a evolucao do sistema dinamico do NLS , quando o parametro esti-
mado © tende para ©F, tem-se que o erro paramétrico € tende para 0. Por con-
sequéncia a equagao dinamica de P(t) torna-se assintoticamente estével e portanto
P(t) — 0gx2. Com a minimizagao dos sinais, alteragoes posteriores no parametro
alvo ©*, levam a uma convergéncia lenta de ©. Considera-se que o momento t,,
da variacao da massa é conhecido e dado por uma funcao da altura do quadrir-
rotor com relacao a plataforma. O tempo t,, é o primeiro instante de t tal que
2(t) < z4(t) + A,, sendo A, um limiar de distancia o qual é considerado apropriado
para captura/liberagao da carga. Em uma tentativa de remediar o transitério lento,
considerando que o momento da variacao da massa é conhecido, optou-se por reinici-
alizar o valor de P em t,,. Sendo assim com a adi¢do da condi¢ao P(t,,) = P(ty) no
algoritmo NLS o transitério de © ap6s o momento da captura/liberagao em t > t,,

torna-se similar ao inicial em 0 < t < t,,.

4.5.5 Simulagoes Numéricas

Nas simulacoes a seguir ¢é utilizado para o projeto dos controladores aqui considera-

dos, o seguinte modelo para k, [89]:

1
R\’
1 - P <4(z—zd))

sendo R = 0,16[m] a metade do comprimento da hélice, z a altura do C.G. do

ky(z,t) =

veiculo e z; a altura da plataforma (ambos em relacao a origem do sistema inercial)
e p = 1,18 uma constante caracterizada pelas dimensoes do rotor. Assim como na
Segao [4.4] para simular a tarefa de Liberagdo de carga, considera-se que a massa do

quadrirrotor varia, sendo constante por partes, de acordo com

4,0k 0<t<30
m(t) = { RS, pata ’ (4.43)

3,5, kg parat > 30.

A planta utilizada é a descrita em (4.1]), com parametros apresentados na Tabela .

A posigao (x,y) e a orientagao (¢, 0) do quadrirrotor sao reguladas em zero utilizando

Tabela 4.2: Parametros do modelo do quadrirrotor apresentado em (4.1)).

| 9=98lms™? | I, = 0,082kgm? | I, = 0,082kgm® | I, = 0,149kg m* |

os controladores PD (3.49)), (3.50)) e (3.51) da Segao com os seguintes ganhos

Kp=168], Kpb=[38], Kp=[38], Kp=183], Kp=5eKkp=2,

73



e com constantes tempo dos filtros dos derivadores tais que 7, = 7, = 7y = 7, = 0,01.
Em particular a dindmica da altitude é dada por (4.2)). A trajetéria a ser seguida

descrita em (4.7)) e é tal que

Z.(t) = Zq(t) + ZL;”G% = —Aw?sen(wt) + Z”—;”e% : (4.44)
T T

Zr Zr

O controlador PD variante no tempo com parcela antecipativa e com realimentacao
de posigao é dado pelas equagoes (3.36)), e é implementado com os parametros da
Tabela[4.3] Serd implementado um controlador com ganhos fixos dados por [4.3] sem

a estimacao dos parametros via NLS, apenas para efeitos de comparacao.

Tabela 4.3: Parametros do Controle PD

| Kp =50 | Kjy =25 | 7.=0,01s |

A Figura [4.13] apresenta o desempenho em malha fechada com o controlador
PD variante no tempo, evolugcao temporal da altitude do quadrirrotor assim como
a altura da plataforma e a trajetéria a ser seguida. Nota-se que o quadrirrotor sob
acao do controlador PD variante no tempo apresenta um satisfatério desempenho
no momento em que a carga ¢ liberada (¢ = 30).

Os correspondentes sinais de controle e erro de rastreamento podem ser observa-
dos na Figura[4.15e[4.14] respectivamente. Na Figura[4.16)observa-se os parametros

estimados p e m convergindo para os valores reais.
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Figura 4.13: Resultados de simulacdo. Trajetéria desejada z. (vermelho trago
ponto), altura z; da plataforma (verde tracejado), altura do quadrirrotor conside-
rando o controlador PD-+NLS (z; azul escuro) e altura do quadrirrotor considerando
um controlador PD com ganhos fixos (29 azul claro pontilhado).
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-0.05 |1
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Figura 4.14: Resultados de simulacao. Sinais de erro de rastreamento. Com relagao
a z; (PD+NLS, azul) e com rela¢do a 2z (PD, vermelho pontilhado)

5



50 -

45

0 10 20 30 40 50 60
t[s]

Figura 4.15: Resultados de simulagdo. Sinais de controle F,; (PD+NLS, azul) e F,,
(PD, vermelho pontilhado).
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Figura 4.16: Resultados de simulagao. Sinais do Estimador NLS: (a) Massa estimada
m (azul) e massa tedrica m (vermelho pontilhado), (b) Parametro estimado p (azul)
e parametro tedrico p (vermelho pontilhado).
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Capitulo 5

Hardware, Software e

Experimentos

No presente capitulo serao detalhados os sistemas que constituem o quadrirrotor
construido nesta Dissertacao, como sua composicao estrutural, sensores internos e
externos, eletronica embarcada, atuadores e interface de operagao. Além disso sao
apresentados os resultados experimentais preliminares e os resultados experimentais

de um voo.

5.1 Descricao do Hardware

Os componentes do quadrirrotor (ver Figura podem ser dividos em dois grupos
principais, o sistema embarcado e o sistema da base, ver Figura[5.2] O sistema em-
barcado é constituido principalmente de um microcontrolador (arquitetura ARM ),
uma unidade inercial, médulos de comunicagao, bateria, motores, hélices, acionado-
res (drivers) de poténcia, além da estrutura de suporte e protecdo. O sistema da
base, para teleoperagao via interface grafica, ¢ um computador PC com conexao
WiFi IEEES02.11, uma Webcam e um controle de transmissao sem fio para desli-

gamento emergencial.

5.1.1 Estrutura Mecanica Sem Protecao e Limitada por Ca-

bos

A estrutura mecanica é tal que a eletronica embarcada é armazenada na estrutura
central em plastico ABY} As hastes em aluminio fixam os motores e os acionadores
de poténcia ao corpo central. O aluminio foi escolhido devido a sua boa resisténcia

a flexdo e baixa densidade, além do baixo custo.

1Sigla do composto quimico Acrylonitrile Butadiene Styrene.
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Figura 5.1: Quadrirrotor com componentes em evidéncia. Em (a) Motor, (b) Hélices,
(c) ESC, (d) ARM, (e) IMU, (f) Sonar Ultrassonico, (g) Bateria de LiPo, (h) Hastes
em aluminio e (i) Estrutura central em plastico.

USB
PC Webcam
IEEE802.11
i - 5V .
Moédulo Wifi - le--a--. Bateria
UART 5 P2V
' v
) PWM |
Microcontrolador v ESCs
<.__-____:.___- BEC
12C E Back-EMF | | Trifasico
v
Sensores R ! Motores
w1, W2, W3, W
Ti, To, Ts, Ts _
Estrutura Hélices

Figura 5.2: Esquematico geral de conexao dos componentes de hardware.

A estrutura central foi fabricada em uma impressora 3D RepRap Prusa Men-
del [114] pelo método de manufatura aditiva de termoplastico ABS, ver Figura
Tendo em vista as possibilidades e peculiaridades deste equipamento, a estru-
tura central foi modelada tendo como prioridade a reducao do peso e a sua forma foi

concebida para atender as necessidades do projeto com poucas conexoes em apenas
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duas partes facilitando a montagem e a manutencao do quadrirrotor.

(a) Peca central do quadrirrotor sendo im- (b) Detalhe do padrdo de preenchimento da
pressa. peca central do quadrirrotor.

Figura 5.3: Pega central do quadrirrotor responsavel pela sustentacao da eletronica
embarcada e por manter unidas as hastes que sustentam os atuadores.

5.1.2 Estrutura Mecanica Com Protecao para os Rotores

Para experimentos mais avancados de voo, por questoes de seguranca foi construido
um quadrirrotor com protecao para os rotores, de forma a diminuir as chances de
colisao das hélices com o ambiente durante os ensaios. Na Figura [5.4] é possivel

observar a nova estrutura com a protegao.

5.1.3 Atuadores

O atuador utilizado é um motor GT2215/12 (EMAX [I15]) sem escova ou sensor
de velocidade de rotagao do tipo trifisico com 905RPM/V e outrunner. Nos moto-
res do tipo outrunner, o rotor é a carcaga externa e contém os imas permanentes
enquanto o estator aloja os enrolamentos (carcaca interna), conferindo menor velo-
cidade méaxima de rotagao, quando comparado aos motores do tipo inrunner, porém
maior capacidade de torque. As hélices utilizadas possuem pas duplas com 127 de
diametro e 4,57 de passo. Em conjunto com os motores cada hélice é capaz de gerar
no maximo 7N de empuxo.

A bateria de LiPo (Polimero de Litio) da marca DragonRed é constituida de trés
pacotes em série, sendo cada pacote com trés células de 3,7V em paralelo, totali-
zando 11,1V de tensao nominal. A capacidade nominal da bateria é de 5000mAh
e sua corrente de descarga maxima é de 1504. O controlador de velocidade (FElec-
tronic Speed Controller-ESC) da Hobbywing é alimentado pela bateria e fornece o

sinal trifasico de seu respectivo motor. Os motores nao possuem sensores internos

79



Figura 5.4: Quadrirrotor com protecao para os rotores.

de rotacdo, o controle de velocidade é baseado na forga contra-eletromotriz (back
electromotive force). Uma fonte regulada em 5V estd incluida na eletronica do ESC,
este circuito é denominado BEC (Battery Eliminator Circuit) e alimenta todos os
outros componentes da eletronica embarcada. O ESC modelo Skywalker é capaz de
fornecer até 40A e foi configurado para receber como entrada um sinal modulado
por largura de pulso (PWM) de 432H z.

5.1.4 Sensores

A unidade inercial MPU9150 [116] mede os dados de aceleragao linear, velocidade
angular e campo magnético. Cada sinal é representado em trés eixos ortogonais. Os
dados do acelerometro e do giroscopio sao amostrados a uma taxa de 1kHz, sendo
filtrados por um passa-baixa em 184Hz e 188Hz, respectivamente. Em seguida sao
transmitidos via comunicacao serial padrao /2C' a cada bms para o microcontrolador.

O sonar ultrassonico HC-SR04 estd posicionado e orientado na estrutura de forma
que com o tempo de propagacao e retorno dos pulsos de 25us é possivel estimar a
altura do quadrirrotor com relagao ao solo. O alcance maximo é de 4m e o minimo
¢ de 0.02m com uma taxa de atualizacao de 40Hz. O angulo de abertura nominal

do feixe ultrassonico é de 15°.
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5.1.5 Eletronica Embarcada

O microcontrolador utilizado é um ARM modelo Cortex-M4F TM4C123G [117],
que executa as principais etapas de processamento, como aquisicao de dados dos
sensores, troca de mensagens com a estagao, estimagao da orientagao e o calculo do
controle de estabilizagdo (roll e pitch). O microcontrolador de 32bits é capaz de
operar a 80MHz e possui meméria Flash de 256kB e SRAM de 32k B, além de uma
EEPROM de 2kB. Adicionalmente, a placa de desenvolvimento conta com entradas
USB 2.0, conversores AD, médulos PWM e de comunicacao UART , PC, SPI e
CAN. Um atributo em evidéncia na familia de microcontroladores Cortex-M4F ¢é a
presenga da FPU (Floating Point Unit) capaz de fazer operagoes diretamente em

ponto flutuante.

5.1.6 Comunicagao

O sistema de comunicacao possui um maédulo de rede sem fio IEEE802.11 modelo
HLK-RMO04 embarcado no quadrirrotor. Os dados da malha de controle de posicao
enviados pelo PC na estagao em solo e os dados de telemetria enviados pelo veiculo
sao transmitidos por meio da rede gerada pelo HLK-RMO04. Além disso uma chave
de acionamento por RF operando em 433MHz ¢é utilizado em situagoes emergenciais
em que ha necessidade de desligamento imediato dos motores. Caso o botao de
emergencia na base seja acionado o microcontrolador ¢é reiniciado, interrompendo

imediatamente a rotacao dos motores.

5.2 Software Embarcado

Nesta secao serao descritos os principais softwares desenvolvidos para o experimento
com o quadrirrotor: o filtro complementar para estimacao da orientagao, o calculo
da altitude baseado no sonar ultrassonico e fluxograma das rotinas de controle e

telemetria.

5.2.1 Filtro Complementar (¢ e #) e Sonar Ultrassonico (z)

Para obtengao dos angulos de orientagao roll e pitch (¢ e 0) do quadrirrotor sao
utilizados os dados do acelerometro e do giroscépio processados por um filtro com-
plementar. O filtro complementar é na verdade um filtro de Kalman em estado
estacionario para uma certa classe de problemas de filtragem, desconsiderando a
estatistica dos sinais e fazendo uma analise no dominio da frequéncia apenas [11§].

Considerando que os sinais 4 e ¢ sao medidas do sinal ®p, porém com perfis

complementares de espectro de ruido, pode-se propor um filtro complementar que
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estime &5 equacionado por
Dp = D[l — G(s)] + A[G(5)] (5.1)

sendo (1 — G(s)) e G(s) filtros com caracteristicas complementares de frequéncia.

—™ |- G(S)

—» G(S)

Figura 5.5: Esquematico do Filtro Complementar.

Nesta secao considera-se ® = [¢ 0]’ o vetor composto pelos angulo de roll e pitch.
O valor de ® estimado pelo acelerometro por meio da decomposicao da gravidade é

dado pro

o, — ¢4 = arctan (§/v 2% + ?), (5.2)

04 = arctan (—&/4/ 22 + J?) ,
sendo Z, 1 e Z os sinais de aceleracao linear do quadrirrotor no sistema de coordena-
das {B}. O vetor ® também pode ser estimado pelo giroscdpio, neste caso por meio

da integracao da velocidade angular (aproximado pelo método Backward Euler)

B — dan] = ogn — 1] + Tw,[n], (5.3)

9(;[7”&] = GG[n — 1] + Twy[n] .

sendo 7" o perfodo de amostragem e w,, w, € w, as velocidades angulares na diregao
dos eixo x, y e z. Como 64 possui ruido predominantemente em alta frequéncia e

0 ruido em baixa frequéncia, entao é proposto G(s) como o filtro passa-baixa

Gs) = - i - (5.4)
ou, na forma discreta
M B 1
uln] 1_;_1 +a (5:5)
T
yln] = my[n — 1]+ mﬂ[n] (5.6)

sendo a a posicao do polo. O valor de a determina a frequéncia de corte dos filtros

e é determinado experimentalmente.
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Para a estimacao da altitude foi utilizado um sonar ultrassonico posicionado na
parte inferior do quadrirrotor e com os transdutores voltados em direcao ao solo é
possivel calcular a altura do quadrirrotor (z). Tendo em vista que o pulso sonoro
deve percorrer a distancia z duas vezes, pode-se calcula-la sabendo a velocidade do
som no ar (Vsm,) € o intervalo de tempo At entre o envio e o recebimento do pulso,
por meio da seguinte equacao (5.7

At vgem

2= (5.7)

5.2.2 Rotinas de Controle e Telemetria

As rotinas do controle de orientacao, da aquisicao dos dados do sensor inercial,
do sonar e do envio dos dados de telemetria sao executadas no sistema embarcado,
porém com taxas de atualizagao diferentes devido as limitagoes de cada componente.
Por outro lado, o controle de posicionamento e rumo é executado em um computador
externo com frequéncia de amostragem limitada principalmente pelo valor da taxa

de atualizacao de quadros da camera.

5.3 Estimador de Posigao (z, y e 1))

Neste trabalho nao foi dada énfase nos algoritmos de visao computacional para
aquisicao de posicao. Foi utilizada uma solugao intuitiva baseada na aquisicao dos
centréides dos marcadores coloridos fixados na estrutura do quadrirrotor. O sis-
tema de posicionamento do quadrirrotor consiste na detecgao visual de marcadores
colocados no veiculo e na representacao destes no sistema de coordenadas inercial.
O quadrirrotor apresenta dois marcadores coloridos posicionados cada um em uma
haste como pode ser visto na Figura [5.7, Por simplicidade, considera-se que o
sistema de coordenadas da camera {C'} encontra-se perfeitamente alinhado com o
sistema de coordenadas inercial {A}. Além disso a camera se encontra previamente
calibrada. Os marcadores sao detectados por uma camera fixada a uma altura de
aproximadamente 2,5m com relacao ao solo. Por meio de algoritmos de rastrea-
mento de cor (color tracking) os marcadores sao localizados no plano da imagem de
forma que o posicionamento x, y e angulo de rumo v sao estimados nas coordenadas
do sistema inercial {A}. Sendo assim, o angulo formado pela reta que intercepta a
posigao dos dois marcadores e pelo eixo x do sistema {C'} é tido com o angulo de
rumo 1. As coordenadas do ponto médio entre os marcadores sao tidas como as

posigoes x e y do quadrirrotor no sistema de coordenadas {C'}.
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-Rastreamento dos
marcadores
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posi¢cdo e rumo
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|

-Recebimento Telemetria
-Atualizagdo dos graficos da
interface

-Escrita no arquivo de Log

Figura 5.6: Fluxograma geral das rotinas de controle e telemetria.

5.4 Interface Grafica

O sistema de processamento e sensoriamento externo executa os algoritmos de es-
timacao e o controle de posicao dos estados z, y e 1. Constituido de um PC com
processador AMD Athlon 64 X2 5600, 2.8GHz e 4GB RAM, com uma webcam
(C270 Logitech) e um modem Wifi IEEE802.11 (TL-WN722N TP-Link).

Como pode ser observado na Figura por meio da interface é possivel coletar
os dados de telemetria e visualizd-los durante o voo. E possivel também coletar os
dados como estados e sinais de controle, e armazena-los em arquivos para analise
posterior. Os ganhos do controlador de orientacao e de posicao e do filtro estimador
de orientacao podem ser ajustados por meio da interface e enviados pela rede sem fio

para a eletronica embarcada. O sistema de deteccao dos marcadores, a interface de
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Figura 5.7:

Visao superior dos marcadores coloridos no quadrirrotor.

operagao e a malha de controle externa foram programados em Labview (National

Instruments).
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Figura 5.8: Interface de Usudario em Labview
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5.5 Experimentos Preliminares

Os experimentos preliminares foram executados no intuito de avaliar o funciona-
mento basico do quadrirrotor e dos controladores, antes do experimento de voo.
Foram realizados 3 experimentos: (i) ensaios da orienta¢do com o quadrirrotor fi-
xado com cabos; (ii) ensaios com rumo considerando regulacdo e rastreamento e
(iii) ensaios de altitude. Para a aquisigao dos sinais da planta foi utilizado o préprio

conjunto de sensores e de telemetria do sistema descrito anteriormente.

5.5.1 Ensaios de Orientacao: Roll e Pitch

Para a caracterizacao da dinamica de roll e pitch, o quadrirrotor foi fixado com cabos
por duas de suas hastes nao adjacentes (correspondentes aos motores 1 ¢ 3) em uma
bancada de forma a manter livre um dos graus de liberdade (pitch). Além disso
apenas os motores que atuam diretamente neste grau de liberdade foram colocados

em funcionamento (motores 2 e 4). Devido a simetria do veiculo, testes com o outro

AN
/7

—e

SONONONONNNANNNNNNN
QLI
S S S

Figura 5.9: Esquematico do experimento de caracterizacao da dinamica de ori-
entacao (roll e pitch).

grau de liberdade apresentaram resultados similares. O ensaio é executado com
a planta em malha fechada com o controle de orientagao descrito na Secao (3.4.1],
porém com parcela antecipativa. Foi acrescentada acao intregral, consistindo em

um PID sem realimentacao de velocidade com parametros

e 7, = 0,01s, dado por:

Y

M, ‘ .
[M ] = K}q. + K?/ qe(T)dT + K}4e . (5.8)
0
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Para o teste de rastreamento de trajetoria foram aplicadas referéncias de angulo em
degrau com amplitude de 5° e 10° com resultados observados respectivamente na

Figura e Figura A acao integral foi necessaria para compensar a falta de

101

0 [graus]

4 6 8 10 12 14 16 18 20 22
t [s]

Figura 5.10: Experimento de caracterizacao da dinamica de orientacgao. Angulo
pitch 0 (azul) e correspondente referéncia 6, (vermelho tracejado), onda quadrada
com amplitude de 5°.

simetria e forcas de contato devido a estrutura de fixacao do quadrirrotor.

5.5.2 Ensaios de Rumo: Yaw

Para o experimento de rastreamento de trajetoria na caracterizacao do angulo de
rumo v, o quadrirrotor foi fixado com um cabo preso a estrutura de suporte logo
acima do centro de gravidade do veiculo sendo a outra extremidade do cabo presa
ao teto do local de testes. A restricao do cabo tem como objetivo manter livre o
grau de liberdade associado ao rumo. O controle de rumo aplicado é o descrito na
Secao |3.4.1|com parcela antecipativa nula, consistindo em um PD sem realimentacao

de velocidade com constante 7, = 0,05s, dado por:
M. = Kptpe + K - (5.9)

Para o teste de rastreamento de trajetoria foram aplicadas referéncias de angulo em

degrau com amplitude de 30° com resultado observados na Figura Os ganhos
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Figura 5.11: Experimento de caracterizacao da dinamica de orientacao. Angulo
de pitch (0 - azul) e correspondente referéncia (6, - vermelho) onda quadrada com
amplitude de 10°.
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Figura 5.12: Esquematico do experimento de caracterizagao da dinamica rotacional
do rumo (yaw).

do PD foram modificados durante o experimento para avaliar o desempenho em
malha fechada. No trecho 1 (0 <t < 30) tem-se Kﬁ =0,17, Kf)’ = 0,1, no trecho 2
(30 <t < 60) tem-se Kg = 0,17, K}é = 0,16 e por fim no trecho 3 (60 < t) tem-se
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Kp =025 K} =0,16.
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Figura 5.13: Experimento de caracterizacao da dinamica de orientacgao. Angulo de
pitch 0 (azul) e correspondente referéncia 6, (vermelho tracejado), onda quadrada
com amplitude de 10°.

5.5.3 Ensaios de Altitude: z

Para o ensaio desta secao foram utilizados os controladores de orientagao e rumo
propostos nas segoes anteriores, porém no controle de orientacao a agao integral nao
apresentou desempenho satisfatério, impossibilitando o experimento de controle de
altitude em um ambiente de testes com espacos fisicos limitados. Portanto a parcela
integral do PID de orientagao foi removida (K7 = 0ax2), no entanto os demais
ganhos foram mantidos. Para manter o posicionamento do quadrirrotor no centro
do local de testes (regulagao das posigoes = e y) foi utilizado o controle de posicao
descrito na Secao [3.4.1] porém com parcela antecipativa nula, consistindo em um

PD sem realimentagao de velocidade com constante 7, = 0,9s e ganhos

dado pela equagao
¢ = K%p. + K2p. . (5.10)

O controle de altitude consiste em um controlador PD, entretanto é somada uma

parcela variante no tempo fornecida por um operador humano para garantir uma
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maior seguranca no ensaio preliminar. O controlador é descrito por

F, = Kpze + KbZe +up(t), (5.11)

sendo K} = Oaxa, K} = 0ax9, 7, = 0 e u,(t) a parcela fornecida pelo operador.
Na Figura[5.14] e Figura[5.15 pode-se observar uma oscilagao do veiculo acima da

origem do sistema de coordenadas, além de alguns picos espurios correspondentes a
falhas momentaneas do estimador de posicao na deteccao dos marcadores coloridos
do quadrirrotor.

O sinal de controle fornecido pela malha de posigao observado

-0.2

0.3 L

10 12 14

Figura 5.14: Experimento de altitude, posigao = (azul) e correspondente referéncia
z, (vermelho tracejado). Detalhe em ¢t ~ 9 correspondente a falha na detecgdo do
marcador colorido.

em vermelho na Figura [5.16|e Figura |5.17| apresenta picos em determinados instan-
tes, provenientes das perturbacoes presentes nos sinais de posicao x e y, devido a

uma perda momentanea da identificagao do marcador colorido fixado no veiculo.

Durante o voo o quadrirrotor sofre uma perda brusca de altitude que pode ser
observada na Figura devido a uma m4 sintonia dos ganhos do controlador de

altitude. O aspecto geral do voo pode ser observado na Figura e para facilitar a

visualizacao os sinais da posi¢ao tiveram os picos espurios suavizados por um filtro
mediana de 3% ordem.

5.6 Experimentos de Voo

Para o experimento de voo sem a limitacao de cabos foi utilizado o quadrirrotor

com protegao de rotor descrito na Segao [5.1.2] Foram executados experimentos de
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Figura 5.15: Experimento de altitude, posigao y (azul) e correspondente referéncia
y, (vermelho tracejado). Detalhe em ¢t &~ 9 e t ~ 14 correspondente a falha na
deteccao do marcador colorido.
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Figura 5.16: Experimento de altitude, angulo de roll ¢ (azul) e correspondente
referéncia ¢, (vermelho tracejado). Detalhe em t ~ 9 e ¢ ~ 14 correspondente a
falha na deteccao do marcador colorido.

regulacao e rastreamento de rumo. Para auxiliar nos testes foi utilizado um joystick
com capacidade de atuar nos sinais de F,, ¢, e 0,, dependendo do experimento

proposto.
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Figura 5.17: Experimento de altitude, angulo de pitch 6 (azul) e correspondente
referéncia 6, (vermelho tracejado).
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Figura 5.18: Experimento de altitude, posigao z (azul) e correspondente referéncia
2z, (vermelho tracejado).

5.6.1 Regulacao de Rumo

No experimento de regulacao de rumo o operador controla manualmente por meio do
joystick a posicao x, y e z por meio dos sinais de controle F,, ¢, e #,. A orientacao
do quadrirrotor ¢ controlada por um PD com ganhos K =2 e K4 =0,5. O rumo é
controlado por um PD com ganhos K;j’ =1le Kg’ = 0,3 e referéncia constante (rumo
regulado). Na Figura m pode-se observar o sinal de posigao x, o angulo 6 (em

azul), o respectivo valor médio (em verde) e o angulo de referéncia 6, (em vermelho)
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Figura 5.19: Experimento de altitude, trajetéria experimental z, y e z.

do quadrirrotor. Na Figura pode-se observar o sinal de posicao y, o angulo
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0 [graus|
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Figura 5.20: Experimento de regula¢ao de rumo () com posi¢ao (z, y e z) contro-
lada manualmente e com controle de orientagao PD. Sinais de posicao z (azul) e de
referéncia z, (vermelho tracejado). Angulo 6 (azul) e respectivo valor médio (em
verde tracejado) e controle 6, (vermelho trago ponto).

¢ (em azul), o respectivo valor médio (em verde) e o angulo de referéncia ¢, (em
vermelho). Na Figura pode-se observar o sinal de rumo v e o sinal de controle
correspondente M,. Nota-se que ocorre a devida regulacao, que é o objetivo deste
ensaio. Na Figura [5.23| pode-se observar a altura z (em azul) e o offset do sensor
ultrassonico de altura (em verde), além do sinal de controle correspondente F,. O
produto F.ky, sendo kj, definido em [4.2] corresponde a uma melhor aproximagao da

forca vertical efetivamente atuante na altura do quadrirrotor, uma vez que considera
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perimento de regulacdo de rumo (¢)) com posi¢ao (z, y e z) con-

trolada manualmente e com controle de orientagao PD. Sinais de posigao y (azul) e
de referéncia y, (vermelho tracejado). Angulo ¢ (azul), respectivo valor médio (em

verde tracejado)

e controle ¢, (vermelho trago ponto).
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Figura 5.22: Experimento de regula¢ao de rumo (¢) com posi¢ao (z, y e z) con-
trolada manualmente e com controle de orientacdo PD. Sinais de rumo # (azul),
referéncia v, (vermelho tracejado). Controle M, (azul).

os angulos de orientacao.

Observacao

Os pontos ma

tantes de velocid

do Efeito Solo

rcados na Figura [5.23|em 2 e F, sao pares correspondentes a ins-

ade vertical praticamente nula, portanto a forca vertical nestes

instantes correspondem ao peso do quadrirrotor. Neste ensaio nao héa variacao de
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Figura 5.23: Experimento de regula¢ao de rumo (¢) com posi¢ao (z, y e z) con-
trolada manualmente e com controle de orientagao PD. Sinais de altura z (azul) e
do offset do sensor ultrassonico de altitude (verde tracejado). Controle F, (azul) e
produto Fkj, (azul).

massa durante o voo. O aumento da forca necessaria para manter o quadrirrotor

pairado diante do aumento da altura, corresponde a uma evidéncia do Efeito Solo.

5.6.2 Rastreamento de Rumo

Novamente o operador controla manualmente por meio de um joystick a posigao (z,
y e z), porém com o rumo controlado por um PD com referéncia senoidal.

No experimento de regulacao de rumo o operador controla manualmente por
meio do joystick a posicao x, y e z por meio dos sinais de controle F., ¢, e 0,. A
orientagao do quadrirrotor é controlada por um PD com ganhos K}! =2 e Kl =0,5.
O rumo é controlado por um PD com ganhos K;f =1le Kzlp = 0,3. Entretanto a
referéncia é senoidal dada por 1, = 10sen(270,15¢). Na Figura pode-se observar
o sinal de posicao = e o angulo ¢ do quadrirrotor, enquanto na Figura [5.25| pode-se
observar o sinal de posigao y e o angulo ¢ do quadrirrotor. Na Figura [5.26] pode-se
observar a altura z (em azul) e o offset do sensor ultrassonico de altura (em verde),
o sinal de controle correspondente F, e F.ky,.

Na Figura [5.27, observa-se o devido rastreamento do angulo de rumo ¢ com
referéncia senoidal, ainda que na presenca de perturbagoes provenientes das variagoes

nos angulos de orientacao e da altura.
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Figura 5.24: Experimento de rastreamento de rumo (1)) com posi¢ao (z, y e 2)
controlada manualmente pelo operador e com controle de orientacao pelo PD interno.
Sinais de posicao z (azul) e referéncia z, (vermelho tracejado). Angulo 6 (azul) e
referéncia 6, (vermelho tracejado).
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Figura 5.25: Experimento de rastreamento de rumo (¢) com posi¢ao (z, y e z)
controlada manualmente pelo operador e com controle de orientacao pelo PD interno.
Sinais de posigao y (azul) e referéncia y, (vermelho tracejado). Angulo ¢ (azul) e
referéncia ¢, (vermelho tracejado).

5.7 Conclusao

Neste capitulo, foram detalhados os componentes do aparato experimental utilizado
neste trabalho. O hardware embarcado e da estagdo em solo foram especificados

com relagao as caracteristicas técnicas. Os algoritmos de estimacao de orientagao e
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Figura 5.26: Experimento de rastreamento de rumo (¢) com posi¢ao (z, y e z)
controlada manualmente pelo operador e com controle de orientacao pelo PD interno.
Sinais de posigao z (azul) e offset do sensor ultrassonico (verde tracejado). Controle
F, (azul) e produto F,ky, (azul).
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Figura 5.27: Experimento de rastreamento de rumo (1)) com posi¢ao (z, y e 2)
controlada manualmente pelo operador e com controle de orientagao pelo PD interno.
Sinais de rumo 1 (azul) e referéncia v, (vermelho tracejado). Controle M, (azul).

de posicao por fusao de sensores e visao computacional foram apresentados, além da
interface grafica elaborada para a execugao dos experimentos com o quadrirrotor.
Foram executados ensaios experimentais de rastreamento de roll e pitch, além
de regulagao e rastreamento de rumo. Os dados dos ensaios foram analisados, assim
como os parametros de projeto dos respectivos controladores. Pode-se observar a

presenca do Efeito Solo na anélise dos sinais de altura e empuxo vertical. Por fim um
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experimento de voo pairado foi executado, atestando a validade dos controladores de
orientacao e posicao em uma estrutura aninhada, além da funcionalidade do sistema

experimental proposto neste trabalho.
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Capitulo 6
Consideracoes Finais e Discussoes

Neste trabalho, o modelo de um quadrirrotor baseado no formalismo de Newton-
Euler foi rigorosamente apresentado, destacando todas as hipdteses e aproximagoes
usualmente encontradas na literatura de quadrirrotores. Além disso, a modelagem
baseada no formalismo de Euler-Lagrange também foi conduzida resultando em um
algoritmo desenvolvido na plataforma Matlab, que gera o modelo do quadrirrotor
por meio das equacoes de Euler-Lagrange considerando as aproximagoes necessarias.
Partindo do modelo nao-linear mais geral, foram obtidos modelos aproximados tra-
dicionalmente utilizados no projeto de controladores. Tais aproximagoes foram ava-
liadas por simulagoes numéricas apresentando uma discrepancia nao significativa
quando em malha fechada.

Como o desenvolvimento da modelagem de quadrirrotores encontra-se na litera-
tura de forma resumida e pouco clara, esta Dissertacao contribuiu para a comunidade
reunindo as principais etapas, hipoteses e aproximagoes ao longo da modelagem.
Pode-se dizer também que a modelagem apresentada serve como ponto de partida
para o desenvolvimento de modelos para casos em que, por exemplo, nao ha um alto
grau de simetria ou hé mais rotores ou efeitos aerodinamicos relevantes. Ou seja,
uma vez estando claro as aproximacoes e as hipéteses consideradas no desenvolvi-
mento do modelo, torna-se possivel determinar os limites de operacao validos para o
modelo em questao e torna-se mais facil uma eventual generalizacao da modelagem
para casos mais complexos.

Foi projetado e construido um quadrirrotor de pequeno porte no intuito de ve-
rificar e validar os algoritmos de controle propostos neste presente trabalho. A
eletronica embarcada foi desenvolvida baseada em um kit de desenvolvimento da
Texas Instruments, que inclui microcontrolador e sensores inerciais. Além disso,
uma interface de operagao em tempo real foi implementada utilizando o pacote Lab-
view para que fosse possivel o ajuste dos ganhos do controlador, a visualizacao de
sinais e o armazenamento de dados em tempo real. Um sistema de posicionamento

baseado em visao computacional foi implementado com um camera comercial co-
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mum fixada acima do veiculo que obtém a posicao do quadrirrotor por meio de
marcadores coloridos fixados no veiculo. Foi possivel também obter uma medida
do rumo do veiculo utilizando esses marcadores, além do magnetometro interno que
nao foi utilizado. Os dados de posicao e orientacao foram obtidos com a fusao dos
sinais provenientes do sistema de visdo e dos sensores embarcados (giroscépios e
acelerometros).

O problema de posicionamento e orientacao do quadrirrotor foi abordado usando
uma estrutura aninhada de malha interna de orientagao e de malha externa de
posicao, com controladores tradicionais. A topologia aninhada é bastante intuitiva
e apresenta grande praticidade no que se refere a sintonia de ganhos do controlador.
Primeiramente assumindo conhecimento perfeito da planta um controlador PD con-
vencional com ac¢ao antecipativa e linearizacao por realimentacgao foi proposto como
controle da malha externa, obtendo um desempenho satisfatério como o esperado,
entretanto na pratica a precisao dos sinais necessaria para o perfeito cancelamento se
mostra quase sempre invidvel. Um segundo esquema de controle por realimentacao
de estados é projetado utilizando a planta linearizada em torno de um ponto de
operacao, apresentando desempenho satisfatério apenas para manobras proximas
a0 voo pairado.

O problema de pouso em uma plataforma que oscila verticalmente foi abor-
dado levando em conta o efeito aerodinamico de aumento do ganho nos atuado-
res quando préximo a uma superficie, denominado de FEfeito Solo. Também foi
considerado a perturbagao proveniente da variacao de massa que ocorre durante a
captagao/liberacao de uma carga. Para realizar o pouso foi definida uma trajetéria
de aproximacao do plataforma que foi utilizada como sinal de referéncia para o
controle de rastreamento. Inicialmente, foi utilizado um controlador proporcional-
derivativo (PD) com ganhos variantes no tempo. Os ganhos sao obtidos por meio de
um Estimador por Minimos Quadrados Normalizado (NLS) que estima a massa do
quadrirrotor e um parametro associado ao Ffeito Solo. Em seguida, inspirado nos
resultados de [89], foi projetado um esquema de controle composto por uma parcela
adaptativa e uma parcela robusta baseada em estrutura varidvel (sinal chaveado).
Buscando suavizar a lei de controle, a parcela robusta foi substituida por uma lei
de controle suave por modos deslizantes (SSC'). Verificou-se na prética que a par-
cela adaptativa promove uma redugao na magnitude da acao de controle robusta.
Versoes dos controladores que utilizam apenas realimentagao de saida (apenas a al-
titude) foram obtidas utilizando um derivador aproximado (“derivada suja”) para
estimar a taxa de variagdo temporal da altitude (velocidade). De forma geral uma
boa robustez com respeito a variacao de massa e Efeito Solo no desempenho em
malha fechada para rastreamento da trajetéria de aproximacao da plataforma foi
obtida. O controlador PD baseado no estimador NLS (PD-NLS) apresentou resul-
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tados satisfatorios, porém com transitério de saida mais lento quando comparado
ao SSC.

Experimentos preliminares para avaliacao da bancada desenvolvida foram reali-
zados. Inicialmente, fixando os graus de liberdade do quadrirrotor para deixar livre
apenas os graus de liberdade associados aos angulos de pitch e roll, os ganhos do
controlador PD para a orientagao (pitch e roll) foram sintonizados, separadamente.
Utilizando esses controladores PD para a orientacao (pitch e roll), experimentos de
regulacao e rastreamento do rumo foram conduzidos com um operador controlando
remotamente a posigdo do veiculo (z,y e z) por meio de um joystick. Em seguida,
adicionando-se os controladores PD para a posigao (z,y) e para a altitude (z), um
voo foi realizado. Verificou-se que devido ao espacgo reduzido da bancada uma boa
sintonia dos ganhos dos controladores nao pode ser realizada e foi deixada para in-
vestigacoes futuras. Utilizando controladores PD para o rumo e para a orientagao
(pitch e roll) e controlando remotamente a posigao do quadrirrotor, pode-se verificar

por meio dos dados experimentais a evidéncia da presenca do Efeito Solo.

6.1 Propostas para Trabalhos Futuros

Com o intuito de aprimorar a pesquisa desenvolvida, a seguir serao apresentados

topicos para possiveis contribuigoes futuras.

e Modelagem e Identificagao: no Capitulo |2/ foram abordados os modelos ge-
ralmente utilizados na literatura de quadrirrotores, porém pouco foi explorada
a identificacao de parametros. Um ponto levantado que nao pode ser explo-
rado nesta tese, foi o estimador de parametros em tempo de voo, inspirado nos
resultados obtidos com o estimador por Minimos Quadrados Normalizado uti-
lizado no Capitulo |4, Portanto, pode-se apresentar procedimentos de ensaios
para identificacao de parametros do quadrirrotor, considerando uma possivel
identificagao durante o voo. Além disso, é interessante avaliar a possibilidade
de utilizar quaternions no lugar da representacao por angulos de Euler no

sentido de contornar singularidades no caso de manobras acrobaticas.

e Controle: estudar técnicas de controle robusto para a malha interna de ori-
entacao e avaliar a robustez em relacao a incertezas paramétricas do contro-
lador baseado em Linearizacao por Realimentacao. Além disso, considerar a
possibilidade de topologias de controle nao baseadas em malhas aninhadas. No
Capitulo |3| técnicas de controle PD para a orientacao e posigao foram aborda-
das, porém outros algoritmos mais sofisticadas podem ser empregados como

controladores robustos baseados em backstepping.
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e Estimador por Minimos Quadrados Normalizado (NLS): conforme dis-
cutido na Observagao[d], o estimador para um parametro precisa ser mais explo-
rado e comparado com a adaptacao obtida no esquema de Controle Adaptativo
Robusto de [89].

e Estimadores de Estado: No Capitulo |4| foram empregadas estruturas de
controle baseadas na hipotese de estarem disponiveis os sinais de posicao e
velocidade, tanto da plataforma de pouso quanto do quadrirrotor, porém na
pratica ha a necessidade de implementagao de um observador. Portanto, outro
tema de pesquisa interessante seria o uso de filtragem de Kalman para esti-
mar os estados do modelo dinamico do veiculo e da plataforma. Comparagoes
com observadores (deterministicos) tradicionais e com derivadores aproxima-
dos para obtencao das velocidades sao propostas, além da fusao de dados de

multiplos sensores.

e Movimento Vertical da Plataforma: propor um movimento mais rico para

a plataforma, com por exemplo, uma composicao de diversos sinais senoidais.

e Obtencao de Resultados Experimentais mais Conclusivos: testes expe-
rimentais em um ambiente laboratorial mais amplo para avaliar as estratégias
de controle obtidas neste trabalho podem ser executados. No Capitulo [5| foi
implementado um sistema de localizacao dos marcadores coloridos fixados no
quadrirrotor. Pode-se aprimorar o sistema desenvolvido principalmente au-
mentando a taxa de atualizagao dos quadros da imagem e a resolucao, além

de incluir uma camera embarcada para posicionamento.

e Aplicacoes Diversas: pode-se utilizar a bancada desenvolvida neste traba-
lho para aplicagoes de captacao/liberagdo de objetos visando a construgao
de estruturas, o controle hibrido de posicionamento e forca para inspecao de

superficies e a inclusao de mais agentes para realizar controle de formacao.
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Apeéendice A
Contribuicao

As contribuicoes obtidas durante o desenvolvimento desta Dissertacao sao as seguin-

tes:

1. A modelagem de um quadrirrotor baseada no formalismo de Newton-FEuler
foi apresentada, investigando e registrando as hipdteses e aproximacoes usual-
mente realizadas na literatura de quadrirrotores. Um algoritmo foi desenvol-
vido na plataforma Matlab, para gerar o modelo do quadrirrotor por meio das

equacoes de Fuler-Lagrange.

2. Foi projetado e construido um quadrirrotor e uma bancada experimental para
avaliar e projetar algoritmos de controle, incluindo uma interface grafica elabo-
rada em Labview. Resultados experimentais foram obtidos, compativeis com

a evidéncia de Efeito Solo.

3. Buscando contemplar uma classe de plantas nao-lineares é proposta uma ge-

neralizacao para o controlador SSC, que inclui uma parcela adaptativa.

4. Um metodologia de reinicializagao do controlador PD baseado no estimador
por Minimos Quadrados Normalizado foi elaborada para atender a execucao

da tarefa de Captagao/Liberagao de carga.
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Apendice B
Orientacao de Corpo Rigido

Neste apéndice sao apresentados conceitos béasicos sobre orientacao de corpo rigido
(matrizes de rotagao, representacao da orientagao e jacobianos) apenas para tornar

a Dissertacao mais autocontida.

B.1 Rotacoes Elementares

Sao rotagdes ao redor dos eixos dos sistemas de coordenadas (positivo em sentido
anti-horario). Suponha que o sistema de coordenadas £ = [7 ¥ 2] é rotacionado «
radianos ao redor do eixo Z, obtendo-se como resultado E' = [#' i/ Z']. Tem-se que

as coordenadas de @, ¢/, 2’ no sistema de coordenadas [Z ¢ Z] sao dadas por

cos() —sen(a)
' = | sen(a) y =1 cos(a) =10
0 0

Logo definindo-se R, («) := E*E’, tem-se

cos(a) —sen(a) 0
R.(a)=1[2" ¢ Z]=| sen(a) cos(a) 0
0 0 1

Da mesma forma é possivel obter rotagoes elementares ao redor de ¢ e de Z, respec-

tivamente:
cos(B) 0 sen(p) 1 0 0
R@A=| 0 1 0 |: R()=|0 cos(y) —sen(s)
—sen(f) 0 cos(f) 0 sen(y) cos(y)
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B.1.1 Interpretacoes da Matriz de Rotacao

Podemos interpretar uma matriz de rotagao Rjs de 3 formas geométricas equiva-
lentes: (i) representa a orientagao do sistema de coordenadas F, com respeito a
E,. As colunas sdo os cossenos diretores dos eixos do sistema de coordenadas Es
com respeito a E1; (ii) representa a transformacao das coordenadas de um vetor
representado em F, para as coordenadas deste vetor representado em E; (supondo
sistema com origens comuns); e (iii) representa a operagao de rotagao de um
vetor p, para um vetor p; no sistema de coordenadas Ey, i.e. p; = Ryapo.

Entao a matriz de rotacdo tem 3 significados geométricos equivalentes: (i) é a
orientacao de um sistema de coordenadas com respeito a outro. As colunas sao os
cossenos diretores dos eixos do sistema de coordenadas rotacionado com respeito
ao sistema de coordenadas original; (ii) representa a transformacao de coordenadas
de um vetor representado em 2 sistema de coordenadas diferentes (com origens
comuns); e operador de rotagdo de um vetor num mesmo sistema de coordenadas.

Além disso (Ryp = EI‘EQ): Ri5 é a representacao da orientacdo de E, com
respeito a F;, ou muda a representacdo do vetor ¢ de Fs para E;, ou é o operador

que rotaciona FE; para FEj.

B.1.2 Composicao de Matrizes de Rotagao

Considere os sistemas de coordenadas Ey, F1, F» e o vetor p com coordenadas
Do, P1, P2 nos diferentes sistemas.
Considerando Rj; a matriz de rotacao do sistema de coordenadas ¢ com respeito

ao sistema de coordenadas j temos Rj; = (R;;) ™' = (R;;)T e

p1 = Riapo po = Roipr po = Roapo .

Entao compondo temos

po = Roip1 = Ro1Ri2p2 == | Ro2 = Ro1 a2

A rotacao Ry pode ser considerada como sendo obtida através dos seguintes

passos:

1. Considere um sistema de coordenadas alinhado com Ej

2. Rotacionar este sistema de coordenadas segundo Ry de forma a se alinhar

com F

3. Rotacionar o sistema de coordenadas (agora alinhado com El) segundo Ry

para se alinhar com FEy
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Note que todas as rotagoes sao segundo o ultimo sistema de coordenadas cha-
mado de Sistema de Coordenadas CORRENTE (ou sistema de coordenadas
do corpo).

Numa forma mais geral

Rop, = Ro1Ry2- - Ry

Considere a composicao de rotagoes com respeito a sistemas fixos. Neste caso a

composicao correta é através da pré-multiplicacao de matrizes, i.e.,
Roa = Ri2Rn

onde R indica uma rotacdo ao redor de um eixo fixo.

Podemos mostrar a relacao para eixos fixos de outra forma. Note que uma
rotacdo de um angulo ¢ ao redor yy e 6 ao redor de z, (eixos fixos) equivale a
rotacoes em eixos correntes: uma rotacao de um angulo ¢ ao redor gy, e uma rotagao
de 0 ao redor de (z)1, ou seja, o eixo 2z nas coordenadas do sistema E;. Portanto

tem-se que:
R= Ryo (¢)R(20)1(9) :

Note que (20)1 = R (¢) | 0 |. Para facilitar a notacao seja 1 = (20)1 € v = (20)0 =

)

Zo = . Portanto,

e R(.y), (0) pode ser expressa por:
R(zo)1 (9) = eﬂ@ :

Vamos calcular fi. Para isso vamos demonstrar a conhecida relagao i = RZOﬁRyO.

Seja N um vetor auxiliar nas coordenadas do sistema E;. Podemos escrever que

N =pxN=R]vxRl R N=R](vxR,N)=Rl DR, N,

. ~ T A .
e concluir que i = R, vR,,. Com isso, tem-se que

R(ZO)1<9) = = eRgofoyOG’
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A

e, lembrando que €7 AT = T~ 14T, a seguinte expressao ¢é valida

R, (0) = et = Rgoef’eRyO )

0
= R.,(0), pois v = (20)o=20= | 0 |, entdo
1

0 _ 200

Como e e

R = Ry, (¢)R(Zo)1<0) = Ryojo;;RZORyo = R, (Q)Ryo (¢> :

Em resumo, dadas duas rotagoes Ry, e Ris:

1. Considerando rotagoes ao redor do sistema de coordenadas corrente

R02 = R()l R12 pés—multiplicagéo

2. Considerando rotagoes ao redor do sistema de coordenadas fixo

Rog = R12R01 pré—multiplica(;éo

Uma observacao importante é que as matrizes nao comutam em geral.

B.2 Rotacao ZYZ

Decompoe a matriz de rotacao em 3 rotacoes elementares ao redor do sistema de

coordenadas do corpo (coordenadas corrente):
1. ¢ ao redor %,
2. 0 ao redor 1,
3. ¢ ao redor %,

Desta forma,

cost 11 Ti2 Ti3
R=R.(¢)R,(O)R.(¢) = : < s¢sO | = | Ta1 Top To3
—scyp sfsyp  cl r31 T3z 133
Além disso, sabemos que
cpst 11 T2 Ti3
R= Rz(cb)Ry(@)Rz(@b) = : : spst | = | ro1 1oy T3 )
—sbcp sfsyy  cl 31 T39 T3
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portanto a representacgao ¢ dada por ® = {¢,0,1}. Se ri3 # 0 e ro3 # 0 temos

¢ = atan2(rqg, r13)

0 = atan2(\/ 135 + 135, 733)

sendo que o sinal ++/- corresponde a # € [0,7) (o sinal —/- corresponde a 6 €

também teremos

[—7,0)). Também teremos

W = atan2(rsg, —131)

No caso de 113 = 193 = 0 implica que s# = 0 e portanto somente € possivel determinar
¢+ para @ = 0, £7,---. Outra solugao (considerando —+/-):

¢ = atan2(—re3, —713),
0 = atan2(—\/1%5 +135,733),
Y = atan2(—rsz, r31) -

B.3 Roll-Pitch-Yaw (Jogo-Arfagem-Rumo)

Neste caso, sabemos que:

cocl . . i1 T2 T3
R = Rz(¢)Ry(9)Ro&(¢) = | s¢ct : : = | T21 T22 T23 )
—s6  clsy cOcy r31 T3z 733

portanto a representacgao é dada por ® = {¢,0,v}. Se ri; # 0 e ry; # 0 temos

¢ = atan2(ra1, r11)

0 = atan2(—rs1, \/ T3, + 733)

sendo que o sinal ++/- corresponde a 0 € [—7/2,7/2)

também teremos

(o sinal —y/- corresponde a 0 € [r/2,3/27)). Também teremos

1/1 = CltCI,’IlQ(’I“gQ, 7“33)

No caso de r1; = o1 = 0 implica que ¢ = 0 e portanto é possivel determinar ¢ +

para § = +7/2,---. Outra solu¢ao (considerando —+/*):
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¢ = atan2(—re, —111),

0 = atan2(—r3, —\/r3 +733),

Y = atan2(—rsa, —T33) .

B.4 Jacobianos

Relagao com os Jacobianos Geométricos, Analitico e da Representagao da Ori-
entacao: supondo que o corpo rigido em questao corresponda ao efetuador (tltimo
elo), com sistema de coordenadas fixado no centro de massa. Neste caso, g é formado

pela posicao p do centro de massa e pela representagao da orientagao ¢ (ex: angulos

i)

portanto o Jacobiano Analitico ¢ igual a identidade. O Jacobiano Geométrico é

]

O Jacobiano da representagao Jr(¢) satisfaz (R € SO(3))

de Euler), ou seja:

dado por J, pois:

¢ = Jr(d)w,

. ) I 0 v I 0 Ji
Tr = = = s
1 0 Jr w 0 Jr !

pois p = v. Sendo assim o Jacobiano Geométrico e o Jacobiano da Representagao

logo, tem-se que:

se relacionam da seguinte forma:
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Apendice C

Modelo de um Quadrirrotor:

Newton-Euler

Neste apéndice sera apresentado o desenvolvimento do modelo do quadrirrotor por

meio do formalismo de Newton-Euler. Considere a seguinte notacao:

e p% é um vetor posi¢ao de um ponto P com origem em { B}, porém representado

em {A}.

e v é o vetor velocidade representado em {A}, obtido por meio da derivada

temporal de um vetor posi¢ao de um ponto P representado em {A} (p*).

Sejam { A} um referencial inercial, { B} um referencial solidario a um corpo rigido
e R a correspondente matriz de rotacao que mapeia um vetor p’ nas coordenadas de
{B} para o vetor p% = Rp% nas coordenadas de {A}. Seja p% (p%) o vetor posicio
de um ponto P do corpo rigido, com origem na origem de {A} e representado
em {A} ({B}). Note que ambos, p4 e p%, variam quando o corpo se move e que pY
nao é o vetor posigao de P com origem em {B}, portanto, p%,p% # 0, se o
ponto P se move com respeito a origem de {A} e vale o mapeamento p% = RpY.

A quantidade v* := p% denomina-se de velocidade do ponto P com derivadas
temporais calculadas nas coordenadas de {A} e representada em {A}, enquanto
que a quantidade v’ := p¥ denomina-se de velocidade do ponto P com derivadas
temporais calculadas nas coordenadas de {B} e representada em {B}. Além disso,
a quantidade RTp% = RTv® # v° e representa a velocidade do ponto P com origem
em {A}, derivadas temporais calculadas nas coordenadas de { A} e representada em
{B}. Analogamente, a quantidade Rp® = Rv® # v* e representa a velocidade do
ponto P com origem em {B}, derivadas temporais calculadas nas coordenadas de
{B} e representada em {A}.

Como p% = RpY, tem-se p% = Rpfil + RpY e vale a seguinte relaciao
Ry = RTRpf’Ll +ob =W xpf +0, b= RTR,
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ou, equivalentemente,

dp’, dpb
T (PaN _ b b apy
R <dt> w ><pA+(dt) )

Finalmente simplificando a notagao e omitindo a origem do ponto P, tem-se

dp® dp®
T _ b b
R(dt)—w xp+(—dt).

As equagoes de Newton-Euler [104], [119] relacionam a variacao de momento angu-

lar e a variacao do momento linear de um corpo rigido respectivamente com torques

e forcas externos da seguinte forma livre de coordenadas

—

dH .
% = ETexty (Cl)
dL _
% _vE,,. C.2

sendo H e L respectivamente o momento angular e momento linear total de um

corpo rigido qualquer e 7,,; e F. 08 torques e forgas externos aplicados ao corpo.
Sejam H® e L® os momentos angular e linear representados no sistema inercial

{A} com representagoes no referecial { B} dadas por RTH* e RT L. Seguindo [119]

[104] pode-se escrever (C.1)) e (C.2)) nas coordenadas { B} como

a b
RT <d§i > = (dd%) + wb x WP, (C.3)

a b
R" (dé; ) =m (%) +w? x ma®, (C.4)

sendo v’ a taxa de variacdo do vetor posicio do centro de massa do corpo rigido

em relagao a {A} representado em {B}, w’ a velocidade angular do corpo rigido
(@b = RTR), m a massa do corpo rigido e I° o tensor de inércia do corpo rigido,
todos representados em {B}. Vale ressaltar que I® = RTI*R sendo I* o tensor de
inércia representado em {A} [104].

No que segue, considere o quadrirrotor dividido em cinco corpos rigidos: uma
estrutura de sustentacdo em formato de "X’ e quatro atuadores (com indice i), cada
um composto por uma hélice e um rotor. Pode-se escrever as equagoes de Newton-
Euler e nos respectivos referenciais solidarios aos corpos rigidos, para

cada um dos cinco corpos rigidos.
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C.1 Atuador: Momento Angular

Representando 1) em {A} para cada atuador i (hélice e rotor), tem-se dg; =

Y (Text)?, Ou equivalentemente, a variagdo temporal do momento angular é dada por

dH?
RT i b b
( dt ) T T Tais

(C.5)

sendo R a matriz de rotacdo que leva o sistema {B} para o sistema {A}, H? o
momento angular do atuador i representado em {A}, 77 o torque de contato do
atuador ¢ com a estrutura e Tqbi o torque de arrasto aerodinamico (drag) no atuador

i, ambos representados no referencial { B}. Resolvendo para o torque de contato 77

dH?
P =R (_dtz ) — 75 (C.6)

tem-se

A derivada do momento angular do atuador (d o ) pode ser encontrada aplicando

(C.3) a cada atuador i, substituindo o referencial do corpo genérico {B} em ((C.3)

pelo referencial { H;} do atuador i. De fato, pode-se escrever que

dH? dw!
R;< Z):Iﬁ(%)erfofwf, ©7)

dt dt

sendo R; a matriz de rotagao do sistema de coordenadas {H;} com respeito ao sis-
tema inercial {A}, w! a velocidade angular do atuador i vista de { A} e representada
em {H;} (0" = RTR;) e I! é o tensor de inércia do atuador i (constituido de rotor
e hélice) representado em {H;}. Considerando o atuador um cilindro, o tensor de

inércia representado em {H;} é dado por

I, 0 0
I'=10 10 0| .Vi. (C.8)
0o 0 Ih

O sistema de coordenadas {H;} é soliddrio ao atuador ¢, possui origem no centro
de massa do atuador 7 e estd orientado com eixo z coincidindo com o eixo z do
sistema de coordenadas da estrutura ({ B}). Portanto, tem-se a seguinte forma para
a velocidade angular da hélice do atuador i nas coordenadas de {H;}

Ww=wh=1[0017Q;, (C.9)

7

sendo w? e w! a velocidade angular do atuador em {B} e {H,} respectivamente, o
escalar |€;| o médulo da velocidade angular de rotacao da hélice do atuador ¢ tal

que ; = ¢;, sendo «; a posicao angular da hélice do atuador 7. Além disso, pode-se
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concluir também que R; = RR.(«a;), sendo R.(-) a matriz de rotagdo candnica em

torno de um eixo genérico z,

Desta forma, tem-se [104] & := RTR; = RTRT(RR,+RR.) = RTR"RR.+RTR, =

RT&GPR, + RTR,. Além disso, valem as relagoes

0 0 -1 0
RRI=|-100]|%, RR.=|1 0 0]
0 0 0 O
Portanto, lembrando que RTOPR, = R/ZE” e que RTR, = [0 0/1]\7’(22-, tem-se que

wh = RTWP+[001)7Q; = RT& com @ := wb+[0 0 1]7Q;, uma vez que RT[0 0 1]7Q; =
[0 0 1]7Q; Agora, multiplicando ambos os lados de (C.7)) por R., tem-se:

dH? d
RT( - ) — R.II ( = ) + Rl x RIMG, (C.10)

e substituindo w! = RT® tem-se

dH? dio
RT ( dt% ) = R.I"RTo+ R.I'RT (dt) +@x RIM'RTG (C.11)
dw

= R.JI"R'R.RTG + R.IMRT ( b

>+w><RIhRT‘.

Além disso, definindo I? := R,I"R? e lembrando que o atuador é considerado como

um cilindro pode-se reescrever o tensor de inércia (C.8]) em {B} como

I, 0 0 b, 0 0
=0 10 o|=|0 1t 0], Vi (C.12)
0o 0 I 0o 0 I

Notando que R, RTw = [w! —w? 0]7€, pode-se reescrever nas coordenadas de {B}

r ((dH} b T p (Ao’ b T b-
R" (=% ) =Iw) —wl 07 + I s + 100 1)7Q; + w0 x IPw.  (C.13)
Por outro lado, a quarta parcela do lado direito da equacao (C.13)) é

X 1’0 = W’ x IPo+10 0 Q)" x IP@ = W’ x IPwb +w® x 110 0 Q;]7 +10 0 Q)7 x 1w’
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e adicionalmente, pode-se escrever as duas ultimas parcelas como

W’ X IP0 0 Q)" +[00 Q)" x IPw® = Q; | wb(Z0, — 1)

0
Além disso a primeira e terceira parcela de (C.13]) é
I’ —w? 070 + 17(0 0 1], = Q( Iﬁx )
700,
Portanto, tem-se que ((C.13]) pode ser reescrita por
dH? dw®
RT ( dtz ) = (d%‘) 4w x Wb+ 7 (C.14)
sendo
7= |~ |, (C.15)
00
Logo de (C.14), com >_i_, (I?) := I}, tem-se
- dH? d 1| L
T _ b W bOy.Tb
S () - (% >+w <+ 3| oz | (o)
=1 i=1 Ib Q
C.2 Atuador: Momento Linear
Representando ((C.2)) em { A} tem- se 1 = Y (Fuzt)®, ou equivalentemente, a variagao
do momento linear é dada por
dL¢
w(G) =i (€17)

sendo L¢ o momento linear do atuador i representado em {A}, F? a forca de contato
do atuador i com a estrutura, P’ = RTP* = RT[0 0 m;g]” a forga peso do atuador

i, com m; sendo a massa do atuador i e T} a forca de empuxo aerodinamico, estes

representados em {B}. Resolvendo para F) tem-se

L
F)=R" (ddt ) —- PP -1 (C.18)
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dLe
dt
Seja p; (p,) o vetor posicao do centro de massa do atuador ¢ (estrutura) com origem

A variacao do momento linear do atuador pode ser encontrada como segue.

coincidente com a origem do sistema {A}. Vale ressaltar que a extremidade de p,
coincide com a origem do sistema {B}. Com isso, pode-se escrever que p; = p, + d.
Desta forma, nas coordenadas do sistema {B}, tem-se p! = p’ + d? e, como d} é

dd . . , .
um vetor constante (—* = 0, com origem e extremidades no corpo rigido) pode-se

concluir que
b b
Wb — dp? _ dpg ddi‘) _ dpg — b
! dt dt dt dt 97

ou seja, a taxa de variagao dos vetores posicao dos centros de massa dos atuadores,
b

79

massa da estrutura, v°, (representados em {B}). Logo, por meio de 1} tem-se

g’

Vi, (C.19)

v;, (representados em {B}) é igual a taxa de variagao do vetor posi¢ao do centro de

que

Lo du? dvg

Desta forma pode-se reescrever ((C.18]) como

b de b b b b

C.3 Estrutura: Momento Angular

Analogamente, para a estrutura a variagao do momento angular é dada por

T ng . b . b b
BT — ==Y 7= (& xF), (C.22)

=1 i=1

sendo H® o momento angular da estrutura representado em {A}, d® o vetor posigao
do atuador ¢ com origem no centro de massa da estrutura e extremidade no centro
de massa do atuador ¢ representado em {B}. Substituindo (C.6)), (C.16) e (C.21)

em ((C.22) tem-se

by b
dH® d? Gy !
() - 2(g)-venrg] B | e
=1 Igzﬂz i=1
- b dvg b b - b b - b b
— Zdix mi | +w” X mv, +Zdi><Pi+Zdi><Ti.
=1 =1 =1

(C.23)
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Observacao 5 (Simetria da disposi¢cao dos atuadores no quadrirrotor)

Note que devido a distribuicao simétrica dos atuadores tem-se que d, = —d; e dy =
—d,.

Sendo ((C.20) igual para todo atuador i, e d? na forma

d 0 —d 0
& =10|, d=1|d, d&=|0|, d&=|-d|, (C.24)
0 0 0

tem-se a parcela de (C.23)), considerando m; = mg = mg = my = m,

4 b
d d
;(dfx<mi<%>+wbxmv>> Zdb ( (Ug>+wb><mavg>:0.

(C.25)

devido a simetria dos atuadores, ver Observagao [, Também devido a simetria e por
PP = Pt = P} = P! tem-se

4
d dlx P =0. (C.26)

Logo, com (|C.25)) e ((C.26) pode-se reescrever ((C.23)) como

dH® dw® ! e
RT ( di ) = _Iéll)r (ﬁ) — OJb X ]grwb — Z _ngngz +
i=1 Tb Q

+ Z  + Z db X Tb

(C.27)

Além disso, aplicando ((C.3)) a estrutura tem-se

b

RT <d§£ ) =1 (dd%) + wb x IPw?, (C.28)
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sendo I? o tensor de inércia da estrutura representado nas coordenadas { B}. Subs-

tituindo ((C.28) em (C.27)) tem-se

d b
+wb x I’ = I (d—i>—wbxli’Tw
SD RS WS

Sendo I* := I? + I}, na formd|

L. 0 0
I'={o 1, 0],
0 0 I,

tem-se

dw?
=) =
(%)

b b
4 waiIZZ

PN Wz, |+

=1

0.0,

(C.29)

(C.30)

wzﬂzlﬁjz 4
—b T8, |+ () + ) (A x 1)) =
i=1 ISZQl i=1 i=1
(wgwlz)>(lgl/)y - Is;:) wZQRIgz |
b, b b b e
(wxwy)(lxa: - Iyy) IzzQR .
4 |0 : 0 dTy [0 —dT,
+ > o[ +> [ [—an|+] 0|+ |dls| + | 0
=1 Q,; =1 0 0 0 0

sendo Qr = Q1+ Qo+ Q3+, T; e Q; definidos em ([2.1)) (2.3)). Reescrevendo ((C.31)

elemento a elemento

It = (wheh)(If, — I1) — whQRTL, + (AT, — dTy) (C.32)
I;J)y Wy = (W Y12, — I2,) + wiQRTY, + (—dTy + dT)
]zljz W, = (wng)(lzm_]b QRZb +ZQ’L

!Note que o momento de inércia continua diagonal porém as componentes de I, em torno do

eixos x e y podem ser distintas.
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C.4 Estrutura: Momento Linear

Para a estrutura, a variacao do momento linear é dada por

RT <%> =P - 24: (F)), (C.33)

i=1

substituindo (C.21)) em ((C.33]), e lembrando que my; = my = mz = my = m, tem-se

dL® - dv?
RT <d_te> =P’ - Z (ma (d_zf) + WP x mavz — P — Tf’) , (C.34)

i=1

substituindo em (C.34) com P’ := P’ + "7 PP tem-se

4 b
Le d
RT (%) =P+ (TP 4+ T2+ T2 +TP) - g (ma (%) + wb x mavg> , (C.35)

=1

e aplicando (C.4) em RT (dig> tem-se

(me (%Ig)) + wb x mevb) = P+ (T?+ T+ T+ 1))+

g
4 dug b b
- Do (ma (W) +w’ X My, )

dv? b b dvg b b=
() o mt) ()=,
= PP (TP 4+ T+ T+ TP,

reescrevendo ((C.36) com m = m, + 4m, tem-se
<m (%) + w? x mvS) =P+ (TP + T+ T+ 17, (C.37)

reescrevendo em {A} tem-se

m (%) =R(RTP'+ (Y + T3+ T3+ 1Y) (C.38)
0
dvg \ _ b b b b
m(G)=| 0 | +ROP+ T+ T2 +TD). (C.39)
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Reescrevendo em partes obtém-se
4
mi = (csl + chspsi) Z T;,
i=1
4
mij = (sisd — cpclsg) > T,
i=1

4
mzZ = —mg+ (spcpc) ZTZ" (C.40)
=1
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Apeéendice D

Equacoes de Euler-Lagrange para

um Corpo Rigido

Um corpo rigido (uma barra) possui um numero infinito de particulas. Como a
distancia entre as particulas é fixa, somente seis coordenadas sao suficientes para
especificar completamente a coordenada de qualquer particula do corpo rigido. Em
particular, pode-se utilizar trés coordenadas cartesianas para especificar a posicao do
centro de massa e trés angulos de Euler para especificar a orientacao do corpo rigido.
Estas coordenadas (posi¢ao cartesiana do centro de massa e angulos de Euler) nao
apresentam restricao e, por isso, sao denominadas de coordenadas generalizadas.

Considere dois sistemas de coordenas: um sistema inercial Sy e um sistema maovel
Se, solidario ao corpo rigido com origem no centro de massa C. Sejam 7 o vetor
posicao de C' com respeito a Sy e & a velocidade angular do corpo vista de Sy. Seja w
as coordenadas de @ expressa em Sy e 1 as coordenadas do centro de massa expressa

em Sy. Sabe-se que:

e O vetor posicao do centro de massa pode ser expresso como funcao das coor-

denadas generalizadas:
r=f(qg), qeR™.

Pode-se utilizar trés coordenadas cartesianas para especificar a posicao do

centro de massa.

e A velocidade do centro de massa v = 7, vista de Sy e representada em Sy,

pode ser reescrita como

or
= J,(q)q, Ju(q) = —.
v (9)d (9) 9

e A velocidade angular, vista de Sy e representada em Sy, é tal que w = RRT,

sendo R(q) a orientagao do corpo rigido expressa como fungao das coordena-
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das generalizadas. Pode-se utilizar trés angulos de Euler para especificar a
orientacao do corpo rigido.
Como R = g—ﬁql +...+ %QW sendo g—ﬁ € IR**3, podemos escrever que
OR _r OR _r
w=—Rqa+...+ —R ¢n
aql a%n
Logo, tem-se que:

6_&) = 8_R RT

6qj
Note que & e 22

945
e podemos escrever que

sao matrizes anti-simétricas. Portanto, %RT ¢é anti-simétrica

sendo J,,; tal que J;j :

w:Jw1q1+---+meij7
OR pT
a—q_R.

A velocidade angular pode ser reescrita como:

W = Jw(‘])da Jw = le me

Note que, dependendo da representacao da orientacao, J, pode variar.

Teorema 5 (Energia Cinética de Translagao) Dado

1
K, =

T

1
—v'mu =
2
a sequinte relagao é valida:

d |0K, oK, d
— —| — = — [va} Jvj
sendo mv a quantidade de movimento linear (ou momento linear).
Prova: Ver Segao [D.1]

1
K, =

Teorema 6 (Energia Cinética de Rotagao) Dado

§w?%w, To:= RIRT =17,
a sequinte relagdao € vdlida:

I=1",
d

d[0K,] 0K, d
dt | 0g;

9 Tt

[UJTI()} Jw]‘ N
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sendo Tow a quantidade de movimento angular (ou momento angular).

Prova: Ver Segao [D.2] |

Compondo os movimentos e definindo
K=K,+K,,

tem-se que

va} Jvj

W] g+ &

d{a/c] oK d y

i |og) " og, —
Além disso, tem-se:
d oK) ok _ d
dt | 0¢ dq dt

Definindo-se o par “for¢a e momento” resultante no corpo rigido (momento em

[w'To] J. + % [v"'m] J,

torno do centro de massa e expresso nas coordenadas inerciais e forga resultante
aplicada no centro de massa e expressa nas coordenadas inerciais) por

W= | 4[] 4WT] ], WeRS,

podemos escrever
d {GIC} oK

dt [9q]  9q

Jo
I‘IT:] IIIT [ ] 7
dt

w

sendo

Jy
J= [ ] e RO>™ .
Ju

OBS: Este par é denominado de Wrench (“chave inglesa”) e também de forca gene-
ralizada.

Sejald(r) : IR?* — IR o campo potencial /gradiente funcao apenas do vetor posicao
r, responsavel pelas forcas conservativas, com resultante F,. Portanto, podemos

escrever que

o
or’

ou seja, FwT é o gradiente com respeito a r do campo U(r). Relembrando que r é

T _
F/lp—

uma funcao das coordenadas ¢, tem-se pela regra da cadeia que:

ou  oU or
T pTy,
dq or dq vl

Seja ainda 7, o momento em torno do centro de massa da resultante Fy, das forcas

conservativas. Podemos entao escrever que o par “for¢a/momento”das forcas con-
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servativas é dado por
wT T LT

Com isso, o termo W7TJ pode ser representado por:

ou
T T T T T T T T
Wi T =W, + Wy J =W, J+ FyJy+ 7o =W — 8—(] + 7y s
ou, equivalentemente:
ou
Wh+ — =WhJ+71J,.
dq
Definindo o Lagrangiano
L=K-U,
temos que
d [0L oL d |oK oK au au
— = === ==t —=WJ+ —=WLJ+7]J,.
dt{aq} 04 dt[aq} RN Tog T et T

Quando a Energia Potencial U(q) do corpo rigido é devida apenas ao campo gravi-
tacional, ou as forcas conservativas atuam no centro de massa, tem-se que 7, = 0

e

d [oL] oL .
7 7] ~ 3¢ ="

D.1 Demonstracao do Teorema

A energia cinética do centro de massa é dada por:

1 1
K, = —mvTv = —msT
2 2

Derivando em relacao a g; e ¢;, temos:

7'~ (D.1)

0K, 1 .p0r 1 (ar\" o
= —mf"T—T + -m (—T> 7= mf‘T—r ; (D.2)
dq; 2 dg; 2 \0q dg;
e, analogamente, tem-se
0K, . Or
— =mr — D.3
90, 94, (D.3)

. 9 - ar - . ~ . .
Note que 1 = LT 550 Derivando em relagao a ¢;, temos:

or or
or _ or D.4
0q;  0g; (D-4)

Entao,
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dq; dq;
Temos as seguintes relacoes:
0K, ol 7 d ( or ) 0K, i T or
=mrT — =miT — | — — = —
9q; dq; dt \ 0q; 9q; g,

d [aKU] s 0K,
dt 8q] 8(]] 8qj

Portanto,

adr _d {am} 9K,
o vnl el

D.2 Demonstracao do Teorema [6]

Sendo J,,; := g—fRT podemos escrever que

0J.  O°R g, OROR
dq; . 9q;0q; Jq; 0q; '

Somando e subtraindo 8R ORT tomos:
_7 8‘]1

0J. PR _,  ORORT [6R6RT 8R8RT1

= + = + | == - —
dg;  0g;i0q; dq; 0q; dq; 0q;  Oq; Ogi

Além disso, multiplicando-se por ¢;, a seguinte relacao é valida:

anQZ‘ (98 qu+a_%GQz

i . O’R OR ORT {OR(?RT OR 8RT} .

3_%‘ qu N 6_% 0q;

O ultimo termo da expressao acima poder ser reescrito como:

{8R8RT OR 8RT} ' [6RRTR8RT OR 6RT}

- ~ —R"R
0q¢; 9q;  Og; Oqg; 0¢; dq;  Og; 0q;

Lembrando que J,,; := g—f_RT, tem-se:

ORORT ORORT S AT A AT
- a_ .z = Jwi(]w‘ - Jw’(]wi .i .
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Logo, tem-se que

aJ;Zq. PR pp. (ORORT 1o .1 oo
g; " 9q:0q;

Sendo J,; := %RT, tem-se que
J

J;J =
J 8qj 8qj

5 _ OR OR . __ m  OR
ecomoR—({)—qlqu—...%-8q—mqm—Zz 1 3q; %—Zz i =g, tem-se ainda que

Portanto,
=35 0L S [ = "]
8qj

ou, equivalentemente

* 3sz .
ij = [Z szQz] wj + Jwy

Z sz QZ] )

Mas, w = Ju¢ = >, Jui¢i. Portanto, >, JoiG; = & e podemos escrever

A OJ; AT -
ij = _wqu — CL)ij + ijwT
an
. ~ T - ~T ~
Seja v um vetor de teste. Como J,; = —J,; e w’ = —w, tem-se que
AT o~ T A
—Wdyj F I | v = =0y v+ w0 v = 00— J,jw00 = wX (S Xv)—Jui X (wXv) .

Utilizando a identidade a x (b x ¢) = (a - ¢)b — (a - b)c trés vezes temos que
X (Juj X V) = Jj X (WX 0) =0 X (Jyj Xw) = —(Jyj XW) X0 =(wX Jy) Xv

ou ainda
AT AT
—W0dy; F Jwt | v=(w x Jy;) X 0.
Com isso temos que

8Jw7j

J,: = Zowr
y) 8(]]‘
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Odus 8w _
Notando que ) , b di = e que Jw] = 94,7 tem-se que

ow  Ow
=t (wxJ,
95, ~ 9g, ( i)

Considere apenas a energia cinética de rotacao:

1
K, = §wTIow, To:=RIR" =17, T=1".

Notando que

0L, OR ORT  OR ORT  OR ORT
0 _Z'TRT L RT = ——RT'RTR" + RIR'R = —RT'T,+TyR
dq;  0Og; dq;  0Og; dq;  0Og; dq;

tem-se que 5 810 = J Lo —i—IgJ Portanto, —wT ‘?)I"w = wTIOJT w e podemos escrever

que
0K, ow 1 101 T [(%} o ] T [&u ]
=wl —i——w —w=wl |+ Jw| =wl |z +twxJ,
9q; " 0q; 9g; “log " 1 9g; ’
Além disso:
0K, 19 1 0T, 0
=l 0_(,.0 T8 = wTIO—w =w" LoJy;,
04, dq; 2 0¢; 04,
‘ d [OK.
E |: 8q]w:| = O:JTI()ij + wTI()ij + (.UTI()JWJ' s

que pode ser reescrito como

d [0K,] d .,
e T Joi + W Ty
dt[aqj} gt [ Do) Juj T Toduy

Sw __ Ow

9, — 9q, T (w x Jy;). Sendo assim, tem-se que

Por outro lado, ij =

d [0K,] d . , o [Ow
— T Ty | —
7 {aqj ] g (W' To) Juj + w' Ty {8% + (w x ij)} ,

ou seja,

d {8[@} 0K, d

T
9q; | 9q;  dt " To] Lo

140



Apeéendice E

Modelo de um Quadrirrotor:

Euler-Lagrange

Para o desenvolvimento do modelo do quadrirrotor por meio do formalismo de Euler-
Lagrange é necessario descrever as expressoes de energia cinética e potencial do corpo
rigido, para isso considere a matriz de rotagao R e o Jacobiano da Representacao J,

dados por

cpcld — spsipsd  —copsy  chsh + clspsiy

R = |cOst) + cipspsh  copc)  sipsl — cipebso| (E.1)
—cpst s¢p coch
cd 0 —cosb
Jo=10 1 s¢ |. (E.2)
s 0  coch

Pode-se representar qualquer ponto do corpo rigido no sistema de coordenadas

inercial {A} por meio de

p* = Rp’, (E.3)

sendo p* = [wa Ya za} e pb = [xb UYp zb} os vetores posi¢ao de um particula
do corpo rigido, descritos no sistema de coordenadas inercial e do corpo, respec-
tivamente. Dada a simetria mecanica da estrutura do quadrirrotor considera-se

sua matriz de momento de inércia na forma diagonal. Sendo assim, substituindo a
derivada de na expressao de energia cinética, tem-se
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~

K = = (¢2CZ¢ + *0 — P2 PPl — 2¢¢c¢c939>

2
n % <¢2 —452029+¢202¢029+2¢3¢c¢0989>
Iy (; i 2
+ (4 4bso) (B.4)

O somatério das energias potencias gravitacionais pontuais é equivalente a ener-
gia potencial da massa total do corpo calculada na altura de seu centro de massa.

Entretanto a altura do centro de massa do corpo rigido nao depende da orientagao

do corpo rigido, com isso Z—Z; =0, gz; 0e g—fp’ = 0. Neste caso pode-se escrever

L =K —U = K e portanto tem-se as equacaos de Euler-Lagrange

o) 99
— (Iy1*s(20))/2 + Lish0c(¢) — I, 0c(¢) — Lap0c(d) +
—  Lp§0s(20) + L.¢05(20) — Lipc(d)c(0)s(0)¢) +
+ L.c()c(0)s(0)1) — Lpth?c(9)c?(0)s(¢) + L. c(¢)c*(0)s(4) +
+ 2Lp0h0c(9)P(0) + 2L100c(d)c(6)

5 (55) -5 = 1+ s+ dic(o) +
b (L = L5202 — (2e(0)7(26)) /2 + de(é)e(26)).

dt <@) N @ = Ty + Lys(0)0 + [rxc(¢)2¢ - Iyyc(¢)2¢ + Lo @0c(o) +

+ Ly 90c(¢) — L.gc(9) — Lnac(d)’c <0>w+fzzc<¢>2 A (0)) +
— Los(20) + Lydnps(20) — Luc(6)c(0)s(0)¢ +

+ L.o()c(0)5(0)0 + Lxd’c(6)5(9)s(0) — L6 c(0)s(6)s(6) +
— 2L4000c()P(0) + 2L..00c()*(0) + 2Uuadtic()c(0)s() +

— 2L.00c(9)P(0)s(9) + 2Lnat00 (¢)c(6)5(6) +

— 2122¢éc2(¢)c(9)s(9). (E.5)

Uma vez que as primeiras e segundas derivadas dos angulos de Euler sao dadas por

6 = J'Q,

r

0 = (J-HQ+J7'Q, (E.6)
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T
sendo ) = [wx Wy wz] , pode-se reescrever [E.5 substituindo as primeiras e se-

gundas derivadas dos angulos de Euler e utilizando as aproximacgoes sen(¢) ~ ¢,
sen(0) = 0, sen(vy) = 1, cos(¢) =~ 1, cos(f) = 1 e cos(1)) ~ 1, tem-se

d (0L oL

dt (a_¢> - a_ﬁb = Lyp(Ws — wowyl) + Lo (0.0 + wyw.) — Iyywy(w: — web)
d (0L oL

% (%) a % - Iyywy + Lppwaw, — L wew,

d (0L oL

dt (a@z}) “a0 = I8t ol Fwsy) — Loa(a — wotz + watoy) +

— La(wpw.¢ — W, +wyw,b), (E.7)

utilizando as aproximacoes ¢ ~ 0, § =~ 0 e 1) ~ 0, tem-se

d (0L oL
( ) = ]xxwac + (]zz - Iyy)(wywz) )

dt \op) ¢

d (0L oL .

i (56) 5 = Tt o= L),

d (0L oL

— —_— —_— — P— . e . E.
dt (0¢> o Loz + (Iyy — Loa) (wowy) (E-8)

Aplicando o formalismo de Euler-Lagrange aos atuadores e incorporando os resul-

tados como um torque externo a estrutura tem-se

Lpw, = (wyw,)(Iyy — I.z) — w,QrT,, + (d1y — d1y),
. — 1

Ly, = (wow,)(Ls — Liy) + w, QL. + (—dTy + dT3),

4
L. = (wowy)(Low — L) — QLo+ > Qi (E.9)
i=1

finalmente, dada as aproximacgoes angulares anteriores, tem-se por consequéncia que

J,. = I, portanto pode-se expressar o modelo também na forma

Lo = (09)(1,, — L..) — 0QpT.. + (dTy — dT}),
[yyé = (wa)([zz - [x:r) + éQR-’Zzz + (_dTl + dT3) )

4
Ly = (30)(Lw — Iy) — QrZe + Y Qs (E.10)
=1

E.1 Rotina Desenvolvida em Matlab

% desabilita o warning do simple()
warning (’off’,’symbolic:sym:simple:Deprecated’);
separador = ’
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syms phi the psi x y z dphi dthe dpsi

%1: Matrizes do artigo "Multirotor Aerial Vehicles: Modeling, Estimation, and
%Control of Quadrotor"

%2: Matrizes da tese "Design and Control of Quadrotors With Application To
%Autonomous Flying"

opt = 1;

disp(separador)

disp(’Matrizes de rotag8o e Jacobiano da Representag&o’)

if (opt == 1)
disp(’opt 1)

R = [ cos(psi)*cos(the) - sin(phi)*sin(psi)*sin(the), -cos(phi)*sin(psi), cos(psi)*sin(the) + cos(the)*sin(phi)*sin(psi);
cos(the)*sin(psi) + cos(psi)*sin(phi)*sin(the), cos(phi)*cos(psi), sin(psi)*sin(the) - cos(psi)*cos(the)*sin(phi);

-cos(phi)*sin(the) , sin(phi) B cos (phi)*cos (the)]

Rr = [ cos(the), 0, -cos(phi)*sin(the);
0, 1, sin(phi);
sin(the), 0, cos(phi)*cos(the)]

end

if (opt == 2)

disp(’opt 27)

R = [ cos(psi)*cos(the), cos(psi)*sin(the)*sin(phi) - sin(psi)*cos(phi), cos(psi)*sin(the)*cos(phi) + sin(psi)*sin(phi);
sin(psi)*cos(the), sin(psi)*sin(the)*sin(phi) + cos(psi)*cos(phi), sin(psi)*sin(the)*cos(phi) - sin(phi)*cos(psi);
-sin(the) , cos(the)*sin(phi) s cos(the) *cos (phi)]

%[p;q;r] = Rr.[dphi;dthe;dpsi]
Rr = [1 0 -sin(the);
0 cos(phi) sin(phi)*cos(the);
0 -sin(phi) cos(phi)*cos(the)]
end

Rr_inv = simple(inv(Rr))

disp(separador)

disp(’Vetor posigdo r em coord. inerciais (xyz sdo as coord. body):’)
r =R * [x;y;z]
v_x = diff(r(1),the)*dthe + diff(r(1),phi)*dphi + diff(r(1),psi)*dpsi;

v_y = diff(r(2),the)*dthe + diff(r(2),phi)*dphi + diff(r(2),psi)*dpsi;
diff (r(3),the)*dthe + diff(r(3),phi)*dphi + diff(r(3),psi)*dpsi;

v_z
v_xx = diff(v_x,x); %vx parcela x
v_xy = diff(v_x,y); %vx parcela y

v_xz = diff(v_x,z); %vx parcela z

v_yx = diff(v_y,x);
v_yy = diff(v_y,y);
v_yz = diff(v_y,z);

v_zx = diff(v_z,x);
v_zy = diff(v_z,y);

v_zz = diff(v_z,z);

al
a2 = simple( y 2*(v_xy~2 + v_yy~2 + v_zy~2)

simple( x"2*(v_xx"2 + v_yx"2 + v_zx"2)

)5
)5
a3 = simple( z"2%(v_xz"2 + v_yz"2 + v_2zz"2) );
a4 = simple( 2xx*y*(V_XX*V_Xy + V_yX*V_yy + v_zx*v_zy) );
ab = simple( 2xx*z*(V_XX*V_XzZ + V_yX*V_yz + V_zx*v_zz) );

a6 = simple( 2xy*z*(V_xy*v_xz + V_yy*v_yz + v_zy*v_zz) );

disp(separador)
disp(’Vetor velocidade v2 em coord. inerciais:’)

v2= al + a2 + a3 + a4 + ab + a6
%% separa os coeficientes em cxyz de acordo com a ordem de txyz
[cxyz,txyz] = coeffs(v2, [x,y,z]);

%% desprezando os termos cruzados e reorganizando na forma:
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% x"2.bl + y~2.b2 + z°2.b3 =
% (x"2 + y"2).cl + (y°2 + 2°2).c2 + (2°2 + x72).c3

bl = cxyz(1);
b2 = cxyz(4);
b3 = cxyz(6);

c1 = simplify( (b2 - b3 + b1)/2 );
c2 = simplify( (b3 - bl + b2)/2 );
c3 = simplify( (bl - b2 + b3)/2 );

%% Agora podemos escrever energia cinetica T
disp(separador)

disp(’Energia Cinética T:’)

syms Ixx Iyy Izz

T = (1/2) * Ixx * c2 + (1/2) * Iyy * c3 + (1/2) * Izz * cil

%% Energia potencial V = mgh

disp(separador)

disp(’Energia Potencial V:’)

% 1(3) = rz, altura h no sist. coord. inercial

syms g m

% Substitui a integral de m pelos respectivos momentos de inercia.
rz_x = diff(r(3),x);
rz_y = diff(r(3),y);
rz_z = diff(r(3),z);

V = g*(Ixx*rz_x + Iyy*rz_y + Izz*rz_z)

%% Lagrangian L = T - V
disp(separador)
disp(’Lagrangiano L:’)
L=T-V

%% Derivadas Lagrange

%Deriva L por q_d

d11=simple( diff(L,dphi) );

d12=simple( diff(L,dthe) );

d13=simple( diff(L,dpsi) );

%em seguida deriva por t

syms t phi(t) the(t) psi(t) x(t) y(t) z(t)
d21 = simple( diff(eval(clean_cmd(d11)),t) );
d22 = simple( diff(eval(clean_cmd(d12)),t) );
d23 = simple( diff(eval(clean_cmd(d13)),t) );

%Deriva L por q

syms phi the psi x y z dphi dthe dpsi
d31 = diff(L,phi);

d32 = diff(L,the);

d33 = diff(L,psi);

/Reescreve em t

syms t phi(t) the(t) psi(t) x(t) y(t) z(t)
d31 = simple(eval(clean_cmd(d31)));

d32 = simple(eval(clean_cmd(d32)));

% d33 = simple(eval(clean_cmd(d33)))

#Expressao final Lagrange
disp(separador)

disp(’Eq. de Lagrange:’)
taux = simple(d21 - d31)
tauy = simple(d22 - d32)
tauz = simple(d23 - d33)

%% Resolve para qd e qdd

% a ideia eh suprimir as derivadas dos angulos deixando
% apenas omegas e eventuais angulos

rpy_d = diff([phi; the; psil);

wi = [1 0 O]*Rr*rpy_d
w2 = [0 1 O]*Rr*rpy_d;
w3 = [0 0 1]*Rr*rpy_d;
Omega = [wl; w2; w3];

%clean_cmd elimina as strings geradas pelo char e troca D() por diff()
% disp(’Omega derivado no tempo:’)

wi_d = diff(eval(clean_cmd(w1)));

w2_d = diff(eval(clean_cmd(w2)));

w3_d = diff(eval(clean_cmd(w3)));
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Omega_d = [wi_d; w2_d; w3_dl;

syms real phi the psi dphi dthe dpsi ddphi ddthe ddpsi wx wy wz dwx dwy dwz

disp(separador)

disp(’Sistema de eqs. de Omega e Derivada Omega:’)
s1 = strcat(rewrite_notac_drpy(wl), ’ - wx == 0’)

s2 = strcat(rewrite_notac_drpy(w2), ’ 0’)

s3 = strcat(rewrite_notac_drpy(w3), °’ 0’)

s4 = strcat(rewrite_notac_drpy(wi_d), ’ - dwx == 0’)
sb = strcat(rewrite_notac_drpy(w2_d), ’ - dwy == 0’)
s6 = strcat(rewrite_notac_drpy(w3_d), ’ - dwz == 0’)
disp(separador)

disp(’Resolve para [s_dphi s_dthe s_dpsi s_ddphi s_ddthe s_ddpsi]:’)
[s_dphi s_dthe s_dpsi s_ddphi s_ddthe s_ddpsi] = solve(sl,s2,s3,s4,s5,s6,dphi,dthe,dpsi,ddphi,ddthe,ddpsi);
s_rpy = [s_dphi s_dthe s_dpsi s_ddphi s_ddthe s_ddpsi]

disp(separador)

disp(’Eq. de Lagrange (dRPY e ddRPY --> w e dw):’)
taux_omega = rewrite_tau_eq(taux, s_rpy)
tauy_omega = rewrite_tau_eq(tauy, s_rpy)
tauz_omega = rewrite_tau_eq(tauz, s_rpy)

disp(separador)

disp(’Eq. de Lagrange (dRPY e ddRPY --> w e dw), com aprox. para angulos peq:’)
taux_omega = rewrite_angPeq_aprox(char(taux_omega))

tauy_omega = rewrite_angPeq_aprox(char(tauy_omega))

tauz_omega = rewrite_angPeq_aprox(char(tauz_omega))

disp(separador)

disp(’Aprox. omega para o angulo especifico correpondente:’)
taux_rpy = rewrite_omega2rpy_aprox(taux_omega)

tauy_rpy = rewrite_omega2rpy_aprox(tauy_omega)

tauz_rpy = rewrite_omega2rpy_aprox(tauz_omega)

disp(separador)

disp(’Descrigdo dos torques:’)

% syms b 1 d wl w2 w3 w4 Jr

% taux = b*lx(w4"2 - w2°2) + Jr*dthex(wl+w3-w2-w4)
% tauy = b*1*(w3°2 - wi1"2) + Jr*dthe*(-wl-w3+w2+w4)
% tauz = d*(w1"2 - w2°2 + w372 - w4"2)

syms Omegar Jr Mx My Mz

taux = Mx + Jrxdthe*(-Omegar)

tauy = My + Jr*dphi*Omegar

tauz = Mz

disp(separador)

disp(’Reescrevendo em fungdo de ddRPY:’)

func_ddphi = rewrite_evid_ddRPY(taux_rpy,ddphi,taux)
func_ddthe = rewrite_evid_ddRPY(tauy_rpy,ddthe,tauy)
func_ddpsi = rewrite_evid_ddRPY(tauz_rpy,ddpsi,tauz)

disp(separador)

disp(’Eqs. Dindmicas finais:’)

syms real Fzbar m

func_ddx = [1 0 0]*R*[0; O; Fzbar/m]
func_ddy = [0 1 0]*R*[0; O; Fzbar/m]
func_ddz = [0 0 1]1*R*[0; O; Fzbar/m]

disp(separador)

disp(’Formula de Taylor:’)

At1 = [diff(func_ddx,phi) diff(func_ddx,the) diff(func_ddx,psi);
diff (func_ddy,phi) diff(func_ddy,the) diff(func_ddy,psi);

diff (func_ddz,phi) diff(func_ddz,the) diff(func_ddz,psi)]

Arl = [diff(func_ddphi,dphi) diff(func_ddphi,dthe) diff(func_ddphi,dpsi);
diff (func_ddthe,dphi) diff(func_ddthe,dthe) diff(func_ddthe,dpsi);
diff (func_ddpsi,dphi) diff(func_ddpsi,dthe) diff(func_ddpsi,dpsi)]

Btl = [diff(func_ddx,Fzbar);
diff (func_ddy,Fzbar);
diff (func_ddz,Fzbar)]

Brl = [diff(func_ddphi,Mx) diff(func_ddphi,My) diff(func_ddphi,Mz);
diff (func_ddthe,Mx) diff(func_ddthe,My) diff(func_ddthe,Mz);

diff (func_ddpsi,Mx) diff(func_ddpsi,My) diff(func_ddpsi,Mz)]

disp(’Reformatando para ficar compativel com o .m do Kx e Kr:’)

syms phibar psibar thebar dphibar dthebar dpsibar
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phi = phibar; psi = psibar; the

dphi = dphibar; dthe

At2
Ar2
Bt2
Br2

subs (At1)
subs (Ar1)
subs (Bt1)
subs (Br1)
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Apeéendice F

Teoremas Auxiliares

F.1 Centro de Massa de um Corpo Rigido

Considerando um corpo rigido constituido de material homogéneo e um sistema de
coordenadas S qualquer. Seja r as coordenadas do vetor posigao 7 de um ponto do
corpo rigido com massa dm em relagao ao sistema S. Por ser homogéneo, podemos

escrever que a densidade p(r) é constante e é dada por:

p(r)=p=m/V,

Portanto, dm = pdV e, equivalentemente,

m:/ dm:/pdv,
M \%

sendo M a regiao do espago ocupada pelo corpo rigido com volume V' e massa m.

O centro de massa esta localizado na seguinte posi¢ao com respeito ao sistema de

1 1
rcz—/p(r)rdvzﬁ/rdvz—/rczv.
m v m v V v

F.2 Energia Cinética de um Corpo Rigido

coordenadas S:

A energia cinética de uma particula ¢ é dada por

1 1

sendo m; a massa da particula, r; as coordenadas do seu vetor posigao visto de
um sistema de coordenadas inercial e v; = r; a velocidade da particula vista deste

sistema de coordenadas inercial e representada no mesmo. A energia cinética de um
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sistema de particulas (nimero finito N de particulas) é dada por:

A energia cinética K de um corpo rigido homogéneo é definida por:

1 1
=3 [ swapav = [ @5 dm,
2/, 2 )

sendo U a velocidade de um ponto do corpo rigido de massa dm vista do referencial
inercial correspondente ao vetor posicao 7 com coordenadas r neste sistema. Note
que ¥ = ¥ e que 7 = v, sendo v as coordenadas de ¥ neste sistema de coordenadas

inercial.

Observacao 6 (Derivada de Ponto e Vetor) Considere dois pontos B e P em
um corpo rigido e dois sistemas de coordenas: um sistema inercial So e um sistema
movel Sg, soliddrio ao corpo rigido com origem em B. Sejam p o vetor posicao de

P com respeito a Sy e b o vetor posicao de B com respeito a Sy.

—

1. ¥:=p—b € um vetor livre.

2. p, b sdo pontos em Sy.

3. ﬁ e 5 sao os vetores velocidades dos pontos p, l;, visto de Sy.
4. O vetor Féa variagao temporal de 7, visto de Sy.

5. Tem-se que ]5’ = b+ 7, oou seja:  wariacdo de p vista de Sy =

variacao de b vista de So + variagao de 7 vista de Sy
Teorema 7 Podemos dizer que
P=b+@ X T,

livre de coordenadas, mas com variacoes vistas de Sy. A wvelocidade angular &
vista de Sy e escrita em Sy € representada por wy e € tal que Oy = RRY. A velocidade

angular & vista de Sy e escrita em Sp € dada por wp = RTwy. Vale relembrar que

&op = RTR.

Prova: Seja p; as coordenadas de p'em S; (i = 0, B). Analogamente para b; e

r;. Tem-se entao que:

po(t) = bo(t) + R(t)rm,
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sendo R a matriz de rotacao apropriada e rz € IR? constante. Entdo, a variacao de

p vista de Sy e representada em Sy é dada por:
po(t) = bo(t) + R(t)?“B s

sendo by a variagao de b vista de Sy e representada em Sy e R(t)rp a variagao de 7
vista de &y e representada em Sy.

Definindo wy em Sy, tal que @y = RRT, tem-se

po(t) = bo(t) + wo(t) X T’0<t> .
Lembrando que RT (wy X ry) = RTwo(t) x RTry(t), tem-se que
RTp()(t) = RTbo(t) + RT(Wo(t) X Tg(t)) ,

0 que equivale a
pB(t) = bB(t) + (UB(t) X TB(t) .

Logo, podemos dizer que p'= b+ & x 7 livre de coordenadas, mas com variagoes
vistas de Sy. |

Teorema 8 (Energia Cinética Livre de Coordenadas) Considere um ponto
P do corpo rigido e seja C' o centro de massa do corpo. Sejam ainda 7. o vetor
posicao de C' com respeito a P, 7 o vetor posicao de uma particula de massa dm

com respeito a P e IP o Tensor de Inércia do Corpo com respeito a P dado por

i =/ (2T - 77) dm,
M

sendo L o operador identidade. Entao, a energia cinética do corpo é dada por:

1 1
K ==m|tp|>+ 0p -3 x (mF.) + =

—"]_—T’—»
2 “s

\)

sendo & a velocidade angular do corpo, m sua massa e Up a velocidade do ponto P

vista de um referencial inercial.

Prova: Considere um ponto fixo P do corpo rigido e seu vetor de posi¢ao p.

Seja
Z=p+T,
entao . ~
L dz d X Tt d X T
T=—=—+UX7r= WXT
dt0 — dto F
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A energia cinética é dada por :

1
K = §/<<Up+wxf)-(ap+@xf>>dm
M

1 1
= —m|0p|*+ Tp - & x de——c?-/ (7 x (7)) dm &
2 M 2 M

- o

Note que (J X 7)- =& - X = —F - JX.
Entao, considerando que 7= 7. + g tem-se
/ de:/ (Te + p) dm:mfc+/ g dm
M M M
=0

Agora, levando em conta a igualdade 7 x (7x) = 77 - — |7]*Z, tem-se

—_

1
K =gm 15[ + Tp - & x (mi) + =& - I7@

]

onde, I”, o Tensor de Inércia do Corpo com respeito a P é dado por
1" = [ 4Pz -7y dm
M

Em forma matricial, K pode ser exprimida como:

mL — —mr.X Up
mr, X r W

Caso P esteja no centro de massa, i.e. P = C tem-se

H

onde ]C:fM(”ﬁﬂzI — pp+) dm é o tensor de inércia com respeito a C. Caso I seja

mZ 0
0 I

representada num sistema de coordenadas fixo ao corpo, ela sera constante. [ |
Coroldrio 1 (Energia Cinética Livre de Coordenadas) No Teorema [§ fa-
zendo P = C, a energia cinética do corpo é dada por:

1 1. -
K = §m||17H2—|—§cU-IcU,

sendo v a velocidade do centro de massa vista de um referencial inercial e I o tensor

de inércia com respeito ao centro de massa.
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Prova: Basta fazer 7, = 0 no Teorema [§] |

Corolério 2 (Energia Cinética nas Coordenadas do Corpo) Considere um
sistema de coordenadas S¢ fixo no corpo e centrado no centro de massa C e um

sistema de coordenadas inerciais Sg. Podemos escrever que

1 1
K= ivgmvc + Ewgfcwc,
ou, de forma compacta,
1 I 0 1
Y Vo= (v mve,
2 0 Io 2

sendo V¢ a velocidade do corpo expressa nas coordenadas do sistema Sc, M a

matriz de inércia generalizada e

Ic = / p(ro)tLicdV .
\%

Prova: Sejam ainda 7 o vetor posicao de um ponto de massa dm com respeito
ao centro de massa C' e p' o vetor posicao do centro de massa com respeito ao sistema
inercial Sy. Seja r¢ a coordenada de um ponto de massa dm no sistema S¢ e seja
po as coordenadas do centro de massa em Sy. A velocidade do centro de massa
vista de Sy, ¥, quando representada em Sy é dada por vy = po. Por outro lado,
esta velocidade representada em S¢ é dada por vg = Rvyg = Rpy. Entretanto,
1511 = llvoll = [lvcll, pois [lvell = véve = vg BT Rug = vgvo = [Jvll.

Sendo assim, a velocidade v,, do ponto de massa dm vista de Sy e representada
em Sy é dada por

vm:f.m:pO'}_RTC?
sendo 1, = po + Rrc. Relembrando que a energia cinética é dada por:

1 1
k-1t / o) [Tl PdV = / (B - o) dim,
2 Jv 2 Jm

sendo 7, a velocidade de um ponto do corpo rigido de massa dm vista do referen-

cial inercial correspondente ao vetor posi¢ao 7, com coordenadas r,, neste sistema.

Entao, a energia cinética K é dada por:

1 . iy :
K= 5/ P(rm) U UmdV = 5/ p(rm) (lpoll* + 25 Rre + || Rre|*)dV .
v 1%
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Além disso, p(r,,) = p(r¢), portanto, tem-se:

k=3 [ sl + 268 e + | el )av
|4

L lpol* = flvoll* = [lvell;

2. pOTR ¢ independente da geometria do corpo rigido, portanto,
5[ p(re) (208 Rre)dV = QPOTR% Jo p(rm) (re)dV. Portanto,
3 Jv p(re) 208 Rre)dV = 2p5 Ry [, p(re)(re)dV = 0, pois [, p(re)(re)dV
corresponde as coordenadas do centro de massa no sistema Sc.

3. |Rre|l? = (Rre)"Rre. Lembrando que ¢ = RTR, tem-se que ||Rre|]? =
(R(Dc’l"c)T(R(I}0T0> = ’I"gd)gRTR(DCVI"C = ’f‘gd}gdjc’rc = (CDCTc)TCD(ch. No-

tando que Were = we X re = —re X we = —fewe. Logo, ||[Rrel|? =

A T _ TaTa
(Fewe)' Towe = WaTaTowe.

Dos itens acima, a energia cinética

k=3 [ stwollpnl?av + 5 [ streriffcav + 3 [ ptre)lfrelav
v 14 v

pode ser reescrita como

1 T
K = 5/ p(rc)chHchV + §wg (/ p(rg)rgrch> We .
v v

Lembrando que a velocidade do centro de massa ¢ independente da geometria do

corpo rigido podemos escrever que

1 1 T
K= 5 ([ otrorav ) el + 3 ( [ strepiticav) we.
\% 1%

Além disso, como m = [, p(r¢)dV e definindo o tensor de inércia nas coorde-

nadas do sistema do corpo
Io = / p(ro)PEicdV
1%

podemos escrever que

1 1
K= ivgmvc + éwgfcw(;,

ou, de forma compacta,

K:l(vC)T[mI Ulve = Loyt mve,
2 0 I

1
2
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sendo V¢ a velocidade do corpo expressa nas coordenadas do sistema Sg e M a

matriz de inércia generalizada.

Corolério 3 (Energia Cinética nas Coordenadas Inerciais) Considere um
sistema de coordenadas S¢ fixro no corpo e centrado no centro de massa C' e um

sistema de coordenadas inerciais Sy. Podemos escrever que

1 1
K= §vav + §wTIOw,
sendo Iy := RIcRT.
Prova: Segue a mesma linha que o Corolario |
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