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Quadrirrotor com Restricdo em sua Orientacao
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Resumo— Este artigo apresenta uma estratégia de controle
para navegacdo de um VANT (Veiculo Aéreo Nao Tripulado)
tipo quadrirrotor que possui uma restricdo em sua orientagdo
devido a presenca de uma camera fixa sempre apontando para
frente. Para realizar essa navegacéo, foi adotada uma estratégia
de controle de posicdo e orientagdo baseada na técnica de
controle usada em robds moveis a rodas. Resultados de
simulagdo sdo mostrados.

I. INTRODUCAO

Os Veiculos Aéreos Nao Tripulados (VANTS) tém sido
largamente utilizados em diversas aplicacfes atualmente,
tanto militares como civis, tais como em tarefas de inspecéo
que oferem risco a vida humana, como em instalagdes
petroquimicas [1], inspe¢do de ambientes em que ha
incéndio, linhas de transmissdo de energia, dentre outras. O
quadrirrotor é um tipo de VANT que tem se tornado a
plataforma padrdo para pesquisa em robds aéreos [2]-[5].
Isso se deve a constru¢do mecénica robusta, sua estrutura
simples, capacidade para decolagem e pouso verticais (0 que
exige menor &rea do que outros veiculos aéreos) e alto grau
de mobilidade e de, especialmente, ser capaz de fazer voos
pairados, desviando-se de obstaculos enquanto realiza a
tarefa de inspecdo visual.

O quadrirrotor é um sistema de dificil controle, pois é
naturalmente instavel, acoplado e subatuado. Numerosos
trabalhos ja foram realizados para seu controle, como, por
exemplo, modelagem dindmica baseada em leis fisicas [6],
linearizacdo do modelo fisico e aplicacdo de técnicas de
controle cléssicas [7], aplicagdo de técnicas de identificacdo
de sistemas para construgdo do modelo dindmico e
construcdo de um controlador baseado nele [8], controle por
backstepping [9], dentre outros.

Em todos essas estratégias o quadrirrotor é considerado
como holonémico, ou seja, pode se mover em todas as
direcBes. Entretanto, ha certas aplicagbes, como em controle
servo-visual usando uma cdmera fixa na aeronave, onde é
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exigido que o robd se mova, no plano horizontal, na direcdo
para a qual sua camera esta apontando, ou seja, ele ndo pode
mover-se lateralmente. Essa limitagdo gera uma restrigdo
ndo-holonémica artificial similar a presente em robds méveis
a rodas, 0 que inspirou a adocdo de uma estratégia de
controle de posicdo e orientacdo j& usada nesses casos [10].

Este artigo estd organizado como se segue. Apds essa
introdugdo, o modelo dindmico é apresentado na se¢do II.
Secdo Ill descreve a estratégia de controle de posicdo e
orientacdo proposta. Secdo IV discute 0s experimentos
desenvolvidos e seus resultados. As conclusdes finais séo
apresentadas nas secdo V.

Il. MODELO DINAMICO

A fig. 1 apresenta o diagrama de um quadrirrotor com as
forcas de empuxo geradas pelos quatro propulsores F;, Fy, F3
e F4, as velocidades angulares wy, Wy, Wz e w, de cada um
deles, os movimentos angulares de rolagem, arfagem e
guinada, @, 8 e P, respectivamente, e 0S eixos de referéncia
movel e fixa, {Q} e {M}, respectivamente.
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Figure 1.

Diagrama esquemaético de um quadrirrotor.



O modelo dindmico utilizado foi baseado em suposicdes
simplificadoras mostradas em outros trabalhos [11]. As
equacdes de 1 a 6 descrevem esse modelo.
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D, 6 ¢ Y, sdo os angulos de rolagem, arfagem e guinada,
respectivamente. X, Y e Z sdo as coordenadas de posi¢do na
referéncia de mundo {M}. T3, T, 75 € F; SG0 0s sinais
virtuais que sdo convertidos nos sinais pwm (do inglés pulse
width modulation - modulagio por largura de pulso) 6, 85, 83
e &, que sdo aplicados ao sistema. Jy, J, € J, sdo 0s momentos
de inércia e m é a massa total do quadrirrotor.

A matriz que representa a transformacao dos sinais pwm
31, 82, 83 e 8, em sinais virtuais desacoplados T3, T, Tg € F €
mostrada na equagdo 7, enquanto que a inversa, que
transforma os sinais virtuais nos pwm, é mostrada na equagdo
8. K, € uma constante de proporcionalidade entre F; e 8;, d é
a meia distancia entre dois motores opostos e b é a relagdo
entre empuxo e contra-torque do motor.
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Os empuxos individuais F; mostrados na fig. 1 sdo criados
em resposta a velocidade angular dos propulsores que
continuamente empurram o ar para baixo. Se a dindmica dos
motores for negligenciada, a velocidade angular w; é
diretamente proporcional ao ciclo de trabalho do sinal pwm
de entrada, &; . Por outro lado, o empuxo gerado F; é
diretamente proporcional ao quadrado da velocidade angular
w; . Juntando essas duas informac6es, pode-se afirmar que o
empuxo gerado é diretamente proporcional ao quadrado do
ciclo de trabalho do sinal pwm de entrada. Essas rela¢fes séo
mostradas nas equacdes de 9 a 11:

w; X (Sl' (9)
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Para a faixa de operacdo de trabalho, foi verificado que a
relacdo descrita pela equacdo 11 pode ser aproximada por

uma relacdo linear [11] dada pela constante ki, conforme
equacdo 12:

Fi = Kin & (12)

I11. CONTROLE DE POSIGAO E ORIENTAGAO POR REFERENCIA
VARIAVEL

Neste artigo assume-se que o veiculo pode se mover para
cima e para baixo, mas seus movimentos horizontais estdo
restritos de maneira que ele sé se mova na direcdo para onde
sua camera aponta. Isso introduz uma restricdo ndo -
holondmica artificial, similar a presente em rob6s moveis a
rodas. 1sso inspirou a adocdo para o quadrirrotor de uma
estratégia de controle de posi¢do e orientacdo semelhante a
usada naqueles tipo de rob6 [10].

A estratégia de controle por referéncia variavel usa uma
transformacdo de entradas para desacoplar o problema de
controlar o sistema em dois problemas menores: controle de
orientacéo e controle de deslocamento linear. As varidveis de
entrada Xmedido, Xref € Ymedido € Yref SA0 transformadas em Al e
AY, sendo a primeira 0 erro de deslocamento linear e a
segunda o erro de deslocamento angular. As equacdes de 9 a
14 mostram essas rela¢fes, enquanto que a figura 2 mostra a
representacdo geométrica delas.
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Figure 2. A bola vermelha representa a frente do quadrirrotor. Alef
representa a distancia ao destino do robd (Xref, Yref), enquanto que Al é a
distancia a projegdo do destino do robd sobre a reta de direcéo do robb.

Ao se usar os erros linear e angular, Al e AY,
respectivamente, para controlar o quadrirrotor ao longo da
dire¢do Al e em torno do eixo Z, respectivamente, o
desacoplamento ¢ obtido e dois controladores independentes
podem ser usados para garantir a convergéncia ao destino do
robd.



As equacdes 5 e 6, que trabalham com coordenadas em
sistema de referéncia de mundo, {M}, podem ser escritas na
forma matricial, conforme equacéo 19:

[X] . [cos’{’
Y sen¥
A relagdo para posicdo, velocidade ou aceleracdo em

coordenadas de mundo para coordenadas em sistema de
referéncia de rob6 {Q} é dada através das equacdes 20 a 22:
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Ao se associar as equagdes 19 e 22 obtém -se as equacdes
23 a 25, que representam a dindmica de posicdo em
coordenadas de robd:
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A equacdo 24 representa a dindmica de aceleracao linear
do robd com relagdo ao seu eixo Xg, que é o eixo frontal do
quadrirrotor, ou seja, essa equacao representa a dindmica de
movimento linear que recebera como erro o Al, erro de
deslocamento linear. Foi, entdo, projetado um controlador
para deslocamento ao longo da reta de dire¢do do robd, o
eixo Xg, 0 que busca guiar o robd até a posi¢do mais proxima
do alvo sobre aquela reta.

Para controlar a orientacdo em torno do eixo Z , foi
projetado um outro controlador de forma que o veiculo vai
sempre tentar apontar para o alvo. Ele recebe o erro AY dado
prla equagdo 17.

Além desses dois, um outro controlador é necessario para
evitar movimento ou deslocamento lateral, cuja dinamica €
dada pela equagdo 25. Ele procura manter a velocidade
lateral V, em zero.

Esses controladores podem ser de diferentes tipos, tanto
cléssicos, como PIDs (Proporcional Integral Derivativo), ou
mais complexos. Apds sintonia, a acdo concorrente desses
trés controladores guiard o quadrirrotor a qualquer posicgao
desejada, pois, pela equacdo 18, se ¥ for controlado de
forma rapida, AY tendera a 0, logo cos(AY) tendera a 1.
Dessa forma, Al podera ser aproximado por Al e, se Al for
controlado, Al também o serd e o robd tenderd ao seu
destino, como sugerido pelos resultados de simulagdo
apresentados na proxima secéo.

IV. RESULTADOS

A. Descricdo do sistema

Foi construido um simulador usando o software
matematico Matlab e a ferramenta Simulink para avaliar a
estratégia de controle mencionada. Ele esta dividido em seis
blocos principais como mostra a figura 3. Na parte de cima,
da esquerda para direita, estdio os blocos chamados
"referéncia”, "controle”, "conv. V-R", "Quad" e "Saida",
respectivamente; Na parte de baixo ha o bloco chamado
"'sensor".
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Figure 3. Diagrama de blocos do simulador implementado em Simulink.
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O bloco "referéncia" é responsavel por gerar a referéncia
de posicdo (Xeer, Yrer, Zef)- Os controladores de atitude
(rolagem, arfagem e guinada), altitude, orientagdo angular e
de deslocamento linear sdo representados pelo bloco
"Controle”. Ele recebe as referéncias vindas do bloco
"referéncia" e dos préprios controladores de posicao internos
e gera as saidas virtuais 13, 1,4, T4 € F;. O bloco "conv V-R"
implementa a equagdo 8, convertendo os sinais virtuais nos
sinais 8;, 8, 63 e &4 que realmente sdo aplicados aos
controladores de velocidade dos motores. A dindmica do
quadrirrotor, mostrada nas equagoes de 1 a 6, esta contida no
bloco "Quad", o qual recebe os sinais pwm e gera como saida
os angulos de atitude de rolagem, arfagem e guinada, @, 6 e
Y, respectivamente, e as coordenadas de mundo da posicao
do quadrirrotor X, Y e Z. Todos os valores dessas saidas sdo
mostrados em um terminal pelo bloco "saida". Por ltimo, o
bloco "sensor" simula 0 comportamento dos sensores reais,
introduzindo os ruidos de medicdo, produzindo sinais
medidos mais proximos do real.

Os parametros utilizados no simulador foram obtidos a
partir de um modelo real, um protdtipo construido [12] pelo
Departamento de Engenharia de Computacdo e Automacao
da Universidade Federal do Rio Grande do Norte e sdo
mostrados na tabela 1.



TABLE I. PARAMETROS USADOS NO SIMULADOR

Valor
5.99 Kg

Parametro

Massa m

Momento de inércia Jx 0.096 N.m.s%/rad

Momento de inércia Jy 0.096 N.m.s%/rad

Momento de inércia J, 0.191 N.m.s%/rad

Constante do motor K, 37.5N/m

Constante do motor b 0.032m

Aceleragdo da gravidade g 9.8 m/s?

Meia distancia entre motores d 0.32m
Amplitude 0.001,

Ruido periodo de

amostragem 0.1 s

Os controladores usados para controle de atitude e
posicdo (X, Y e Z) foram os cléssicos do tipo Proporcional
Integral Derivativo (PID), Proporcional Derivativo (PD) ou
Proporcional (P). A tabela 2 mostra o tipo de controlador
usado para cada variavel a ser controlada, bem como seus
ganhos. A saida dos controladores de atitude de rolagem e
arfagem foi saturada, limitada, respectivamente em mais ou
menos seis graus e mais ou menos trés graus. Essa limitacdo
foi imposta de forma a tornar 0 movimento do robé mais
suave, o qual ndo precisa de muita velocidade ao realizar
tarefas de supervisdo em voo pairado.

TABLE II. PARAMETROS E TIPOS DE CONTROLADOR
Variavel a ser controlada Tipo de controlador Ganhos
Angulo de Rolagem @ PID Ke=45; Ki=5; Kg=6
Angulo de Arfagem 0 PID Kc=45; Ki=5; Kg=6
Angulo de Guinada ¥ PD K:=8; K4=2
Altitude Z PID Kc=3liggéé<oi;200;
Deslocamento Linear PD Ke=1; Kg=1
Deslocamento Lateral o] Ke=1

B. Experimentos

Para validar a estratégia de controle foram criados quatro
cenarios distintos. Em todos eles, as condicOes iniciais sdo:
tempo t =0 s, coordenadas de posicdo po (X =0,Y =0,Z =
0) m e angulos de atitude iguais a zero graus. Foram
adicionados as saidas medidas ruidos de medicéo,
representados como ruidos brancos com banda limitada

conforme tabelal.

No primeiro experimento, ocorre apenas a decolagem, ou
seja, ap6s t = 0°s, a referéncia de posicdo muda para prs (X
=0,Y =0,Z=1)m, o que indica que o quadrirrotor recebeu
comando de decolar até a altitude de 1 m. Os resultados da
altitude em fungdo do tempo sdo dados pelos gréaficos
contidos nas figuras 4, sem presenca de ruido de medicdo, e
na 5, com presenca de ruido de medigao.
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Figure 4. Gréfico de Altitude versus tempo em decolagem vertical

No segundo cenario, apds t = 0 s, a referéncia de posicao
muda para pess (X =0, Y =0, Z=1) m, o que indica que o
quadrirrotor recebeu comando de decolar até a altitude de 1
m. Apos o tempo t = 20 s, a referéncia muda para prs, (X =0,
Y =1, Z = 1) m. Nesse cenario, os angulos de atitude de
rolagem e arfagem, ® e 0, respectivamente, estdo travados
em zero graus, de maneira que 0s Unicos movimentos
permitidos ao veiculo sdo os de guinada e de variacdo de
altitude. Essa situacdo foi usada para validar o controle de
orientacdo apenas. O resultado é mostrado na figura 5. Pode-
se observar que a orientacdo desejada quando X =0eY =1
é de 90° e que ela foi seguida.
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Figure 5. Gréfico de angulo de guinada versus tempo.

No terceiro cenario, apds t = 0 s, a referéncia de posicao
muda para pesn (X =0, Y =0, Z=1) m, o que indica que o
quadrirrotor recebeu comando de decolar até a altitude de 1
m. Apds o tempo t = 20 s, a referéncia muda para prerz (X = 1,
Y =0, Z = 1) m. Nesse cenario, os angulos de atitude de
rolagem e guinada, ® e P, respectivamente, estdo travados
em zero graus, de maneira que 0s Unicos movimentos
permitidos ao veiculo sdo os de variagdo de altitude e de
deslocamento linear. Essa situacdo foi usada para validar o
controle de deslocamento linear apenas. O resultado €
mostrado nas figuras 6 e 7.
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Figure 6. Gréfico de coordenada X em fungdo do tempo, mostrando
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Figure 7. Gréfico de posicdo horizontal (X,Y) do quadrirrotor em trajetoria
linear.

No dltimo cenario, apés t = 0 s, a referéncia de posicéo
muda para pesn (X =0, Y =0, Z=1) m, o que indica que o
quadrirrotor recebeu comando de decolar até a altitude de 1
m. Apds o tempo t = 20 s diversos pontos de referéncia foram
gerados para se validar o sistema de controle completo, com
controles de deslocamento linear, orientacdo e deslocamento
lateral ligados. A trajetdria desejada foi no formato
retangular. Os resultados sdo mostrados na figura 8.
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Figure 8. Gréfico de posigdo horizontal (X,Y) do quadrirrotor em trajetéria
retangular.

Pode-se observar que mesmo em presenca de ruido o
sistema seguiu as referéncias determinadas.

V. CONCLUSAO

Foi possivel observar dos resultados de simulagdo que a
estratégia de controle proposta, ja usada em robds méveis a
rodas, funcionou também de forma satisfatoria em robhos
aéreos do tipo quadrirrotor. Individualmente, cada
controlador teve um bom resultado, ou seja, as referéncias
foram atingidas em pouco tempo e com baixo sobressinal.
Em conjunto eles mostraram também que o comportamento
do sistema seguiu-se como esperado, mesmo em presenca de
ruido dos sensores.
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