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Resumo
Esta dissertação tem como objectivo desenvolver e controlar um protótipo de um veículo aéreo de aterragem e descolagem vertical denominado Quadrotor.
Ao longo dos primeiros dois capítulos foi apresentado o veículo incluindo aspectos históricos, aplicações e funcionamento básico. Também foi feito um levantamento de projectos semelhantes realizados noutras universidades e de alguns projectos comerciais.

No terceiro e quarto capítulo é desenvolvido o modelo dinâmico do veículo e apresentada a arquitectura de hardware e software.
(Continua……)
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Abstract

This thesis aims at the development and control of an unmanned aerial vehicle called Quadrotor.
Over the first two chapters was presented the vehicle including historical aspects, applications and basic operation. Also a survey was made of similar projects in other universities and some commercial projects.
In the third and fourth chapter was developed the dynamic model of this vehicle and was presented the hardware architecture and software. 
(Continue…..)
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”Everybody knows that some things are simply impossible
until somebody, who doesn’t know that,
makes them possible.”

Albert Einstein
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Introdução
Nos últimos anos tem existido uma utilização crescente dos veículos aéreos não tripulados (UAV) para missões de vários tipos, reconhecimento e combate militar, investigação de fenómenos atmosféricos em grande altitude, investigação em zonas de difícil alcance, comunicações, operações de salvamento e vigilância de espaços.

Estes veículos aéreos não tripulados têm propulsão própria utilizando forças aerodinâmicas que provocam a sua sustentação e não possuem cabine de pilotagem, pois podem ser controlados á distância ou podem possuir algoritmos sofisticados de voo que não requerem a intervenção humana.

A indústria aeronáutica aumentou os investimentos no estudo e desenvolvimento deste tipo de aeronaves, mas o sector militar continua a ser o maior investidor, contudo estas aeronaves não são apenas utilizadas em situações militares, pois cada vez mais são utilizadas na observação de fenómenos meteorológicos onde não é possível a presença humana, em zonas de vigilância prolongadas, em operações de resgate e busca e em laboratórios e universidades para fins científicos e educativos.

 O desenvolvimento crescente deste tipo de aeronaves deve-se ao facto de possuírem diversas configurações e capacidades para enfrentarem situações em que os humanos teriam limitações a nível físico e psicológico para concluírem as mesmas tarefas de uma maneira eficiente.
A secção 1.1 apresenta diversas características pelas quais se podem classificar de um modo geral os veículos aéreos não tripulados.

A secção 1.2 apresenta algumas motivações do uso dos veículos aéreos não tripulados em alguns cenários.

As secções 1.3 e 1.4 apresentam uma breve descrição do Quadrotor das suas características, das vantagens face ao helicóptero convencional, do funcionamento e aplicações nas diversas áreas.

A secção 1.5 descreve o problema e os objectivos desta dissertação e a secção 1.6 apresenta a estrutura deste documento. 

1. 1- Classificação de Veículos Aéreos não Tripulados

Os Veículos Aéreos não Tripulados podem ser classificados em função das suas características. Dois tipos de classificação possíveis devem-se ao desempenho ou á missão para que foram projectadas. [20] [21]

Quanto ao desempenho podem ser classificadas de acordo com as seguintes características, peso, alcance, resistência do voo, altura máxima, carga máxima das asas, tipo de motor e potência.
1. 1.1 - Classificação pelo peso

Tabela 1.1 – Classificação pelo peso
	Categoria
	Peso

	Super Pesado
	>2000Kg

	Pesado
	200-2000Kg

	Médio
	50-200Kg

	Leve
	5-50Kg

	Micro
	<5Kg


1. 1.2 - Classificação pelo alcance e resistência do voo

Tabela 1.2 – Classificação pelo alcance e resistência de voo
	Categoria
	Resistência
	Alcance

	Alta
	>24h
	>1500km

	Média
	5-24h
	100-400km

	Baixa
	<5h
	<100km


1. 1.3 - Classificação pela altura máxima

Tabela 1.3 – Classificação pela altura máxima
	Categoria
	Altura
	Atmosfera

	Alta
	>10000m
	Estratosfera

	Média
	1000-10000m
	Troposfera

	Baixa
	<1000
	Troposfera


1. 1.4 - Classificação pela carga máxima das Asas

Tabela 1.4 – Classificação pela carga das Asas
	Categoria
	Carga máxima da asa Kg/m^2

	Alta
	>100

	Média
	50-100

	Baixa
	<50


Quanto á classificação do tipo de motor, esta pode ser extensa, dependendo do tipo de energia que utiliza e da potência máxima que produz.
Os UAVS podem ser classificados de acordo com a missão que cumprem, podendo ser: [20] [21]

· Vigilância e Reconhecimento.

· Combate Aéreo.

· Podem ainda englobar as duas características anteriores.

· Aterragem e descolagem vertical. (Utilizadas em operações de salvamento e transporte)

· Comunicações e radar.

· Entrega e reabastecimento de energia.
1. 2- Motivações

Os desastres naturais, incêndios, inundações, terramotos e desabamentos de terras provocam imensas mortes, feridos, desaparecidos e destruição de património. Nestes cenários é necessário actuar rapidamente e de maneira coordenada a fim de identificar a área destruída e encontrar as vítimas do desastre. Desta forma, os veículos aéreos não tripulados podem rapidamente ser usados, bastando deslocá-los para os locais afectados onde podem trabalhar nestas condições árduas num intervalo de tempo indeterminado na identificação e reconhecimento de toda a área e das vítimas afectadas sem que o seu rendimento diminua pelo desgaste provocado pelos elevados tempos de funcionamento. 

Nos cenários militares os veículos aéreos não tripulados são usados para realizar o reconhecimento da zona e combater o inimigo. Estas características extremamente perigosas e desgastantes permitem ao humano ter uma eficiência muito menor, pois a duração das missões são mais curtas devido ao elevado desgaste físico que poderão afectar a sua prestação.

Existem outros cenários, tais como a exploração de zonas de difícil acesso para observação e estudo e vigilância prolongada de grandes espaços em que estes veículos poderão ser usados com maior taxa de coordenação e sucesso evitando riscos desnecessários. 

Estes veículos apresentam grandes vantagens pois podem trabalhar em união com o homem aumentando assim a sua eficiência e sucesso no cumprimento das missões, contudo ainda estão em plena evolução devido às diversas inovações computacionais, ao nível dos sensores, comunicações, fontes de energia e algoritmos de controlo. 

Actualmente o tamanho e peso destes veículos são limitados pelos equipamentos de actuação e pelas fontes de energia evitando que estes possam ser movidos de um local para outro com elevada facilidade. A relação entre o peso, o tempo de voo e o tamanho do veículo deverá melhorar a fim de existir uma maior diminuição do peso, do tamanho e um aumento do tempo de voo.
1. 3- Quadrotor

O Quadrotor é um veículo aéreo de pequena dimensão, com uma configuração de asa rotativa, constituída por quatro motores e respectivos propulsores que asseguram a sua sustentação em voo. Os motores são normalmente instalados nos quatro cantos de uma estrutura cruzada possuindo no seu centro de massa todos os equipamentos de medição, controlo, comunicação e energia. Este veículo aéreo pode ser totalmente autónomo, pode ser semi-autónomo permitindo a um piloto com menos experiencia controlá-lo mas sempre com um sistema paralelo que assegure um voo estável ou ser totalmente manual permitindo ao piloto assegurar todas as manobras de controlo do veículo.
Este veículo aéreo tem algumas vantagens em relação ao helicóptero convencional, sendo duas delas a facilidade de construção não existindo sistemas mecânicos complicados e frágeis e devido ao facto de possuir propulsores de menor dimensão o que facilita o voo em espaços reduzidos.
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Figura 1.1 – Sentido de rotação dos motores

O Quadrotor permite descolagens, aterragens verticais bem como manobras em espaços reduzidos com obstáculos podendo o seu controlo de estabilidade e posição basear-se apenas na variação da velocidade dos quatro motores. [23] [22]

Podemos verificar que os motores 1 e 3 rodam no sentido contra horário e os motores 2 e 4 rodam no sentido horário, isto porque os motores em rotação criam não só forças verticais responsáveis pela sustentação mas também forças horizontais que criam um movimento de rotação do Quadrotor sobre o seu eixo central (Z). O facto de existir um par de motores a rodar num sentido e outro par a rodar no sentido inverso cria duas forças horizontais contrárias permitindo assim controlar o movimento de rotação do Quadrotor sobre o seu eixo central aumentando assim a controlabilidade do ângulo Yaw em voo.

O controlo do ângulo Pitch e do Roll são muito semelhantes bastando aumentar e diminuir a velocidade dos motores que se encontram nos cantos opostos da estrutura cruzada do veículo. No caso do ângulo do Roll o controlo é executado sobre os motores 1 e 3, e no ângulo do Pitch sobre os motores 2 e 4.

A altitude (Z) pode ser controlada aumentando ou diminuindo a velocidade dos quatro motores em simultâneo.

1. 4- Aplicações

Este veículo aéreo está a sofrer um aumento contínuo de utilizadores e funcionalidades podendo ser utilizado nas mais diversas áreas desde, fotografia e vídeo, actividades militares, governamentais, industriais e educacionais.

Nas áreas de fotografia e vídeo, podem ser usados para observar vida selvagem, paisagens e até criar anúncios promocionais reduzindo os custos e aumentando a produtividade.

Na área militar tem aplicações estratégicas desde vigilância, reconhecimento dos espaços e inimigos ou até de combate dependendo das suas características e dimensões.

Na área governamental pode ser usado num conjunto de acções e actividades extensas desde investigação de cenas onde ocorreram crimes, investigação de acidentes de tráfico, monitorização e análise do tráfico facilitando assim a deslocação de viaturas policiais ou de emergência, ajuda no desmantelamento de bombas voando sobre essas zonas identificando a área afectada ou onde estão armadas essas ameaças, controlo de multidões facultando imagens aéreas que permitem às autoridades o controlo da situação, ajuda na observação e identificação de pessoas em zonas de desastres naturais permitindo o seu salvamento e controlo de fogos identificando os focos e a propagação desses mesmos.

Nas actividades industriais podem ter também diversas utilizações sobretudo na construção de edifícios, pontes, estradas e na manutenção dos mesmos podendo ser equipados com equipamentos para a detecção de falhas.

Estes veículos também podem ser usados por entidades educacionais para testes aerodinâmicos, algoritmos de voo, de descolagem e aterragem, exploração geológica, atmosférica e ambiental.
1. 5- Descrição do problema e objectivos 
Esta dissertação tem como objectivo o estudo e desenvolvimento de um veículo aéreo não tripulado designado Quadrotor. Um dos problemas que este veículo aéreo possui deve-se à sua natureza instável e das diversas variáveis de controlo que possui, oferecendo assim um desafio ao projecto do controlo de posição e estabilidade. Existem diversas técnicas de controlo já abordadas em outros projectos, contudo muitos destes projectos consideram ambientes de voo no interior de edifícios não existindo assim as diversas incertezas e perturbações que o voo no exterior apresenta. 
A fim de estudar, desenvolver e controlar um protótipo definiu-se os seguintes objectivos:

· Estudo da arquitectura do sistema Quadrotor e de todos os seus subsistemas e componentes. 
· Identificação de um modelo para representar a dinâmica do Quadrotor.

· Estudo e implementação de uma estrutura de controlo de atitude e posição a fim de controlar o veículo.

· Simulação do sistema Quadrotor e do respectivo controlador em ambiente Matlab/Simulink.

· Construção da estrutura física do veículo e implementação de uma interface com o utilizador onde será feita a telemetria e monitorização.
· Realização de testes aos diversos subsistemas.
1. 6- Estrutura (em modificação ao longo da dissertação)
Esta dissertação é constituída por oito capítulos, sendo o primeiro capítulo responsável pela introdução aos veículos aéreos não tripulados e sua classificação. Este capítulo ainda aborda de uma maneira sucinta as características, vantagens, aplicações e funcionamento do Quadrotor.
O Capítulo 2 é responsável pela revisão da literatura apresentando a descrição histórica do veículo em questão, pela identificação de projectos universitários e comerciais semelhantes. Ainda neste capítulo será feita a identificação de técnicas de controlo utilizadas neste tipo de veículo em outros trabalhos.
O Capítulo 3 apresenta de um modo detalhado o funcionamento e o modelo dinâmico do Quadrotor, sendo este modelo explicado durante o capítulo. Será ainda apresentado o modelo dos motores e os respectivos testes efectuados aos motores a utilizar no Quadrotor.

O Capítulo 4 será dedicado á arquitectura do Quadrotor identificando todos os componentes e as suas funcionalidades. (…)
O Capítulo 5…

O Capítulo 6…

O Capítulo 7…

O Capítulo 8…

Ainda neste documento na parte final encontra-se o anexo contendo o planeamento desde o inicio ao fim da dissertação e as diversas etapas e tarefas que vão ocorrer. Também na parte final encontra-se a bibliografia usada na fundamentação desta dissertação.
(…)

Revisão da Literatura
O Quadrotor tem sofrido diversas alterações desde a sua primeira criação, pois tornou-se uma aeronave popular para um grande número de investigadores. A investigação contribuiu para modificações ao nível das dimensões, do controlo e das tecnologias que utiliza permitindo voar dentro e fora de edifícios, maior autonomia, resistência de voo, alcance e controlabilidade. 
Na secção 2.1 deste capítulo será apresentada a história do Quadrotor, explicando a sua evolução desde a primeira aeronave criada até aos dias de hoje, fazendo referência aos modelos criados, aos seus criadores e ao seu desempenho.
Na secção 2.2 e 2.3 serão apresentados projectos de origem universitária e comercial respectivamente, descrevendo as características e tecnologias usadas na construção das aeronaves.
A secção 2.4 faz referência a diversas técnicas de controlo utilizadas em projectos deste tipo.
2.1 -  História do Quadrotor
Surgiu á mais de uma centena de anos e tinham como ideia principal transportar um piloto que controlasse toda a aeronave. A primeira aeronave foi criada em 1907 por Charles Richet e irmãos Breguet (Figura 2.1). 
Esta aeronave pesava cerca de 578Kg e o controlo dos quatro motores era feito a partir de uma alavanca mecânica. Era instável e de difícil pilotagem e nos diversos testes a altura máxima que conseguiu atingir era de cerca de 1.5m. [22]

Apesar do insucesso que esta aeronave revelou ser, os irmãos Breguet continuaram a investigar e a construir máquinas que faziam voo vertical contribuindo para o desenvolvimento do helicóptero convencional em 1932. [23]
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Figura 2.1 - Gyroplane, Bréguet – Richet 1907

Em 1920 outro engenheiro desenvolveu algumas aeronaves com asas rotativas, Etienne Oemichen. Apesar de no inicio surgirem alguns insucessos, Etienne desenvolveu uma aeronave com quatro motores e oito propulsores que se revelou uma aeronave (Figura 2.2) de boa controlabilidade e estabilidade. Durante alguns testes conseguiu manter-se e percorrer no ar cerca de um quilómetro durante alguns minutos. [23]
[image: image7.png]



Figura 2.2 – Quadrotor Etienne Oemichen, 1922

Em 1921, um imigrante russo nos Estados Unidos com o nome de Georges Bothezat construiu um dos maiores helicópteros do tempo sob contrato com o Exército dos EUA. 

A máquina de Bothezat foi um Quadrotor com um rotor situado em cada extremidade de uma estrutura em forma de uma cruz. Um conjunto de quatro rotores menores serviu para ajudar a controlar a máquina. [23]

Em 1922, o Quadrotor ou "Flying Octopus" (Figura 2.3) voou muitas vezes com sucesso, embora em baixas altitudes e velocidades de deslocamento reduzidas. No entanto, devido ao desempenho insuficiente e altos custos financeiros o projecto foi cancelado. [23]
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Figura 2.3 – “Flying Octopus”, Georges Bothezat, 1922
Depois destas tentativas e de se revelar uma aeronave difícil de controlar, os investigadores focaram as suas energias no helicóptero convencional de apenas um rotor, deixando assim a aeronave de quatro propulsores á espera de maiores conhecimentos na área do controlo. [7]

A partir do conceito da aeronave de Oemichen e Bothezat surge um protótipo em 1956 que executa vários voos com sucesso, Convertawings Model A. [7]
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Figura 2.4 - Convertawings Model A, 1956

A fim de criar aviões de passageiros de quatro rotores para a descolagem na vertical projectou-se o Curtiss X-19. Esta aeronave realizou o seu primeiro voo em Novembro de 1963, contudo a transição entre o voo na vertical e o voo horizontal revelou não ser funcional devido á transição lenta dos sistemas mecânicos. [7]
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Figura 2.5 – Curtis X-19

Mais tarde em 1962 a marinha requisitou dois projectos de aeronaves com capacidade de descolagem vertical. Estas foram projectadas pela empresa Bell Helicopter que já tinha grande experiência com aeronaves deste tipo. Em Março de 1966 surgiu o primeiro voo da aeronave Bell X-22 e a transição entre o voo vertical e o voo horizontal revelou ser um sucesso, contudo não atingiu a velocidade máxima exigida de 525 Km/h sendo este projecto cancelado.
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Figura 2.6 – Bell X-22

Em Setembro de 2005 a empresa Bell Helicopter em parceria com a Boeing assinaram um contrato com a marinha dos EUA para o desenvolvimento do Quad Tilt Rotor (QTR), que deverá ser uma aeronave com velocidades de voo elevadas, capacidade de carga elevada e voo de longo alcance. 

O primeiro protótipo da aeronave e respectivo voo está previsto para 2012.
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Figura 2.7 – Protótipo do QTR

2.2 -  Projectos de investigação Universitários
Devido às aplicações e características deste tipo de veículo aéreo, universidades, laboratórios e empresas aplicaram investimentos no estudo e desenvolvimento de tecnologias e metodologias que permitirão aumentar a capacidade de voo autónomo nas diversas condições ambientais, diminuir o tamanho e aumentar o tempo de voo.
2.2.1 - Universidade de Stanford
Em 1999, a Universidade de Stanford iniciou o projecto Mesicopter, que terminou em 2001. Este trabalho teve como objectivo estudar a possibilidade de se desenvolver um quadrotor numa escala de um centímetro e testar a sua fiabilidade em voo. O objectivo do desenvolvimento de um quadrotor nesta escala era a utilização de um largo número destas aeronaves a estudar a atmosfera do planeta, ou mesmo a exploração espacial de outros planetas. [8] [9] [7] 
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Figura 2.8- Mesicpoter

De seguida surgiu o STARMAC que consiste numa plataforma de testes para diversos veículos a fim de demonstrar os novos conceitos do controlo multi-agente em uma plataforma do mundo real. O STARMAC é composto por seis veículos quadrotor que estão equipados com equipamentos de medida e poder de computação que permite a operação completamente autónoma, executando tarefas simples, por exemplo, seguir trajectórias ou tarefas complexas, por exemplo, informações de pesquisa teórica cooperativa e salvamento.
 

Neste projecto surgiram dois veículos, um desenvolvido em 2004, STARMAC I [10], e outro desenvolvido em 2007, STARMAC II [11].
· STARMAC I

[image: image14.emf]
Figura 2.9 - STARMAC I [10], 2005
A base para o STARMAC I foi o DraganFlyer III, que possui uma força total de impulso vertical de 1kg e possui energia para manter esta força durante dez minutos. Apenas os circuitos electrónicos foram trocados por circuitos fabricados na própria universidade a fim de obter melhor controlo do veículo. 

As baterias de polímero de lítio foram actualizadas a fim de aumentar o tempo de voo permitindo aumentar também a carga do veículo durante mais tempo.

Na medição dos parâmetros relativos á atitude do veículo utilizou-se o Microstrain 3DM-GX1, que fornece informações acerca dos movimentos angulares sobre os três eixos, combinando três giroscópios, três acelerómetros e três magnetómetros. Utiliza um sensor de temperatura para compensar os desvios dos sensores com o aumento de temperatura.
A medição da posição e da velocidade é feita por um módulo de GPS, a informação da atitude e da posição é combinada num filtro estendido de Kalman (EKF). Para aterragens e descolagens é utilizado um sensor ultra sónico de distância SRFO8.

Os sensores e actuadores a bordo são processados e controlados por dois microcontroladores da Microchip com um frequência de funcionamento de 40MHz.

As comunicações entre o veículo e a base são efectuadas por tecnologia Bluetooth. 

Para o controlo de atitude, ou seja, estabilização do veículo foi utilizada a técnica de controlo em malha fechada LQR e o controlo da altitude foi feito usando a técnica Sliding Mode ou Sliding Mode com acção integral. [7] [10] [12]
· STARMAC II

[image: image15.png]



Figura 2.10 - STARMAC II 
, 2007
O STARMAC II é uma evolução da versão STARMAC I em diversos aspectos tais como, a capacidade de carga que aumentou para cerca de 4kg de força. 

Os equipamentos de computação e controlo a bordo foram implementados em dois níveis diferentes. O controlo de baixo nível executa os ciclos de controlo e comando dos motores e foi implementado num Atmega 128. No nível alto ocorre o planeamento, estimação e controlo e é executado numa Crossbow Stargate 1.0 com o sistema Linux para sistemas embebidos.

As comunicações entre o veículo e a base foram modificadas para WiFi, melhorando significativamente a robustez da troca de informações em relação às comunicações Bluetooth.

Outras modificações surgiram ao nível do controlo pois o STARMAC II começou por utilizar o controlo PD mudando depois para o controlo PID no controlo da posição e da atitude [11]. Sobre esta plataforma estão a ser aplicados novos métodos de controlo a fim de tornar o sistema mais robusto e mais apto para situações inesperadas aprendendo com a interacção com o ambiente, Reinforcement Learning [12] 
2.2.2 - Escola Politécnica Federal de Lausanne (EPFL)

No EPFL, o doutoramento de Samir Bouabdallah baseou-se no desenvolvimento e teste de métodos de controlo e resolução dos problemas associados ao quadrotor UAV. [13]

O OS4 é um quadrotor que integra controladores de velocidade, motores BLDC, uma bateria de 3300mAh, 11.1V, sensores, equipamento de processamento e controlo pesando 640g. [6]
[image: image16.emf]
Figura 2.11 - OS4 [13]
Utiliza a bordo um computador em miniatura com um processador Geode 1200 que funciona a uma frequência de 266MHz com uma memória de 128M. Existe também um microcontrolador responsável pela interface Bluetooth com o PC e para a descodificação dos sinais de PPM do receptor de rádio de cinco canais.

 É utilizado um sensor 3DM-GX IMU para medir a atitude do veículo. São usados 5 sensores SRF10, um para medir a altitude e outros 4 a fim de evitar obstáculos. [6]
Adicionalmente é utilizada uma câmara para determinar a posição ou para seguir padrões na superfície sobre a qual o veículo sobrevoa. [7] [6]
No controlo do veículo foram utilizadas várias teorias, a primeira baseada na teoria de Lyapunov [14] aplicada ao controlo de atitude. Mais tarde surgiram a segunda e terceira técnica de controlo, PID clássico e LQ existindo uma comparação entre ambas a fim de definir a técnica mais robusta para o controlo da atitude. [16]

Depois surgiram as técnicas de controlo Sliding-mode e Backstepping com e sem acção integral [17]. 
Finalmente e após uma comparação entre as diversas técnicas de controlo é aplicada a técnica de Backstepping com acção integral a fim de controlar a atitude e altitude do veículo pois mostrou ser a técnica mais robusta para voo autónomo. [3]
2.2.3 - Universidade de Oakland
· Microraptor

Foi desenvolvido na Universidade de Oakland com o objectivo de participar na competição AUVSI por uma equipa de alunos de graduação, ocupando em 2008 a quinta posição nesta competição. 

[image: image17.emf]
Figura 2.12 - Microraptor [19]
O Microraptor consiste em dois subsistemas, o veículo aéreo e a base responsável pela telemetria do voo e controlo manual. A telemetria e controlo são executadas com uma comunicação de 2.4GHz, a transmissão de vídeo a 1.3GHz e o controlo manual executado por rádio frequência a 75MHz. 

A estrutura do veículo aéreo é concebida em fibra de carbono e magnésio e tem um peso aproximado de 1400g. Utiliza quatro motores brushless Hacker A20-20L com propulsores EPP1045 possuindo uma capacidade de impulso máxima de 2.2Kg no eixo vertical. Possui um conjunto de baterias de polímero de lítio possuindo 11.1V, 10.7Ah de capacidade permitindo um tempo aproximado de voo de 15minutos.

As informações relativas á atitude são medidas pelo módulo MicroStrain’s 3DM-GX1 que incorpora acelerómetros, giroscópios, magnetómetros e um sensor de temperatura. Possui uma velocidade de transmissão de máxima 115,2kb/s.

A medição de altura é feita por um sensor barométrico SMD500 e para aterragens e descolagens utiliza-se um sensor de ultra-sons com maior precisão para medidas de altura mais reduzidas na ordem dos centímetros. Também possui um módulo de GPS para determinar a sua posição e velocidades em voo.

Possui dois microcontroladores, um deles dedicado á telemetria do voo, aquisição dos dados de GPS, altitude, compasso e a comunicação com a base. O outro microcontrolador está encarregue de receber os dados do IMU e efectuar o controlo.

A técnica de controlo utilizada para o controlo deste veículo é o clássico PID. [19]
2.2.4 - Universidade da Pensilvânia
Esta dissertação de mestrado [24] baseou-se no desenvolvimento de um quadrotor semi-autónomo usando materiais de baixo custo, tais como sensores, motores e controladores.

O Quadrotor possui um transmissor e receptor de rádio para efectuar a comunicação. O controlo de velocidade dos motores são do tipo PI, implementados num microcontrolador da Microchip PIC18F8720, com uma frequência de funcionamento de 25 MHz. Para a medição da atitude utilizou giroscópios (ADXRS150EB) e acelerómetros (ADXL210EB) de baixo custo.

Utiliza motores DC, os respectivos controladores e possui como fonte de energia uma bateria de polímero de lítio de 11.1 V, 2100mAh.

O controlo do ângulo pitch, roll e yaw é efectuado a partir de um controlador PI, contudo o controlo do ângulo yaw apresentou um resultado não tão bom quanto o controlo do ângulo pitch e roll devido ao facto da medição do yaw sofrer um pequeno desvio em relação á posição inicial devido às integrações sucessivas.
[image: image18.emf]
Figura 2.13 – Quadrotor da Universidade da Pensilvânia [24]
2.3 -  Projectos Comerciais
2.3.1 - Dranganflyer Innovations Inc.

A Draganfly Innovations Inc. é uma empresa fundada em 1998, por Zenon e Christine Dragan, especializada em veículos remotamente controlados. 

Possuem actualmente o Draganflyer, um Quadrotor fácil de manobrar e com baixas necessidades de manutenção. Este Quadrotor é extremamente sofisticado, tem elevada performance, possui uma câmara embutida na sua plataforma a fim de produzir imagens do seu voo. 

O Draganflyer é destinado a operações de salvamento, vigilância, inspecção, observação aérea, observação táctica, captação de imagens e vídeos aéreos.
· Draganflyer X4 Helicopter

Esta aeronave possui uma estrutura fabricada a partir de fibra de carbono, nylon e alumínio. Possui 4 motores e respectivos controladores, fonte de energia, 3 acelerómetros, 3 giroscópios, um sensor de pressão barométrica, comunicações de frequência 2.4Ghz para o controlo e telemetria com antenas omnidireccionais, comunicação de vídeo a uma frequência de 5.8Ghz com antenas unidireccionais e o equipamento de controlo da aeronave.
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Figura 2.14 - Dranganflyer X4
O seu peso é de 680g e tem uma capacidade de transporte de 250g permitindo o transporte de uma câmara de vídeo para a transmissão de imagens.
· Draganflyer X8 Helicopter
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Figura 2.15 - Draganflyer X8
Esta aeronave possui uma estrutura fabricada a partir de fibra de carbono, nylon e alumínio. Possui 4 motores e respectivos controladores, fonte de energia, 3 acelerómetros, 3 giroscópios, 3 magnetómetros, um sensor de pressão barométrica, um GPS, comunicações de frequência 2.4Ghz para o controlo e telemetria com antenas omnidireccionais, comunicação de vídeo a uma frequência de 5.8Ghz com antenas omnidireccionais e o equipamento de controlo da aeronave.

O seu peso é de 1700g e tem uma capacidade de transporte de 100g permitindo o transporte de uma câmara de vídeo para a transmissão de imagens ou outro equipamento e tem um tempo de voo de 20min.
2.3.2 - Microdrones
 

Esta empresa produz dois tipos de quadrotor, MD4-200 e MD4-1000, sendo a principal diferença entre os modelos a capacidade de carga que suportam em voo, 200g e 1000g respectivamente.

Utilizam acelerómetros, giroscópios, magnetómetros, sensores de pressão barométrica, humidade e temperatura cuja sua combinação permite obter a atitude e o sistema de referência de posição. Podem vir equipados com GPS e transmitem toda a telemetria para uma base podendo esses dados também ficarem gravados a bordo num cartão de memória.

Estes veículos estão equipados com sistemas de segurança que previnem o voo com bateria fraca ou quando existe perda de sinal entre a base e o veículo.
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Figura 2.16 - MD4-200
[image: image22.png]



Figura 2.17 - MD4-1000
2.4 -  Métodos de controlo
Nos últimos anos tem surgido diversos trabalho que apresentam diversas técnicas de controlo para o voo no interior. Os modelos do Quadrotor conduziram a técnicas de controlo de simples implementação como os clássicos PI [24], PD [11], PID [11] [16] em comparação com as técnicas de Controlo Óptimo LQ [16], LQR [22] [23] e teoria de Lyapunov [25]. Outras pesquisas apresentaram técnicas mais robustas e com maior necessidade computacional, Sliding-mode [17], Backstepping [17], Backstepping com Integral [3], contudo muitas destas técnicas de controlo desenvolvidas são focadas no ambiente interior, não tendo em conta as características e perturbações do ambiente exterior.
A fim de aumentar a robustez do voo em ambiente exterior tendo em conta as perturbações devido a condições inesperadas surgem as técnicas de controlo baseadas em Lógica Difusa [6] e Redes neuronais [1].
Tabela 2.1 – Métodos de Controlo utilizados em projectos de investigação universitários
	Projecto/ Dissertação
	Método de Controlo

	STARMAC I (2004)
Universidade de Stanford
	LQR (controlo de atitude) [10]
Sliding-mode ou Sliding-mode com acção Integral (controlo de posição) [10]

	STARMAC II

Universidade de Stanford
	Sliding-mode com acção Integral (2005) [12]

Reinforcement Learning (2005) [12]

PD (2007) [11]
PID (2007) [11]

	OS4

Escola Politécnica Federal de Lausanne
	Teoria de Lyapunov [3]
PID (2004) [5]
Controlo Óptimo, LQ (2004) [16]
Sliding-mode (2005) [17]
Backstepping (2005) [17]
Backstepping com Integral (2007) [3]

	Microraptor

Universidade de Oakland
	PID [19]

	Dissertação Hanford
Universidade da Pensilvânia
	PI [24]

	Dissertação de Sayed Ali Raza
Faculdade de Engenharia da Universidade de Ottawa


	Controlo baseado em Lógica Difusa [6]


Modelo do Quadrotor
Neste capítulo será identificado o modelo do Quadrotor. Este modelo descreve a dinâmica do veículo, permitindo identificar as capacidades, as limitações e ajudar na compreensão do funcionamento do mesmo.
O modelo servirá como objecto de simulação a fim de estudar o comportamento do veículo em malha fechada na presença de um algoritmo de controlo que controlará a sua dinâmica de acordo com valores de referência.

Na primeira secção 3.1 deste capítulo será apresentado o princípio de funcionamento do Quadrotor identificando os principais movimentos permitidos e que comandos utilizar para atingir um voo controlado e estável.
Na segunda secção 3.2 serão obtidas as equações dinâmicas que melhor caracterizam o sistema de acordo com o formalismo de Newton - Euler.
(…)
3.1 -  Princípio de Funcionamento do Quadrotor

O Quadrotor possui uma estrutura em cruz, cujos braços estão dispostos com ângulos de 90º entre si, possuindo nas extremidades motores eléctricos com propulsores directamente acoplados responsáveis por forças horizontais e verticais. 
Os motores e os propulsores são os responsáveis pela criação das forças que originam os movimentos do veículo durante o voo. Desta maneira podemos afirmar que o controlo do veículo está directamente ligado ao controlo de velocidade de cada um dos motores e respectivo propulsor.
Na Figura 3.1 observa-se o sentido de rotação dos propulsores e os vectores das forças criadas pela rotação de cada um dos propulsores. Os vectores das forças criadas pelos propulsores são todos iguais neste caso pois giram todos á mesma velocidade. O facto de as forças serem iguais garante que os binários sobre os eixos XB, YB e ZB sejam nulos garantindo assim estabilidade ao nível dos ângulos roll, pitch e yaw, isto garantido a simetria sobre todos os eixos.
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Figura 3.1 – Esquema das forças produzidas pela rotação dos propulsores a igual velocidade
· Altitude (U1 [N])
Para garantir que o Quadrotor tenha um movimento vertical ascendente em relação á superfície terrestre (ZB) basta garantir que o somatório das forças (3.1) produzidas pelos quatro propulsores seja superior ao peso P [N] da aeronave. No caso do movimento vertical descendente basta garantir que o somatório das forças produzidas pelos quatro propulsores seja inferior ao peso do veículo.
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(3.1)
Onde i corresponde ao índice do motor e Fi [N] á força produzida pelo motor com esse mesmo índice.

Condição para uma aceleração positiva (Subida):
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Condição para uma aceleração negativa (Descida):
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Garantindo as condições anteriores garantimos que a aeronave está a subir ou a descer, contudo é possível controlar a velocidade Ω [rad s-1] de subida e descida da aeronave através de incrementos ΔΩ [rad s-1] positivos ou negativos nas velocidades dos propulsores, controlando assim a respectiva força destes de igual forma. (Figura 3.2)
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Figura 3.2 – Movimento no eixo Z, Altitude 
· Roll (U2 [N m])
Este comando é responsável pela criação de um binário em relação do eixo do X, permitindo que o Quadrotor rode em torno desse mesmo eixo. (3.2)
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(3.2)

Ao aumentar a velocidade no propulsor 4 e diminuir no propulsor 2 cria-se um movimento positivo do ângulo do roll (Φ). Uma diminuição da velocidade no propulsor 4 e respectivo aumento no propulsor 2 cria um movimento negativo do ângulo do roll. (Figura 3.3)
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Figura 3.3 – Ângulo do Roll (movimento a azul)
· Pitch (U3 [N m])
Este comando é responsável pela criação de um binário em relação do eixo do Y, permitindo que o Quadrotor rode em torno desse mesmo eixo. (3.3)
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(3.3)

Ao aumentar a velocidade no propulsor 4 e diminuir no propulsor 2 cria-se um movimento positivo do ângulo do pitch (θ). Uma diminuição da velocidade no propulsor 4 e respectivo aumento no propulsor 2 cria um movimento negativo do ângulo do pitch. (Figura 3.4)
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Figura 3.4 – Ângulo do Pitch (movimento a azul)
· Yaw (U4 [N.m])
Este comando é responsável pela criação de um binário em relação do eixo do Z, permitindo que o Quadrotor rode em torno desse mesmo eixo. (3.4)
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(3.4)

Ao aumentar as velocidades dos propulsores pares e diminuir a velocidade dos propulsores ímpares cria-se um movimento negativo (horário) do ângulo yaw (Ψ). Uma diminuição da velocidade nos propulsores pares e um respectivo aumento nos propulsores ímpares resulta na criação de um movimento positivo (contra horário) do ângulo yaw. (Figura 3.5)
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Figura 3.5 – Ângulo do Yaw (movimento a azul)
3.2 -  Modelo de Newton – Euler [25] [23]
O modelo desenvolvido assume que o Quadrotor tem uma estrutura rígida e simétrica, o referencial fixado a essa mesma estrutura tem a sua origem a coincidir com o centro de massa da estrutura, os eixos do referencial fixado a essa estrutura coincidem com os eixos de inércia do veículo, os propulsores são rígidos e as forças originadas pelos propulsores são proporcionais ao quadrado da velocidade destes. 
Antes da obtenção das respectivas equações que identificam o modelo é necessário primeiro identificar o sistema de coordenadas a usar. Dois sistemas de coordenadas são suficientes para analisar a dinâmica do Quadrotor.
· O referencial fixo Terra (E)
· O referencial fixo á estrutura do Quadrotor (B)

O referencial Terra (xE, yE, zE) é um referencial fixo e o referencial do Quadrotor (xB, yB, zB) é um referencial móvel, cuja dinâmica pode ser escrita em relação ao referencial Terra.

O primeiro referencial (E) está ligado á superfície da Terra com o eixo xE apontando para Norte, o eixo yE apontando para Este e o eixo zE apontando para cima em relação á Terra. Este referencial será usado para determinar a posição linear ГE [m] e angular ΘE [rad] do Quadrotor.
O segundo referencial (B) está ligado á estrutura do Quadrotor em que, xB aponta para o propulsor 3, yB aponta para o propulsor 4, zB aponta para cima e a origem deste referencial coincide com o centro de massa do Quadrotor. Este referencial será usado para definir a velocidade linear VB [m s-1], angular ωB [rad s-1], as forças FB [N] e os binários MB [N m].

A posição linear ГE do quadrotor é determinada pelas coordenadas do vector entre a origem do referencial E e a origem do referencial B em relação ao referencial E, de acordo com a seguinte equação (3.5).

[image: image35.wmf][

]

T

E

Z

Y

X

=

G





(3.5)
A Figura 3.6 mostra a relação entre os dois referenciais.
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Figura 3.6 – Referenciais B (vermelho), E (preto) e o vector posição linear ГE (azul)
A atitude ΘE [rad] do Quadrotor é definida pelas rotações do referencial B em relação ao referencial E. Existem 3 rotações consecutivas do referencial B em relação ao E, ou seja, os movimentos dos ângulos do roll, pitch e yaw.

 A equação (3.6) mostra o vector da atitude.
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(3.6)
A matriz de rotação RΘ do referencial B em relação E é obtida pela multiplicação das três matrizes de rotação dos 3 eixos.

· Rotação sobre o eixo zE do ângulo 
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(3.7)

· Rotação sobre o eixo yE do ângulo 
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(3.8)

· Rotação sobre o eixo xE do ângulo 
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 (roll).
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(3.9)
Multiplicando as três matrizes resulta RΘ (3.10) (3.11).
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(3.10)
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(3.11)
A velocidade linear VB e a velocidade angular ωB são expressas pelas seguintes equações (3.12) (3.13) respectivamente.
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(3.13)
Combinando as grandezas lineares e angulares, obtêm-se dois vectores que representam de forma generalizada o vector da posição ξ e da velocidade do Quadrotor 
[image: image48.wmf]u

 de acordo com as seguintes equações (3.14) (3.15).
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(3.14)
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(3.15)
A relação entre a velocidade no referencial B e a velocidade no referencial E é expressa da seguinte forma (3.16).
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(3.16)
A mesma relação é possível para a velocidade angular através da matriz de transferência TΘ. A equações seguinte mostram essa relação (3.17).
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(3.17)
A matriz de transferência pode ser determinada a partir da resolução da seguinte equação (3.18) (3.19) (3.20).
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(3.18)
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(3.19)
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(3.20)
Desta maneira, juntando tudo numa única expressão resulta a velocidade linear e angular do referencial E a partir da velocidade linear e angular do referencial B resulta (3.21).
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(3.21)
A matriz JΘ é expressa pela seguinte equação (3.22).
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(3.22)
Em suma, o modelo do sistema do Quadrotor terá doze estados, seis estados para a posição e atitude, outros seis para a velocidade linear e angular, representando assim os seis graus de liberdade do Quadrotor.
A fim de obter o modelo dinâmico do Quadrotor é necessário aplicar o formalismo de Newton – Euler, cujas equações representam o total das forças externas e momentos de inércia que actuam que actuam no centro de massa da estrutura do Quadrotor (3.23).
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(3.23)
Generalizando, pode escrever-se da seguinte forma. (3.24)
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(3.24)
Onde MB é a matriz que contem a diagonal constituída pela massa do veículo e pelos momentos de inércia dos eixos X, Y e Z do veículo (3.25).
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(3.25)
Por sua vez a matriz 
[image: image61.wmf])
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é a matriz que resulta da resolução dos produtos vectoriais entre os vectores (3.26).
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(3.26)
O vector 
[image: image63.wmf]L

 contém as forças que actuam no Quadrotor (3.27).
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(3.27)
As forças que actuam no Quadrotor podem ser divididas em três componentes, de acordo com a dinâmica deste.

A primeira componente resulta do efeito da aceleração da gravidade g [m s-2] no Quadrotor Este efeito está directamente ligado aos parâmetros lineares excluindo qualquer efeito sobre os parâmetros angulares. Desta maneira pode escrever-se a seguinte equação (3.28) a fim de obter GB (ξ).
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(3.28)
Onde FGB é a força gravítica em relação ao referencial B e FGE em relação ao referencial E. Outra propriedade que surgiu na equação (3.28) foi o facto de a inversa da matriz RΘ ser igual á transposta da mesma, pois é uma matriz ortogonal normalizada.
A segunda componente deve-se ao efeito giroscópio produzido pela rotação dos propulsores. Este efeito surge quando a soma da velocidade dos quatro propulsores não é igual a zero e quando a velocidade angular sobre o do ângulo roll e do pitch são diferentes de zero. 
Surge assim a seguinte equação (3.29). 
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(3.29)
Onde JT [N m s2] é o momento de inércia de rotação total dos propulsores e Ω [rad s-1] é a matriz de velocidades dos diversos propulsores (3.30). Observa-se que os efeitos giroscópios estão directamente relacionados com os movimentos angulares, daí os primeiros três elementos da coluna da matriz ser nula, ou seja, não existe relação com os movimentos lineares.
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(3.30)
Onde Ω1 [rad s-1] corresponde a velocidade do propulsor 1, Ω2 [rad s-1] corresponde a velocidade do propulsor 2, Ω3 [rad s-1] corresponde a velocidade do propulsor 3 e Ω4 [rad s-1] corresponde a velocidade do propulsor 4.

A terceira componente está relacionada com as forças produzidos pela rotação dos propulsores. A próxima equação tem em conta a distância l [m] dos propulsores ao centro de massa do Quadrotor, o coeficiente de impulso vertical c [N s2] e o coeficiente de arrastamento d [N m s2] criado pela rotação dos propulsores. 

A equação (3.31) apresenta as forças criadas.
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(3.31)
Encontradas as três componentes é possível reescrever a equação (3.23) descrevendo assim a dinâmica do Quadrotor (3.32).
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(3.32)
Escrevendo em ordem á aceleração 
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do referencial B, resulta a equação (3.33).
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(3.33)

A partir da resolução da equação anterior (3.33) resulta o seguinte sistema de equações referente ao referencial B (3.34).
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(3.34)
Em que Ω [rad s-1] corresponde á seguinte equação (3.35).
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(3.35)

A equação (3.34) representa a dinâmica do Quadrotor mas em relação ao referencial B, contudo será necessário escrever as equações lineares em ordem ao referencial E e as equações angulares em ordem ao referencial B, isto porque será mais fácil expressar a aceleração linear no referencial E em termos da identificação dos parâmetros de controlo. Desta maneira foi criado um referencial H que combina os movimentos lineares no referencial E e os movimentos angulares no referencial B.
A equação (3.36) mostra a velocidade 
[image: image74.wmf]z

 no referencial H.
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(3.36)
Escrevendo a equação que representa a dinâmica do Quadrotor para o referencial H, resulta (3.37).
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(3.37)

Estruturando em ordem á aceleração (3.38).
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(3.38)
As equações em 3.25, 3.26, 3.27, 3.28 e 3.29 foram escritas em relação ao referencial B, deste modo e como foi definido um novo referencial que combina o referencial E e B para descrever o modelo do Quadrotor será necessário escrever essas mesmas equações em ordem a este referencial (referencial H). 

Escrevendo a matriz MH em ordem ao referencial H resulta (3.39).
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(3.39)

A matriz MH não sofre qualquer alteração pois apresenta parâmetros físicos da estrutura do Quadrotor que não são alterados. Por sua vez a matriz CH sofre alterações (3.40).
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(3.40)
A matriz GH apresenta o efeito da gravidade no referencial H, este efeito apenas se faz sentir no eixo Z. (3.41)
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(3.41)
Os efeitos giroscópios não sofrem qualquer alteração logo a matriz será igual (3.42)
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(3.42)
As forças produzidas pelas rotações dos propulsores vão sofrer uma alteração ao nível da força total U1 no referencial H, sofrerá o efeito da rotação do referencial B em relação ao referencial E. Esta rotação é expressa pela matriz de rotação RΘ multiplicada pela força U1. (3.43)
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(3.43)
Resolvendo a equação (3.38) resulta o seguinte sistema de equações (3.44) que descreve a dinâmica do Quadrotor em relação ao referencial H.
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(3.44)
3.3 -  Modelo do conjunto controlador, motor e propulsor
A única força de propulsão existente no Quadrotor provém da rotação dos propulsores. Desta forma é necessário escolher com o mínimo cuidado o conjunto motor e o seu respectivo propulsor. A eficiência dos propulsores estão associadas aos motores a que estão ligadas, e a eficiência deste conjunto está associado ao veículo que pretende-se controlar [22].

A fim de modelar este conjunto foram assumidos modelos de referência mais ou menos comuns para um veículo com estas características baseados em outros trabalhos. Basicamente pretende-se obter a força final gerada pelo propulsor a partir do sinal aplicado na entrada do controlador de velocidade. (Figura 3.7)
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Figura 3.7 – Sistema do controlador, motor e propulsor

O modelo que se pretende obter engloba uma zona morta em que a velocidade e a respectiva força é nula, uma zona de saturação impondo a rotação máxima, e a respectiva força. (Figura 3.8)
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Figura 3.8 – Aproximação da resposta do conjunto por uma recta linear e zonas de funcionamento

O controlador tem um tempo de resposta muito pequeno logo o modelo do controlador pode ser aproximado por um ganho Kc (V/us), pois para um determinado valor de largura de pulso, este gera um valor de tensão para o motor 
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(3.45)
O modelo do motor pode ser aproximado pelo modelo de um motor DC, cuja, função de transferência é normalmente descrita por um ganho e dois pólos, respectivamente associados á constante de tempo mecânica e eléctrica. 
Devido ao facto da constante de tempo mecânica ser superior á constante de tempo eléctrica podemos aproximar o sistema de segunda ordem para um sistema de primeira ordem com um ganho e um pólo respectivo á constante de tempo mecânica 
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(3.46)
Nas simulações assumiu-se uma constante de tempo mecânica de aproximadamente 0.136s retirada da seguinte referência [23]. O facto de não ter sido realizado testes de modo a obter esta constante deveu-se ao facto do tacómetro utilizado não possuir nenhuma saída digital ou analógica a fim de se adquirir a velocidade e conseguir medir o intervalo de tempo que o motor demora a responder a um degrau.
Método de medição da velocidade do motor [23] (não sei se deva escrever isto aqui)?????????
De acordo com esta referência uma maneira simples de se obter essa constante de tempo seria medir a velocidade do propulsor utilizando-se um microfone instalado a uma certa distância do propulsor. O conceito de funcionamento deste sistema baseia-se no simples facto da passagem do propulsor pelo microfone gerar uma fluxo de ar na direcção deste fazendo com que a membrana vibre e registe essa passagem. Facilmente o sinal digital proveniente do microfone pode ser processado por uma ferramenta tipo Matlab/Simulink em tempo real.
A velocidade pode ser calculada a partir do tempo de passagem do propulsor pelo microfone Tp:
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Este método é extremamente simples de utilizar na medição de velocidades, tendo a desvantagem da medição de velocidades baixas o seu comportamento não ser muito bom devido aos ruídos do próprio ambiente sendo difícil de distinguir passagem do propulsor pelo microfone ou apenas ruidos.
A força gerada pelo propulsor T (N) pode ser aproximada pelo produto entre a constante de força KT (N.s2/rad2) e a velocidade de rotação do motor ao quadrado (rad2/s2). A constante de força resulta da multiplicação da constante de impulso 
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 pelas características físicas da hélice, raio r (m) e da densidade do ar 
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 (1.2928 kg/m3). [22] [23]
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(3.47)
Para os propulsores APC 10x47, a constante de força 
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 de acordo com a seguinte referência [26]

O momento M (N.m) desse mesmo conjunto pode ser obtido por pelo produto entre a constante de momento KM e a velocidade de rotação do motor ao quadrado. [22] [23]
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(3.48)
Para os propulsores APC 10x47, a constante de momento 
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 de acordo com a seguinte referência [26]
As constantes de força e momento podem ser relacionadas da seguinte forma [23]:
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Em que, 
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Figura 3.9 – Esquema do conjunto controlador, motor e propulsor
A fim de se obter a zona em que o motor estava desligado foram enviados diversos sinais para o controlador com diferentes larguras de pulso até este sair da zona de rotação nula.
Tabela 3.1 – Zona morta

	Motor i
	Largura de Pulso da zona morta (us)

	1
	Largura de pulso <1060


Enviou-se várias larguras de pulso para o controlador a fim de verificar em que zona este atingia o valor máximo de rotação e permanecia nesse valor por mais que se aumentasse a largura de pulso, ou seja, zona de saturação.
Tabela 3.2 – Zona de Saturação

	Motor i
	Largura de Pulso da zona de Saturação (us)

	1
	Largura de pulso> 1920


A fim de se testar a resposta do conjunto para diferentes valores de largura de pulso utilizou-se uma balança Mettler P1210, um tacómetro digital xxxxxx, um osciloscópio DSO1012A e um multímetro M9803R a fim de medir a força, a velocidade de rotação e a corrente para diferentes valores de largura de pulso.
[image: image99.png]



Figura 3.10 – a) Multímetro M9803R, b) Mettler P1210, c) DSO1012A, d) Tacómetro
Tabela 3.3 – Resposta á largura de pulso dos propulsores

	Largura de Pulso (us)
	1000
	1200
	1400
	1600
	1800
	2000

	Motor + APC 1047 (N)
	0
	0.568
	1.586
	2.510
	3.651
	4,591

	Motor + GWS 8040 (N)
	0
	0.441
	1.186
	1.999
	2.940
	3.802

	Motor + APC 1047 (A)
	0.2
	0.61
	2
	3.67
	6.14
	8.34

	Motor + GWS 8040 (A)
	0.2
	0.58
	1.50
	2.57
	4.24
	5.56

	Motor + APC 1047 (Rpm)
	0
	2950
	4710
	5250
	5550
	5950

	Motor + GWS 8040 (Rpm)
	0
	2970
	4750
	5270
	5580
	6000


Propulsor APC 1047 SF
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Figura 3.11 – Curva da relação largura de pulso (us) vs velocidade de rotação (rpm) do propulsor APC1047 SF
Aproximação for uma função linear:
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(3.49)

Aproximação for uma função quadrática:
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(3.50)
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Figura 3.12 - Curva da relação largura de pulso (us) vs corrente (A) do propulsor APC1047 SF
Aproximação for uma função linear:
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Aproximação for uma função quadrática:
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Figura 3.13 - Curva da relação largura de pulso (us) vs força (N) do propulsor APC1047 SF
Aproximação for uma função linear:
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Aproximação for uma função quadrática:
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(3.52)
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Figura 3.14 - Curva da relação largura de velocidade ao quadrado (rad2/s2) vs força (N) do propulsor APC1047 SF
Aproximação for uma função linear:
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Derivando esta equação obtêm-se a constante de força
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. Pode-se observar que este valor encontra-se muito próximo do valor obtido na referência [26] para os mesmos propulsores.
Propulsor GWS 8040
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Figura 3.15 - Curva da relação largura de pulso (us) vs velocidade de rotação (rpm) do propulsor GWS 8040
Aproximação for uma função linear:
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Aproximação for uma função quadrática:
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Figura 3.16 - Curva da relação largura de pulso (us) vs corrente (A) do propulsor GWS 8040
Aproximação for uma função linear:
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Aproximação for uma função quadrática:
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(3.56)
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Figura 3.17 - Curva da relação largura de pulso (us) vs força (N) do propulsor GWS 8040
Aproximação for uma função linear:
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Aproximação for uma função quadrática:
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Aproximação for uma função linear:
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Derivando esta equação obtêm-se a constante de força
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3.4 -  Momentos de inércia da estrutura
A distribuição da massa e a forma geométrica da estrutura é um aspecto importante na dinâmica do sistema como se observou na secção 3.2. No cálculo dos momentos de inércia desprezou-se os efeitos dos equipamentos e considerou-se a estrutura simétrica, assim deste modo a matriz de inércia é constituída apenas pela diagonal principal simplificando assim este cálculo.

No cálculo dos momentos de inércia apenas se inclui a geometria e a massa dos motores e a sua posição na estrutura do Quadrotor.
	Parâmetro
	Valor

	Massa do motor (mm)
	0.046kg

	Comprimento do motor no eixo X (xm)
	0.028m

	Comprimento do motor no eixo Y (ym)
	0.028m

	Comprimento do motor no eixo Z (zm)
	0.028m

	Distância ao centro de massa (dCM)
	0.21m


· Momento de inércia Ixx
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· Momento de inércia Iyy
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3.5 -  Peso total do veículo

Sensores 
A fim de tornar o voo do veículo autónomo é necessário obter informações acerca da atitude e da posição no referencial de coordenadas terrestres. A atitude do veículo pode ser obtida utilizando um IMU que geralmente é constituída por acelerómetros e giroscópios e a posição do veículo pode ser determinada utilizando um GPS e um sensor de pressão barométrica. No caso de voo a baixas altitudes (<6m) a utilização de um sensor ultra-sons é uma melhor alternativa devido á sua precisão.
Na secção 4.1 serão apresentados os sensores e as suas características utilizados para a obtenção da atitude do veículo. Ainda nesta secção serão realizados testes aos sensores individualmente.

Na secção 4.2 será apresentado a técnica de estimação da atitude utilizada nesta dissertação bem como a realização de alguns testes e a comparação com as medidas retiradas dos acelerómetros e dos giroscópios nas mesmas condições.

Na secção 4.3 será apresentado o sensor utilizado para baixas altitudes e o GPS apesar de não ter sido utilizado nesta dissertação.
4. 1 - Medição da atitude 

A obtenção da atitude requer a medição dos ângulos de rotação roll, pitch e yaw sobre os eixos x, y e z. Os sensores utilizados nesta dissertação para a medição desses ângulos foram magnetómetros de dois eixos, acelerómetros e giroscópios de três eixos. Os acelerómetros e giroscópios já vieram combinados numa PCB (Figura 4.1) que disponibilizava as 6 medidas de forma analógica.

4.1.1 - Acelerómetros

O sensor utilizado na recolha de dados relativamente á atitude (roll e pitch) do veículo foi o ADXL335. Este sensor possui três acelerómetros segundo os eixos xyz dentro de um único encapsulamento com as dimensões 4x4x1.45mm, consome uma corrente de 350uA e a sua tensão de alimentação encontra-se entre 1.8V e 3.6V.

[image: image127.png]



Figura 4.1 – PCB com os acelerómetros (azul) e giroscópios (amarelo)
A sua escala de medição encontra-se entre ±3g possuindo uma sensibilidade de 300mV/g, os valores de tensão aos 0g são 1.5V estimados para os eixos xyz, tem uma variação com a temperatura de ±1mg/ºC e a sua não linearidade é de cerca ±0.3% da escala total de medição.

Este sensor possuir três pinos para as medidas xyz apresentando uma largura de banda superior a 500Hz, contudo esta largura de banda deverá ser reduzida com a implementação de um filtro passa baixo na saída de cada um dos três pinos a fim de suavizar e reduzir o ruído. Este sensor já possui na saída de cada um destes pinos uma resistência de 32KΩ, desta forma a frequência de corte pode ser calculada pela equação (4.1).
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(4.1)

A PCB com este sensor já possuía um condensador com um valor 0.1uF na saída de cada um dos pinos, ou seja, uma largura de banda de 50Hz.
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Figura 4.2 - Valor do ADC (10bits) da aceleração do eixo X com 0g com os motores desligados
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Figura 4.3 - Valor do ADC (10bits) da aceleração do eixo Y com 0g com os motores desligados
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Figura 4.4 - Valor do ADC (10bits) da aceleração do eixo Z com 0g com os motores desligados
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Figura 4.5 - Valor do ADC (10bits) da aceleração do eixo Z com 1g com os motores desligados
Pela observação dos gráficos observa-se uma pequena variação dos valores do ADC mesmo estando estes sujeitos a um valor constante da aceleração da gravidade. Desta forma conclui-se que antes de qualquer uso destes sensores uma rotina de calibração será necessária a fim de se obter um valor estável dos sensores aos 0g.
Nesta dissertação utilizou-se uma rotina inicial que faz a calibração destes sensores aos 0g para os eixos x e y e 1g para o eixo z a partir da média de várias amostras recolhidas obtendo assim um valor estável (ADCx0g, ADCy0g e ADCz1g). Nos gráficos anteriores retirou-se várias amostras do valor do ADC no eixo dos z aos 0g pois é importante saber qual é o valor deste eixo aos 0g a fim de se poder calcular os ângulos roll e pitch a partir da variação da aceleração da gravidade segundo este eixo. Deste modo é retirado ao valor obtido no eixo a 1g a diferença entre os 0g e 1g que neste caso por cálculo a partir das Figuras 4.4 e 4.3 é de 105.
O valor da aceleração (g) sobre cada eixo pode ser calculado de acordo com as equações 4.2, 4.3 e 4.4.
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(4.2)
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(4.3)
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(4.4)
Em que Valimentação corresponde á alimentação e S a sensibilidade do sensor.

O ângulo em relação ao eixo y, ou seja, o ângulo roll (Φ) pode ser calculado de acordo com a equação 4.5, e o ângulo em relação ao eixo x, ou seja, ângulo pitch (θ) pode ser calculado de acordo com a equação 4.6.
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(4.5)
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(4.6)
A fim de saber o quadrante em que os ângulos se encontram é necessário calcular o ângulo (ρ) que o eixo z faz com a aceleração da gravidade a partir da equação 4.7.
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(4.7)
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Figura 4.6 – Ângulo roll na posição 0º sujeito a vibrações
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Figura 4.7 - Ângulo pitch na posição 0º sujeito a vibrações

Como se observa nas figuras 4.7 e 4.8, apesar de os sensores estarem posicionados na posição 0º para os ângulos roll e pitch os sensores são muito sensíveis às vibrações induzindo em erro o cálculo dos ângulos roll e pitch. Devido á elevada sensibilidade ás acelerações o uso destes sensores no cálculo dos ângulos roll e pitch não seria o mais apropriado pois as vibrações induzidas pelos motores na estrutura são elevadas e os movimentos lineares sobre os eixos iria afectar as medidas.

4.1.2 - Giroscópios
Neste projecto poderia ter sido utilizado apenas um giroscópio para a medição do ângulo yaw a partir da integração do valor da velocidade medida pelo giroscópio, contudo devido às características dos acelerómetros apresentadas anteriormente, optou-se por utilizar 3 giroscópios para a medição dos ângulos de rotação sobre os eixos x,y e z.

Os giroscópios utilizados foram LPR530AL e LY530ALH, possuem uma tensão de alimentação entre 2.7 e 3.6V, uma sensibilidade de 3.33mV/ no caso das saídas amplificadas 4x tendo esta sensibilidade uma variação de 0.03%/ºC a partir dos 25º.
Às velocidades nulas estes sensores apresentam nas saídas um valor de tensão de 1.23V que varia 0.05º/s/ºC com a temperatura a partir dos 25ºC.

Na saída destes giroscópios recomenda-se a utilização de uma filtro passa baixo e um filtro passa alto. Os filtros utilizados foram, no caso do filtro passa baixo uma frequência de corte de 48Hz e 4.8Hz e no filtro passa alto de 0.5Hz.
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Figura 4.8 - Valor do ADC (10bits) da velocidade de rotação sobre o eixo X com velocidade nula com um filtro de 48Hz
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Figura 4.9 - Valor do ADC (10bits) da velocidade de rotação sobre o eixo X com velocidade nula com um filtro de 5Hz
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Figura 4.10 - Valor do ADC (10bits) da velocidade de rotação sobre o eixo Y com velocidade nula com um filtro de 48Hz
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Figura 4.11 - Valor do ADC (10bits) da velocidade de rotação sobre o eixo Y com velocidade nula com um filtro de 5Hz
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Figura 4.12 - Valor do ADC (10bits) da velocidade de rotação sobre o eixo Z com velocidade nula com um filtro de 48Hz
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Figura 4.13 - Valor do ADC (10bits) da velocidade de rotação sobre o eixo Z com velocidade nula com um filtro de 5Hz
Pela observação das figuras observa-se uma variação dos valores do ADC mesmo estando estes sujeitos a um valor nulo de velocidade de rotação (0º/s). Desta forma conclui-se que antes de qualquer uso destes sensores uma rotina de calibração será necessária a fim de obter um valor estável dos sensores aos 0º/s. Outro facto observado nos dois testes com filtros diferentes é que um filtro com uma frequência de corte de 5Hz comporta-se melhor na presença de ruídos em relação ao filtro com uma frequência de corte de 48Hz, levando a concluir que a utilização de um filtro com uma frequência de corte de 5Hz diminui o erro.
Nesta dissertação utilizou-se uma rotina inicial que faz a calibração destes sensores aos 0º/s para os movimentos de rotação sobre os eixos x, y e z a partir da média de várias amostras recolhidas obtendo assim um valor estável (ADCx0º/s, ADCy0º/s e ADCz0º/s).

O valor da velocidade de rotação (º/s) sobre cada eixo pode ser calculado de acordo com as equações 4.10, 4.11, 4.12.
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Em que Valimentação corresponde á alimentação do sensor e S a sensibilidade do sensor.
Os ângulos podem ser obtidos através da integração da velocidade sobre cada eixo de rotação.
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Figura 4.14 - Ângulo roll (Φ) medido pelo giroscópio estando este na posição 0º e com velocidade de rotação nula
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Figura 4.15 - Ângulo pitch (θ) medido pelo giroscópio estando este na posição 0º e com velocidade de rotação nula
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Figura 4.16 - Ângulo yaw (Ψ) medido pelo giroscópio estando este na posição 0º e com velocidade de rotação nula
Observando as Figuras 4.14, 4.15 e 4.16 chega-se á conclusão que o ruído existente nas medições e o facto do valor aos 0º/s não ser constante ao longo do tempo introduz um desvio progressivo ao longo das sucessivas integrações levando o erro a tender para o infinito, o que permite concluir que a utilização de giroscópios apenas na medição dos ângulos roll (Φ), pitch (θ) e yaw (Ψ) iria prejudicar todo o funcionamento do sistema devido ao crescimento progressivo do desvio entre a posição real e a posição medida.
4.1.3  - Compasso Digital
[image: image158.png]



Figura 4.17
O compasso escolhido na implementação deste protótipo foi o HMC6352. Este sensor possui dois magnetómetros sobre os eixos x,y e realiza leituras magnéticas sobre estes dois eixos convertendo essas leituras para uma posição em graus (yaw) em relação ao Norte terrestre.

Este sensor tem uma resolução de 0.5º, permitindo valores entre 0 e 3600 (0º e 360º), tendo uma precisão de ± 2.5º. A comunicação com o microcontrolador é realizada utilizando o protocolo de comunicação I2C a uma velocidade máxima de 100kHz e possui uma alimentação entre 2.7 e 5.2V.
Este compasso possui uma rotina de calibração que tem como objectivo reduzir os efeitos de outros campos magnéticos existentes na zona e pode ser programado para fazer leituras contínuas a 20hz. Também pode ser programado para fazer leituras e calcular a posição após receber um pedido o que requer cerca de 6ms para obter o valor da posição após o pedido.
O compasso foi adicionado ao projecto de modo a sincronizar os eixos x e y do veículo com os eixos terrestres Norte e Este e também para compensar o desvio do ângulo yaw devido às sucessivas integrações da velocidade medida pelo giroscópio, ou seja, o mau comportamento a longo termo dai o facto de se adicionar o compasso que tem um bom comportamento a longo termo mas não a movimentos rápidos. Outro aspecto importante deve-se ao facto deste sensor possuir medidas apenas sobre dois eixos, logo a posição do ângulo yaw medida por este sensor só pode ser levada em conta para valores dos ângulos roll (Φ) e pitch (θ) próximos de zero.
Um dos grandes problemas deste sensor deve-se á elevada sensibilidade aos campos magnéticos o que pode resultar em desvios ou ruído na presença de campos magnéticos provenientes de outros aparelhos existentes perto. Neste projecto este sensor vai ser afectado pelos campos magnéticos provenientes dos motores o que levará á existência ruído nas medições com este sensor, logo o uso deste sensor apenas para a medição do ângulo yaw não seria uma boa opção pois o seu comportamento a curto termo na presença de campos magnéticos não é o mais eficiente.
4. 2  - Estimação da atitude com filtros complementares
Dos resultados obtidos na secção anterior conclui-se que a utilização dos acelerómetros e giroscópios individualmente para a estimação da atitude não seria a opção mais eficiente, pois os algoritmos de controlo do veículo dependem de medições correctas para serem fiáveis em voo autónomo.
Existem diversas técnicas para a estimação da atitude, tais como a utilização de filtros complementares [6] [29] [26], filtros complementares não lineares [27] e filtros de Kalman [23]. Nesta dissertação optou-se pela utilização de filtros complementares para a estimação da atitude. 
Os filtros complementares são utilizados com o objectivo de combinar as medições dos acelerómetros com as medições dos giroscópios a fim de obter uma melhor estimação da atitude. Estes filtros utilizam algoritmos de complexidade simples e leves ao nível do processamento e da memória utilizada o que os tornam simples de implementar em sistemas embebidos [6].

Considerando assim duas medições Y1=X+u1 e Y2=X+u2 (acelerómetros e giroscópios) independentes com diferentes perturbações u1 e u2. Os filtros complementares são a opção ideal para combinar duas medições independentes do mesmo sinal, combinando o ângulo calculado a partir dos acelerómetros que se comportam bem a longo do termo mas não durante movimentações rápidas com o ângulo calculado a partir dos giroscópios que se comportam bem a curto termo durante rápidas movimentações mas a longo termo sofrem de um acumular do erro devido às sucessivas integrações na presença de ruído. 
O filtro complementar tem uma estrutura com um filtro passa baixo para os acelerómetros e um filtro passa alto no caso dos giroscópios.
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Onde podemos observar que 
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 é o valor estimado do ângulo, Y1(s) e Y2(s) as medidas dos ângulos dos diferentes sensores e u1 e u2 as perturbações existentes nas medidas respectivamente que serão filtradas.
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Figura 4.18 – Estrutura do Filtro Complementar
Importante realçar que a obtenção dos ângulos não é directa nos diferentes sensores, pois é necessário existir um pré-processamento dos sinais medidos a fim de se calcular os ângulos que depois serão as entradas do filtro complementar. (Equações 4.5, 4.6, 4.13,4.14,4.15)
Os filtros passa-baixo (F1(s)) e passa-alto (F2(s)) podem ser de ordem n, contudo nesta dissertação implementou-se filtros de ordem 1.
Considerando que o filtro passa baixo tem um tempo de resposta (
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) de 0.5s (frequência de corte de 0.318 Hz ou seja 2 rad/s).
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Figura 4.19 – Filtro complementar do ângulo roll (Φ)
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Figura 4.20 – Filtro complementar do ângulo pitch (θ)
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Figura 4.21 – Filtro complementar do ângulo yaw (Ψ)
4.2.1  - Resultados experimentais
A fim de verificar qual o comportamento do filtro complementar realizou-se uma série de testes a fim de comparar a performance do filtro com as medidas obtidas a partir dos sensores. A frequência de amostragem foi de 100Hz e no teste 1 colocou-se os sensores numa posição estável introduzindo alguma vibração na estrutura a fim de se verificar os efeitos nas medidas dos sensores. No teste 2 rodou-se os sensores quer no sentido positivo quer no sentido negativo sobre os seus eixos de rotação a fim de testar o comportamento do filtro em comparação com as medidas obtidas directamente dos sensores.
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Figura 4.22 – Ângulo roll estável na posição 0º com a introdução de vibrações na estrutura em determinados intervalos de tempo, teste 1
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Figura 4.23 - Ângulo pitch estável na posição 0º com a introdução de vibrações na estrutura em determinados intervalos de tempo, teste 1
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Figura 4.24 - Ângulo yaw estável na posição 60º com a introdução de vibrações na estrutura em determinados intervalos de tempo, teste 1
Verificou-se nas Figuras 4.22, 4.23 e 4.24 que o filtro complementar utilizado revela um bom comportamento na presença de ruído em comparação com os acelerómetros e apresenta um erro muito reduzido em regime permanente em comparação com os giroscópios em que o erro tende para infinito.
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Figura 4.25 – Ângulo roll, rotação no sentido negativo e positivo, teste 2
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Figura 4.26 - Ângulo pitch, rotação no sentido negativo e positivo, teste 2
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Figura 4.27 – Ângulo yaw, rotação no sentido positivo e negativo, teste 2
Nas figuras 4.25, 4.26, 4.27 observa-se que durante as rotações dos sensores as medidas apresentadas pelo filtro complementar em relação aos acelerómetros apresentavam menor ruído e que em relação aos giroscópios não apresentavam o tal erro em regime permanente a tender para infinito.
Conclui-se a partir dos resultados experimentais que este filtro ao combinar as medidas dos acelerómetros e dos giroscópios apresenta uma melhor performance que as medidas apresentadas pelos giroscópios e acelerómetros de forma independente.
Controlador Baseado em Lógica Difusa
Actualmente alguns sistemas reais apresentam modelos complexos que dificultam a modelação e simulação dos mesmos. Mesmo sendo possível encontrar um modelo preciso do sistema torna-se complexo o desenvolvimento do controlador, sendo por esta razão necessário simplificar os modelos dos sistemas. Neste tipo de controladores convencionais, parte do sucesso depende muitas vezes do modelo matemático utilizado e outra parte do conhecimento heurístico do projectista no ajuste dos parâmetros do controlador. 

Este capítulo apresenta o controlo baseado em lógica difusa. Na secção 5.1 surge uma pequena introdução e algumas das aplicações deste tipo de técnica de controlo.
Na secção 5.2 surge o desenvolvimento do controlador baseado em lógica difusa para o controlo do Quadrotor.
5.1 -  Introdução ao controlo baseado em Lógica Difusa
O controlo baseado em Lógica Difusa apresenta uma metodologia para representar o conhecimento heurístico de um ser humano de como controlar um sistema. Este tipo de controlo oferece vantagens sobre os métodos convencionais que dependem do modelo exacto do sistema, sobretudo quando se trata de sistemas não lineares cujas incertezas acerca do modelo existem devido às condições ambientais e á própria complexidade dos modelos.
O controlador difuso é constituído por quatro blocos, fuzzificação, mecanismo de inferência, base de regras e defuzificação. (Figura 5.1)

A base de regras possui o conhecimento acerca de como controlar o sistema, o mecanismo de inferência decide quais as regras que são relevantes de acordo com as entradas e quais as saídas, a fuzificação permite a interface com os valores medidos normalizando estes valores para conjuntos que poderão ser interpretados pelo mecanismo de inferência e por último a defuzificação converte a decisão obtida pelo mecanismo de inferência num valor á saída do controlador.
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Figura 5.1 – Arquitectura do Controlador Difuso

A fim de projectar este tipo de controlador deve-se reunir um conjunto de informações acerca da dinâmica do sistema a fim de conhecer quais as entradas e saídas do controlador e de como as regras criadas poderão influenciar o sistema em malha fechada controlando-o.
Áreas de aplicação

Os sistemas difusos podem ser utilizados em diversas áreas de engenharia, ciência, mercado, medicina, psicologia ou outras áreas. Em engenharia pode ser aplicado nas seguintes áreas:

· Aeronáutica e Aeroespacial: controlo de voo, controlo de motores, detecção de falhas e navegação.

· Automóvel: controlo dos travões, suspensões, motores entre outras funções.

· Veículos autónomos: pode ser utilizado no controlo de veículos, aéreos, aquáticos ou terrestres.

· Indústria de manufactura: controlo de processos de fabrico e de qualidade.

· Indústria de potência: controlo da produção e distribuição de energia.

5.2 -  Desenvolvimento do Controlador Difuso 
O Quadrotor é um sistema que possui quatro actuadores capazes de controlar os seis graus de liberdade, posição e atitude. Deste modo o controlador a desenvolver deve ser capaz de controlar a posição (x, y, z) do veículo enquanto controla a estabilidade (roll, yaw, pitch) do mesmo. 
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Figura 5.2 – Esquema de controlo do Quadrotor
De acordo com a dinâmica (equação 3.hf) do veículo o controlador difuso final é dividido em seis sub-controladores difusos tendo cada um deles a função de controlar individualmente os seis graus de liberdade. Os parâmetros que são passados como referência são as posições (xd, yd, zd) e o ângulo yaw (Ψd), pois os controladores de altitude (z) e do ângulo yaw actuam no sistema a fim de este convergir para as referências, enquanto os controladores das posições x e y geram valores de referência (θd, Φd) para os controladores dos ângulos pitch e roll respectivamente, que actuam no sistema a fim de este convergir para as posições x e y de referência.
O controlador a desenvolver deverá possuir três controladores responsáveis pelo controlo da atitude (FLCroll, FLCpitch, FLCyaw) e três controladores responsáveis pela posição (FLCx, FLCy, FLCz) totalizando assim os seis graus de liberdade. (Figura 5.3)
5.2.1 - Entradas e saídas dos controladores difusos

Tabela 5.1 – Entradas e saídas dos controladores de posição

	Posição

	
	FLCx
	FLCy
	FLCz

	Nº entradas
	2
	2
	2

	Nº saídas
	1
	1
	1

	Tipos de entrada
	Erro (m)

Derivada do Erro (m)
	Erro (m)

Derivada do Erro (m)
	Erro (m)

Derivada do Erro (m)

	Tipos de saída
	Âng. pitch desejado (rad)
	Âng. roll desejado (rad)
	Força (N)


Tabela 5.2 - Entradas e saídas dos controladores de atitude
	Atitude

	
	FLCroll
	FLCpitch
	FLCyaw

	Nº entradas
	2
	2
	2

	Nº saídas
	1
	1
	1

	Tipos de entrada
	Erro (rad)

Derivada do Erro (rad)
	Erro (rad)

Derivada do Erro (rad)
	Erro (rad)

Derivada do Erro (rad)

	Tipos de saída
	Intervalo de tempo Largura do pulso PWM (us)
	Intervalo de tempo Largura do pulso PWM (us)
	Intervalo de tempo Largura do pulso PWM (us)


As entradas dos controladores difusos escolhidas são o erro e a derivada do erro, pois desta maneira é possível inferir sobre qual o erro e a tendência deste relativamente á referência. Os controladores possuem apenas uma saída, no caso do controlador de altitude, ângulo roll (Φ), pitch (θ) e yaw (Ψ) a saída actua directamente no sistema (U1, U2, U3, U4), os controladores da posição x e y produzem na sua saída referências do ângulo pitch (θd) e roll (Φd) respectivamente.
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Figura 5.3 – Estrutura dos controladores difusos individuais
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Figura 5.4 – Estrutura do conjunto dos controladores difusos do Quadrotor
5.2.2 - Variáveis Linguísticas/Funções de Pertinência
No projecto dos controladores foram definidas apenas cinco variáveis linguísticas: Negativo grande (NG), Negativo pequeno (NP), Zero (Z), Positivo pequeno (PP) Positivo grande (PG). As variáveis linguísticas para as entradas e saídas são as iguais para todos os controladores mudando apenas os intervalos em que se situam.
Negativo grande: Situação em que o erro ou derivada do erro tem valor negativo e elevado.

· Negativo pequeno: Situação em que o erro ou derivada do erro tem valor negativo, contudo não é muito grande mas também não pode ser considerado zero.

· Zero: Situação em que o erro ou derivada do erro se encontra num intervalo e que pode ser considerado zero.

· Positivo pequeno: Situação em que o erro ou derivada do erro tem valor positivo, contudo não é muito grande mas também não pode ser considerado zero.

· Positivo grande: Situação em que o erro ou derivada do erro tem valor positivo e elevado.

As funções de pertinência utilizadas para definir os conjuntos difusos associados às variáveis linguísticas foram do tipo triangular e trapezoidal.
5.2.3 - Regras

Sabendo o número de entradas de cada controlador e o número de varáveis linguísticas é possível afirmar que existem 52 regras possíveis para cada controlador. A Tabela 5.3 apresenta essas regras.
Tabela 5.3 – Tabela de regras

	
	Erro (e)

	Derivada do erro (de)
	
	NG
	NP
	Z
	PP
	PG

	
	NG
	NG
	NG
	NG
	NP
	Z

	
	NP
	NG
	NG
	NP
	Z
	PP

	
	Z
	NG
	NP
	Z
	PP
	PG

	
	PP
	NP
	Z
	PP
	PG
	PG

	
	PG
	Z
	PP
	PG
	PG
	PG


O mecanismo de inferência utilizado foi do tipo Mamdani. Este mecanismo transforma uma informação qualitativa em outra informação qualitativa por meio de uma conversão. Esta informação final pode ser convertida para um valor escalar (defuzificação) por diversos métodos sendo utilizado nesta dissertação o método do centro de gravidade.

A implicação das regras foi do tipo mínimo e a agregação dos conjuntos de saída do tipo máximo.

5.2.4 - Controlador FLCz
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Figura 5.5 - Controlador difuso para o controlo da posição Z
μNG(e)= Trapezoidal(-10,-10, -4, -2) 


μNG(de)= Trapezoidal(-30,-30,-20,-4)
μNP(e)= Triangular(-4, -2, 0)



μNP(de)= Triangular(-20, 4, 0)
μZ(e)= Triangular(-2, 0, 2) 



μZ(de)= Triangular(-4, 0, 4)
μPP(e)= Triangular(0, 2, 4) 



μPP(de)= Triangular(0, 4, 20)
μPG(e)= Trapezoidal(2, 4, 10, 10) 


μPG(de)= Trapezoidal(4, 20, 30, 30)

μNG(U1)= Trapezoidal(-20,-20,-10,-0.5)

μNP(U1)= Triangular(-10, -0.5, 0)

μZ(U1)= Triangular(-0.5, 0, 0.5)

μPP(U1)= Triangular(0, 0.5, 10)

μPG(U1)= Trapezoidal(0.5, 10, 20, 20)

Este controlador FLCZ não gera directamente a largura do sinal de PWM, mas sim um incremento de força, desta forma este controlador deverá ter um bloco de pós processamento na sua saída. Ao incremento de força é somado um valor constante de força que serve para compensar a força gravítica, ou seja, o peso do veículo, P=mg (N).
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(5.1)
Esta força U1’ é a soma total das forças produzidas pelos quatro motores, logo a saída do controlador deverá ter um ganho de 0.25. A fim de gerar o valor da largura de pulso PWM para os motores, utiliza-se uma tabela que foi obtida experimentalmente que relaciona a força com um valor de largura de pulso PWM.
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(5.2)
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Figura 5.6 – Superfície do controlador da posição Z
5.2.5 - Controlador FLCx e FLCy
Esta topologia de controlo é igual para os controladores FLCX, FLCY. Estes controladores de posição geram um ângulo de referência roll e pitch (Φd, θd), sendo os ganhos á saída dos controladores da posição x e y unitários mas com sinais opostos. O sinal oposto resulta do modelo dinâmico obtido no capítulo 3, pois para um deslocamento positivo segundo o eixo y é necessário gerar um ângulo roll (Φd) negativo, o mesmo não acontece no caso do deslocamento positivo segundo o eixo x sendo necessário gerar um ângulo positivo.
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Figura 5.7 - Controlador difuso para o controlo da posição X e Y
μNG(e)= Trapezoidal(-10,-10, -6, -3) 


μNG(de)= Trapezoidal(-30,-30,-20,-4)
μNP(e)= Triangular(-6, -3, 0) 



μNP(de)= Triangular(-20, 4, 0)
μZ(e)= Triangular(-3, 0, 3) 



μZ(de)= Triangular(-4, 0, 4)
μPP(e)= Triangular(0, 3, 6) 



μPP(de)= Triangular(0, 4, 20)
μPG(e)= Trapezoidal(3, 6, 10, 10)


 μPG(de)= Trapezoidal(4, 20, 30, 30)

μNG(Φd, θd)= Triangular(-1,-0.6,-0.2)

μNP(Φd, θd)= Triangular(-0.6, -0.2, 0)

μZ(Φd, θd)= Triangular(-0.2, 0, 0.2)

μPP(Φd, θd)= Triangular(0, 0.2, 0.6)

μPG(Φd, θd)= Triangular (0.2, 0.6, 1)
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Figura 5.8 - Superfície do controlador da posição X e Y
5.2.6 - Controlador FLCroll e FLCpitch
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Figura 5.9 - Controlador difuso para o controlo dos ângulos roll e pitch
μNG(e)= Trapezoidal(-1,-1, -0.4, -0.2) 


μNG(de)= Trapezoidal(-1,-1,-0.4,-0.2)
μNP(e)= Triangular(-0.4, -0.2, 0) 


μNP(de)= Triangular(-0.4, 0.2, 0)
μZ(e)= Triangular(-0.2, 0, 0.2) 



μZ(de)= Triangular(-0.2, 0, 0.2)
μPP(e)= Triangular(0, 0.2, 0.4) 



μPP(de)= Triangular(0, 0.2, 0.4)
μPG(e)= Trapezoidal(0.2, 0.4, 1, 1)


 μPG(de)= Trapezoidal(0.2, 0.4, 1, 1)

μNG(U2 , U3)= Trapezoidal(-1000,-1000,-600,-300)

μNP(U2 , U3)= Triangular(-600, -300, 0)

μZ(U2 , U3)= Triangular(-300, 0, 300)

μPP(U2 , U3)= Triangular(0, 300, 600)

μPG(U2 , U3)= Trapezoidal(300, 600, 1000, 1000)
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Figura 5.10 - Superfície do controlador dos ângulos roll e pitch
Este controlador difuso gera na sua saída um valor da largura de pulso que deve ser aplicada aos controladores dos motores. Nessa mesma saída existe um ganho que pode ser ajustado a fim de ajustar a resposta do controlador às características do veículo e às características de voo pretendido.

5.2.7 - Controlador FLCyaw
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Figura 5.11 - Controlador difuso para o controlo do ângulo yaw
μNG(e)= Trapezoidal(-1,-1, -0.4, -0.2)


 μNG(de)= Trapezoidal(-1,-1,-0.4,-0.2)
μNP(e)= Triangular(-0.4, -0.2, 0) 


μNP(de)= Triangular(-0.4, 0.2, 0)
μZ(e)= Triangular(-0.2, 0, 0.2) 



μZ(de)= Triangular(-0.2, 0, 0.2)
μPP(e)= Triangular(0, 0.2, 0.4) 



μPP(de)= Triangular(0, 0.2, 0.4)
μPG(e)= Trapezoidal(0.2, 0.4, 1, 1)


 μPG(de)= Trapezoidal(0.2, 0.4, 1, 1)

μNG(U2 , U3)= Trapezoidal(-1500,-1500,-1000,-500)

μNP(U2 , U3)= Triangular(-1000, -500, 0)

μZ(U2 , U3)= Triangular(-500, 0, 500)

μPP(U2 , U3)= Triangular(0, 500, 1000)

μPG(U2 , U3)= Trapezoidal(500, 1000, 1500, 1500)

Este controlador difuso gera na sua saída um valor da largura de pulso que deve ser aplicada aos controladores dos motores. Nessa mesma saída existe um ganho que pode ser ajustado a fim de ajustar a resposta do controlador às características do veículo e às características de voo pretendido.
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Figura 5.12 - Superfície do controlador do ângulo yaw
5.2.8 - Bloco de pós-processamento
Após os controladores difusos existe um bloco de pós-processamento (Figura 5.2) responsável por calcular a largura de pulso PWM a aplicar a cada motor.
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(5.3)
Os ganhos dos controladores foram obtidos usando uma ferramenta do Simulink designada Simulink Design Optimization. Partindo de determinados critérios de optimização como a sobre elevação, tempo de subida, sub elevação e tempo de estabelecimento a ferramenta calcula os valores para os ganhos dos controladores que melhor satisfaz os critérios definidos.

Tabela 5.5 – Ganhos do Controlador Difuso do Quadrotor

	Ganhos
	Valor

	Ganho proporcional FLCZ
	0.3

	Ganho derivativo FLCZ
	0.5

	Ganho da saída do FLCZ
	0.25

	Ganho proporcional FLCY
	0.3

	Ganho derivativo FLCY
	0.4

	Ganho da saída do FLCY
	-1

	Ganho proporcional FLCX
	0.3

	Ganho derivativo FLCX
	0.35

	Ganho da saída do FLCX
	1

	Ganho proporcional FLCroll
	0.3

	Ganho derivativo FLCroll
	0.25

	Ganho da saída do FLCroll
	0.25

	Ganho proporcional FLCpitch
	0.3

	Ganho derivativo FLCpitch
	0.25

	Ganho da saída do FLCpitch
	0.25

	Ganho proporcional FLCyaw
	0.5

	Ganho proporcional FLCyaw
	0.5

	Ganho da saída do FLCyaw
	0.125


Simulação do Quadrotor

A simulação do veículo foi um dos passos importantes nesta dissertação pois alem de permitir validar o modelo obtido permite verificar se a estrutura de controlo realmente controla o sistema nas diversas condições de simulação.
Neste capítulo a secção 6.1 descreve o simulador e os diversos blocos constituintes, bem como a estrutura interna de alguns destes blocos.

A secção 6.2 apresenta resultados da simulação do modelo em condições ideias, ou seja, sem a presença de ruído e sem limitação da frequência de controlo. Foram realizadas simulações com e sem perturbações na atitude e na posição.
A secção 6.3 apresenta resultados da simulação do modelo com a introdução de ruídos e frequência de controlo limitada a 100Hz. Foram realizadas simulações com e sem a presença de perturbações na atitude e na posição e também na massa do veículo.

6.1 -  Simulador 

O simulador do Quadrotor foi implementado em ambiente Matlab/Simulink, e a Figura 6.1 representa o esquema de simulação do sistema e os diversos blocos utilizados.
As equações que descrevem o modelo dinâmico o quadrotor foram retiradas do capítulo 3 da secção 3.2. O modelo dinâmico tem como entradas as forças U1, U2, U3, U4,os parâmetros físicos do veículo (m, l, Ixx, Iyy, Izz, JT, 
[image: image194.wmf]m
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, KT, KM, KTM), perturbações devido á acção do vento e forças exteriores que perturbam a atitude e a posição. O modelo tem como saídas a posição, a atitude, as velocidades e acelerações. Este bloco encontra-se a laranja na Figura 6.1 bem como os seus parâmetros físicos.
O bloco de cor amarelo da Figura 6.1 representa o conjunto controladores, motores e propulsores e possui como entradas quatro sinais de PWM, PWMU1, PWMU2, PWMU3, PWMU4 provenientes dos controladores e que serão processados por um bloco de pré processamento a fim de determinar que largura de pulso atribuir a cada motor. Na saída deste conjunto surgem quatro forças U1, U2, U3, U4 que são a combinação das forças produzidas por cada motor para o controlo de cada movimento e que entram no modelo dinâmico do Quadrotor. As equações para o cálculo das forças que entram no modelo dinâmico provêem do capítulo 3 secção 3.2 e as curvas de resposta dos motores foram retiradas deste mesmo capítulo da secção 3.3.
Figura 6.1 – Esquema do Simulador do Quadrotor
O bloco de cor azul marinha representa as perturbações exteriores devido á acção do vento e a forças externas que perturbam os ângulos roll, pitch e yaw. Consideraram-se perturbações do vento segundo os 3 eixos do referencial de posição. Estas perturbações entram no modelo dinâmico do Quadrotor como um aumento ou redução da velocidade do veículo segundo o eixo sobre o qual a perturbação é inserida. As perturbações na atitude entram na simulação como um aumentou ou redução do ângulo.
Os blocos a vermelho representam os controladores de posição (Figura 6.2) e atitude (Figura 6.3), e a sua estrutura encontra-se detalhada no capítulo 5 na secção 5.1.
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Figura 6.2 – Esquema interno do controlador de posição
O controlador de posição possui nas suas entradas os valores medidos da posição x, y e z e os valores de referência dos mesmos. Na sua saída gera sinais de controlo para os actuadores (controladores, motores e propulsores) e os valores de referência dos ângulos roll e pitch para o controlador de atitude.
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Figura 6.3 – Esquema interno do controlador de atitude
O controlador de atitude possui nas suas entradas os valores medidos dos ângulos roll, pitch e yaw e os valores de referência destes. Na sua saída gera sinais de controlo para os actuadores (controladores, motores e propulsores).

O bloco cinza representa a introdução de ruído nos sinais medidos a fim de perceber como reagem os controladores a este tipo de perturbação e tornar a simulação mais realista.
O bloco verde gera a trajectória de referência para as posições x, y, z e ângulo yaw.
	Parâmetros
	Valor

	Massa do Quadrotor (m)
	1 kg

	Distância do centro de massa do veículo ao rotor do motor (l)
	0.21 m

	Momento de inércia do veículo em torno do eixo X (Ixx)
	0.004 N.m.s2

	Momento de inércia do veículo em torno do eixo Y (Iyy)
	0.004 N.m.s2

	Momento de inércia do veículo em torno do eixo Z (Izz)
	0.008 N.m.s2

	Tempo de resposta do motor (
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)
	0.136s

	Constante de força (KT)
	11x10-6 N.s2/rad2 [26]

	Constante de momento (KM)
	1.1x10-6 N.m.s2/rad2 [26]

	Momento de inércia total em torno do eixo dos propulsores (JT)
	7.33x10-5 N.m.s2

	Relação entre a KT e KM (KTM)
	0.1m

	Ganho proporcional FLCZ
	0.3

	Ganho derivativo FLCZ
	0.5

	Ganho da saída do FLCZ
	0.25

	Ganho proporcional FLCY
	0.3

	Ganho derivativo FLCY
	0.4

	Ganho da saída do FLCY
	-1

	Ganho proporcional FLCX
	0.3

	Ganho derivativo FLCX
	0.35

	Ganho da saída do FLCX
	1

	Ganho proporcional FLCroll
	0.3

	Ganho derivativo FLCroll
	0.25

	Ganho da saída do FLCroll
	0.25

	Ganho proporcional FLCpitch
	0.3

	Ganho derivativo FLCpitch
	0.25

	Ganho da saída do FLCpitch
	0.25

	Ganho proporcional FLCyaw
	0.5

	Ganho proporcional FLCyaw
	0.5

	Ganho da saída do FLCyaw
	0.125

	P FLCZ
	9.8 N


6.2 -  Simulação ideal
Nesta simulação considerou-se que no modelo não existia qualquer tipo de perturbação devido aos ruídos, que os tempos de resposta dos motores eram zero e a frequência de controlo não era limitada a 100Hz.
· Teste 1: Resposta do sistema ao degrau

Neste teste apenas testou-se a resposta do controlador de altitude (z) e de atitude a um degrau que surge em t=5s. Inicialmente o sistema encontrava-se no estado z=0, ângulo roll=0,pitch=0 e yaw=0. O estado final desejado seria, z=4m, ângulo roll=10º, pitch=20º e yaw=20º. Neste teste o sistema não foi sujeito a qualquer perturbação.
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Figura 6.4 – Resposta do sistema ao degrau z=4m em t=5s
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Figura 6.5 – Resposta do sistema ao degrau roll=10º, pitch=20º e yaw=20º em t=5s 
· Teste 2: Resposta do sistema ao degrau com perturbações externas

Neste teste testou-se a resposta do controlador de altitude (z) e de atitude a um degrau que surge no instante t=5s. Inicialmente o sistema encontrava-se no estado z=0, ângulo roll=0, pitch=0 e yaw=0. O estado final desejado seria, z=4m, ângulo roll=10º, pitch=20º e yaw=20º. Neste teste o sistema foi sujeito a perturbações na atitude de 40º no ângulo roll e pitch em t=10s.
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Figura 6.6.-. Resposta do sistema ao degrau z=4m em t=5s
Verifica-se que as perturbações nos ângulos roll e pitch conduziram a uma perturbação de cerca de 0.4m na altitude no instante t=10s. Verificou-se também que o sistema teve uma resposta relativamente rápida na ordem dos 4s.
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Figura 6.7 - Resposta do sistema ao degrau roll=10º, pitch=20º e yaw=20º em t=5s e uma perturbação externa em degrau de 40º a partir do instante t=10s para os ângulo roll e pitch e a partir do instante t=0s para o ângulo yaw
No gráfico anterior verifica-se que os controladores dos ângulo roll e pitch apresentam respostas relativamente rápidas às perturbações enquanto o controlador do ângulo yaw tem uma resposta mais lenta, isto deve-se ao facto deste controlador ter uma gama de força de controlo menor que os outros controladores.
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Figura 6.8.-.Resposta do sistema ao degrau z=4 no instante t=5s com e sem perturbação devido ao vento (perturbação na velocidade do veículo no eixo z em 5m/s)

Verifica-se que com a perturbação o sistema tem uma resposta com maior sobre elevação e um maior tempo de estabelecimento. (4,5s em comparação com 2.5s)
Teste 3: Controlo de atitude e posição
Neste teste e ao contrário dos anteriores os controladores da posição x e y já estão activos, sendo estes os responsáveis por calcular os ângulos de referência roll e pitch. Nesta simulação foi feita a comparação da resposta do sistema com e sem perturbações introduzidas no instante t=0s para a posição z, no instante t=10s para as posições x e y. Na atitude as perturbações surgem no instante t=0s no caso do ângulo yaw e em t=20s no caso dos ângulos roll e pitch. As perturbações introduzidas nas posições x, y e z foram de +5m/s, enquanto na atitude introduziu-se perturbações de 20º.
A trajectória desejada para cada uma das posições x, y e z estão definidas nas Figuras 6.9, 6.10 e 6.11.
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Figura 6.9 – Resposta do sistema a uma trajectória de referência da posição z com e sem perturbações
Na Figura 6.9 verifica-se que no momento em que surge a perturbação no eixo z o sistema experimenta uma aceleração, aumentando assim o seu tempo de estabilização e sobre elevação, contudo ao longo do tempo o sistema adapta-se a este aumento de velocidade positiva. Pode-se verificar a resposta em velocidade do sistema na Figura 6.10 e a força necessária Figura 6.11 em ambos os casos.
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Figura 6.10 – Resposta em velocidade do sistema Segundo do eixo z com e sem perturbação no instante t=0s
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Figura 6.11.-. Força necessária para mover o veículo para a posição z=4m com e sem perturbação no instante t=0s
Verifica-se na Figura 6.11 que no caso em que existe perturbação o sistema não necessita de impor durante muito tempo forças superiores a 9.8N, contudo mantêm forças abaixo de 9.8N a fim de compensar a aceleração criada pela perturbação de +5m/s.
Por outro lado também verifica-se na Figura 6.10 que no caso em que existe essa perturbação o sistema mantém-se com uma velocidade negativa de -5m/s a fim de anular a perturbação positiva.
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Figura 6.12 - Resposta do sistema a uma trajectória de referência da posição y com e sem perturbações
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Figura 6.13. - Resposta do sistema a uma trajectória de referência da posição x com e sem perturbações
Observa-se nas Figuras 6.11 e 6.10 que a perturbação +5m/s no instante t=10s, gera uma aceleração do sistema nas posições x e y superior ao que acontece na Figura 6.9 isto porque no caso da posição z a actuação da aceleração da gravidade diminui o efeito da perturbação na velocidade sentido positivo pois as forças resultantes estão em sentidos contrários, contudo se essa perturbação na velocidade fosse na direcção da aceleração da gravidade o efeito seria maior aumento os tempos de estabilização do sistema. No caso da das posições x e y as perturbações no instante t=10s resultaram numa sobre elevação elevada e num tempo de estabilização muito maior.
Devido às perturbações na atitude nos ângulos roll e pitch no instante t=20s pode-se observar nas Figuras 6.10 e 6.11 (linha vermelha) esse mesmo efeito nas posições x e y. Verifica-se também que o sistema responde compensando essas perturbações.
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Figura 6.14 - Resposta do sistema para a atitude de acordo com a trajectória e com perturbações no ângulo roll e pitch de 20º no instante t=20s
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Figura 6.15 - Resposta do sistema para a atitude de acordo com a trajectória sem perturbações 
Podemos observar na Figura 6.12 e 6.13 que o no instante t=10s a resposta do sistema foi diferente para os ângulos roll e pitch. Numa situação normal (Figura 6.13) o controlador da posição x responderia com um ângulo pitch de referência positivo e o controlador da posição y responderia com um ângulo roll negativo, contudo devido á perturbação que surgiu nesse instante de tempo t=10s, ou seja com um aumento da velocidade do veículo em 5m/s nos eixos x e y os controladores respondem com ângulos contrários a fim de compensar esse aumento de velocidade e cumprir o objectivo de seguirem a trajectória de referência.
Os testes realizados ao longo desta secção serviram para validar o modelo do sistema e para verificar se os controladores de posição e atitude estavam a funcionar de acordo com os objectivos para que foram projectados. Verificou-se que o modelo desenvolvido no capítulo 3 era válido e que os controladores estavam a responder de acordo com o seu projecto efectuado no capítulo 5.
6.3 -  Simulação Final

Na simulação final considerou-se que no modelo existiam perturbações devido aos ruídos, que os tempos de resposta dos motores eram diferentes de zero e a frequência de controlo do sistema era de 100Hz.

Teste 1: Controlo de posição e altitude com e sem perturbações sem perturbações externas.
Neste teste simulou-se a resposta do sistema a uma trajectória de referência com e sem perturbações. No caso das perturbações estas surgiram no instante t=0s para a posição z (+5m/s) e para o ângulo yaw (+20º). No instante t=10s surgiram as perturbações na posição x e y (+5ms) e no instante t=20s perturbações nos ângulos roll e pitch (+20º). 
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Figura 6.16 – Resposta do sistema final para a posição z com sem perturbações
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Figura 6.17 - Resposta do sistema final para a posição y com sem perturbações
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Figura 6.18 – Resposta do sistema final para a posição x com e sem perturbações
Verifica-se que o sistema segue a trajectória de referência e que no caso da posição z a perturbação não é tão significativa devida á gravidade, mas no caso da posição x e y essa perturbação de +5m/s é relativamente grande, contudo os controladores respondem com alguma rapidez e o desvio provocado pela perturbação é logo compensado voltando o sistema á trajectória definida. 
Este sistema possui ruído nas medidas e isso conduziu a alguma oscilação em torno da trajectória de referência como se observa nas figuras 6.16, 6.17 e 6.18. Contudo essa oscilação não foi significativa pois revelou-se ser uma oscilação de baixa frequência e com valores na ordem dos 2 a 3cm da posição de referência, logo podemos afirmar que os controladores revelaram-se eficazes na presença de ruído.
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Figura 6.19 - Resposta do sistema final para o ângulo yaw com e sem perturbações
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Figura 6.20 - Resposta do sistema final para o ângulo roll com e sem perturbações
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Figura 6.21 - Resposta do sistema final para o ângulo pitch com e sem perturbações
Os controladores de atitude responderam bem às perturbações, contudo verifica-se grande oscilação em torno do valor 0º, isto devido ao ruído não só introduzido nas medidas desses ângulos mas também devido ao ruído introduzido nas medidas dos controladores da posição x e y que geram as referências pitch e roll respectivamente. Essa oscilação varia em torno de 2ºa 3º o que pode ser considerado aceitável.
Teste 2: Perturbações na massa do veículo

Neste teste variou-se a massa do veículo em 200g acima do peso de projecto e abaixo do peso para o qual o controlador de altitude (z) foi projectado. Como se verificou no capítulo 5 no projecto do controlador difuso para a altitude existia uma constante que servia para compensar o peso do veículo. Esta constante não se ajusta automaticamente, logo para mudanças no peso deverá ser ajustada.

Neste teste verifica-se o efeito de manter essa constante sempre com o mesmo valor para que foi projectada, 9.8N (1kg), para valores de massa 0.8kg e 1.2kg.
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Figura 6.22 – Resposta do sistema final para a posição z com variações de massa, controlador difuso
Pode-se observar que o veículo seque a trajectória mas que o erro em regime permanente aumentou.

Teste 3: Simulação para outra trajectória
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Figura 6.23 – Trajectória X vs Y
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Figura 6.24 – Ângulo roll durante a trajectória
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Figura 6.25 - Ângulo yaw durante a trajectória
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Figura 6.26 - Ângulo pitch durante a trajectória
Resultados experimentais

(……)
Conclusão

(……
Anexo

1 -  Planeamento

Serve para descrever as etapas e as respectivas tarefas que deverão ser executadas nesta dissertação ao longo de um espaço temporal.

Etapa 1: Estudo do Quadrotor

Nesta etapa pretende-se adquirir conhecimento acerca de diversos tópicos que envolvem o desenvolvimento deste veículo.
· Arquitectura do Quadrotor: Estudo das diversas topologias de hardware e software mais adequadas. Identificação dos diversos subsistemas, componentes e tecnologias a usar.

· Modelo do Quadrotor: Desenvolvimento de um modelo que caracterize a dinâmica do veículo.
· Técnicas de controlo: Identificação das diversas técnicas de controlo usadas noutros projectos no controlo deste veículo. Estudo da técnica de controlo baseada em lógica difusa.

· Identificação do modelo dos motores a partir de testes aos mesmos.
Etapa 2: Simulação do veículo em Matlab/Simulink.
Nesta etapa pretende-se simular o modelo desenvolvido na etapa seguinte bem como o projecto e simulação da técnica de controlo baseada em lógica difusa.

· Modelação do sistema Quadrotor.

· Projecto e modelação do sistema de controlo.

· Simulação ao sistema final (modelo do veículo e sistema de controlo).

Etapa 3: Construção do Protótipo do Quadrotor.

Nesta etapa pretende-se construir o veículo e todos os seus subsistemas bem como realização de testes. 

· Construção da estrutura.
· Implementação da estrutura de aquisição dos sinais.

· Implementação das comunicações.

· Interface para a telemetria do veículo.

· Programação dos diversos controladores.

· Realização de testes.

1. 1- Prazos para as conclusões das tarefas
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� Em anexo seguem tabelas dos testes a estes dois propulsores com maior número de amostras.
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