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Stabilization and Path Tracking of a Mini
Quadrotor Helicopter: Experimental Results

G. Lima, R. Souza, A. Morais, L. Lopes, and G. Ladeira

Abstract—Quadrotor helicopters are gaining notoriety as
research platform of unmanned aerial vehicle (UAV), due to its
mechanical simplicity and high maneuverability, as well as the
ability to hover and perform vertical take-off and landing (VTOL).
However, the development of control systems for such vehicles is
not trivial. Quadrotors have a nonlinear and open-loop unstable
behavior and they are constantly affected by aerodynamic
disturbances and unmodeled dynamics. In this article, a cascade
PID control strategy designed for stabilization and path tracking
of an unmanned quadrotor is presented. The dynamic motion
equations are obtained by the Lagrange-Euler formalism. The
proposed control structure consists of an outer loop for the
translational movements, followed by an inner loop for the
stabilization of the quadrotor’s attitude motions. Simulations and
experimental results check the performance achieved with the
proposed control strategy. The aircraft used is the Crazyflie 2.0
and the state estimation is accomplished through an extended
Kalman filter, where information from the inertial measurement
unit is fused with positional information from an ultra-wideband
system.

Index Terms—Crazyflie 2.0, Extended Kalman Filter, PID
Control, Quadrotor, Ultra-wideband System.

I. INTRODUCAO

ROGRESSOS recentes nas areas de sensoriamento,

processamento de dados e armazenamento de energia
possibilitaram a ascensdo dos veiculos aéreos ndo tripulados
(VANTS). Tais sistemas podem ser utilizados em importantes
aplicagdes civis e militares, como: tarefas de busca e resgate,
inspecdes de grandes 4areas, transporte de mercadorias,
interveng¢@o em ambientes hostis e nas industrias de filmagem e
entretenimento.

O quadricoptero pertence a classe dos veiculos aéreos ndo
tripulados com asas rotativas, e apresenta quatro conjuntos
motor/hélice.

Esta aeronave tem se destacado por apresentar vantagens,
como: capacidade de realizar decolagens e pousos verticais
(VTOL - Vertical Take-off and Landing), possibilidade de
pairar em uma determinada altitude (hover) e elevada
manobrabilidade [1].

Além disso, ao contrario dos helicopteros convencionais, em
quadrirrotores ndo ¢ necessaria a variagdo do angulo de ataque
das pas, o que possibilita um projeto mecanico mais simples.
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Também ¢ possivel observar que a sua capacidade de carga
¢ relativamente maior, devido aos motores adicionais [2]-[3].

A aeronave apresenta dois rotores opostos que giram em
sentido horario, enquanto que os outros dois operam em sentido
anti-horario. Desta forma, ndo se faz necessaria a utilizacdo de
um rotor de cauda para compensar o torque gerado pelos
propulsores.

O quadricéptero apresenta seis graus de liberdade, sendo trés
coordenadas de posi¢@o no espago tridimensional (x, y, z) e trés
angulos de orientagdo (rolagem, arfagem e guinada - roll, pitch
e yaw), conforme visualizado na Fig. 1.
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Fig. 1. Angulos de orientagio: (¢) rolagem, (0) arfagem e (y) guinada.

O desenvolvimento de um sistema de controle para tais
veiculos ndo ¢ considerado uma tarefa trivial. Eles sdo
mecanicamente subatuados, ndo lineares, apresentam um
comportamento variante no tempo, estdo sujeitos as incertezas
paramétricas, além de serem constantemente afetados por
distarbios aerodinamicos [2].

Diferentes estratégias de controle linear e ndo linear foram
propostas para solucionar os problemas de estabilizagdo e
rastreamento de trajetoria em quadrirrotores. As técnicas mais
comumente aplicadas consistem nos controladores PID
(Proporcional Integral Derivativo) [4]-[5], no controle
backstepping [6], por modos deslizantes [7], controladores
preditivos [8]-[9] e controladores H,, [10].

Grande parte dos trabalhos disponiveis na literatura tem se
concentrado em estudos tedricos e simulagdes computacionais,
uma vez que, operar quadrirrotores experimentais ainda ¢
considerado um desafio, devido a problemas relacionados aos
sensores, ruidos, transmissao de dados e codigos embarcados.
Sendo assim, observam-se poucos resultados experimentais
para a validagao das pesquisas desenvolvidas, além de solugdes
para questdes inerentes aos sistemas reais.
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Neste contexto, este projeto almeja apresentar os resultados
experimentais referentes a implementagao de uma estratégia de
controle automatico para um quadrirrotor.

Aliado aos sensores comumente presentes em uma unidade
de medigdo inercial (IMU - Inertial Measurement Unit), o
quadricdptero contara com um sistema de posicionamento local
(UWB — Ultra-wideband) que ira viabilizar a realiza¢do de
tarefas de regulag@o e rastreamento de trajetorias. Os resultados
serdo avaliados e comparados com os obtidos por meio de uma
plataforma de simulag&o.

O quadricoptero utilizado nos experimentos foi o Crazyflie
2.0, que tem sido analisado por diversos grupos de pesquisa
[11]-[13]. Este quadricoptero apresenta dimensodes reduzidas,
sendo ideal para aplicagcdes que exigem voos proximos de
humanos ou animais e/ou realizagio de manobras rapidas. E
importante destacar que a plataforma ¢ open-source.

Este artigo foi estruturado da seguinte forma: a segdo II
descreve o modelo dindmico do veiculo aéreo e a se¢do III
apresenta o esquema de controle implementado. Ja a secdo IV
descreve o hardware, bem como os procedimentos para
filtragem e estimagao de dados. Os resultados sdo analisados e
comparados na se¢do V. Finalmente, a secdo VI conclui este
trabalho com observagoes e possibilidade de pesquisas futuras.

II. MODELAGEM DINAMICA

Para a obten¢@o do modelo dinadmico supde-se que o veiculo
aéreo € um corpo rigido no espaco, sujeito a uma forga principal
e trés torques. Sem perda de generalidade, outras premissas que
podem ser estabelecidas sdo [1]:

= aestrutura é rigida e simétrica;

= o centro de massa do veiculo coincide com a origem do
sistema de coordenadas fixo ao corpo rigido;

= as hélices sdo rigidas;

= as forcas de empuxo e arrasto sdo proporcionais ao
quadrado da velocidade das hélices.

O sistema de coordenadas inercial ¢ considerado fixo em
relagdo a Terra, e é designado por SC, = {X,7,Z}. Ja o
referencial SCy = {Xg, Vg, Z} esta fixo no centro da aeronave
e se desloca de modo solidario, conforme retratado na Fig. 2.

O vetor § = [¥ ¥ Z]T representa a posi¢do do centro de
massa do quadricoptero em relagdo ao referencial inercial, e
n=1[¢ 6 Y]T sdo os angulos de Euler que descrevem sua
orientacao.

A rotagdo do sistema de coordenadas fixo ao corpo rigido em
relacdo ao referencial inercial ¢ definida pela matriz R; = B —
I

Cw Co Cl[J Sp Sd) _Sw C¢ Cl[J Sp C¢+S¢ S¢
RI = S‘l{) Co Slp So S¢,+C1p C¢ Sng C¢,—C¢S¢ . (l)
—Sg Co S¢ Co C¢

A matriz de Euler (W;,) estabelece 0 mapeamento entre a

velocidade angular do quadricoptero w = [wy ®, w,]"
expressa no SCg, € a derivada temporal dos angulos de Euler 7:
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Fig. 2. Sistemas de coordenadas do quadricoptero, adaptada de [14].

As equagdes de movimento da aeronave podem ser expressas
através do formalismo de Euler-Lagrange, que se baseia nos
conceitos de energia cinética e potencial:

L=E,—E,
d (oL oL
=500 3)

sendo L o Lagrangeano, E. ¢ a energia cinética e E, representa
a energia potencial. As forgas e os torques generalizados sdo
definidos por I; e g = [¢7 3T]" € R® representa o vetor de
coordenadas generalizadas.

Segundo as premissas apresentadas, os angulos de Euler ¢
suas derivadas temporais (1,7) sdo independentes das
componentes translacionais (f ,€ ) Sendo assim, as equagdes de
Euler-Lagrange podem ser divididas em duas dindmicas
interconectadas: translacional e rotacional.

A. Dindmica Translacional

A energia cinética translacional pode ser determinada pela
seguinte expressao:

ECTrans = %f’fz (x! bz Z)dm = %ET'E (4)

em que m representa a massa total da estrutura.
A energia potencial da aeronave, expressa em termos das
coordenadas generalizadas, ¢ definida segundo (5):

E, = mgz. ®)]

A forga translacional (fg) que atua no quadricoptero

corresponde a for¢a de empuxo (U;) produzida pelos quatros
rotores € que tem a dire¢do do eixo Zg no SCg:
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f:’ =RU;
U =b(22+ 02 +0%+032) 6)

sendo que (2; refere-se a velocidade angular do i-ésimo rotor e
b representa o coeficiente de empuxo das hélices.

Substituindo as expressdes (4)-(6) na formulagdo de
Lagrange obtém-se as equacdes dindmicas do movimento
translacional:

1
X = ;(cosz/)sen 0 cos ¢ + senp sen p)U;

1
V= E(senlpsene cos ¢ — cos P sen p)U;

Zi= —g+%(cost9cosq,’))U1 @)

em que g se refere a aceleragdo da gravidade.

B. Dindmica Rotacional

A energia cinética rotacional de um corpo rigido pode ser
definida segundo (8):

_ l STy
Ecpor =351 110 ®)
sendo / a matriz de inércia da estrutura. Desenvolvendo (8) e
considerando a hipdtese de simetria, obtém-se a expressdo
apresentada em (9). A formulagdo em detalhes pode ser
encontrada em [1].

1 . .
Ecppo = Elxx(d) — P senf)? +
+%1yy(9' cos ¢ + 1 sen ¢ cos 8)? +

+%IZZ(9 sen ¢ — ) cos ¢ cos 6)? 9)

Devido a premissa de que o centro de gravidade do
quadrirrotor e a origem do SCy coincidem, a energia potencial
relativa a dindmica rotacional ¢ nula, e este termo pode ser
eliminado dos célculos subsequentes.

Os momentos nao conservativos (‘L’,,) que atuam na aeronave
decorrem do desbalanceio das for¢as de empuxo produzidas
pelos quatro rotores:

bl
Ty = E(—nf - 03+ 05+ 0%)
bl
m=ﬁﬁ%+%+%—ﬁ)

Ty = d(02f — 05 + 05 - 023) (10)

sendo / a distancia do centro de massa ao eixo do motor ¢ d
representa o fator de arrasto.

As expressdes (9)-(10) aplicadas ao método de Euler-
Lagrange resultam nas equagdes de movimento angular do
quadrirrotor.
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é _ Izz—Lxx l/J(l) + ﬁ(_ﬂ%“'ﬂg"'ﬂ%_ﬂi)
lyy lyy
l])- _ bax—lyy 9‘]—'5 n d(Q3-05+05-0%) (a1
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III. CONTROLE

Com o intuito de controlar a dindmica do quadrirrotor foi
elaborada uma estrutura de controle PID em cascata, conforme
apresentado na Fig. 3.

O subsistema rotacional, que corresponde a malha interna,
regula a orientacdo da aeronave. Este controlador foi projetado
pelo fabricante e estd embarcado em seu firmware. A sintonia
foi alterada de modo a atender as especificacdes deste projeto.

A dindmica translacional, que corresponde a malha externa,
controla a posi¢do e a velocidade do quadrirrotor. O controle foi
implementado por meio de uma estag@o terrestre, através de

uma rotina em sofiware Scilab. As informagdes sdo
transmitidas por comunica¢ao via radio.
Q
‘ X ‘ by Ag l
Gerador de By i 9\,, Sist A6

: A uadricéptero

Translacional Rotacional Q g

Z, V. Ay
_—

Fig. 3. Estrutura de controle em cascata.

A. Algoritmo PID

A expressao do controlador PID discreto, empregado no
controle do quadricoptero, é apresentada em (12). A derivada
temporal do erro foi aproximada via backward-differences,
enquanto que na integragdo numérica foi aplicado o método
forward-rectangular integration [15]:

Trajetdria

Pk = erk
Ik = Ik—l + KiTSek

D, =K, (ek—Tik—ﬂ

ukZPk+1k+Dk

(12)

sendo:

K, - ganho proporcional;
K; - ganho integral,

K, - ganho derivativo;

T - tempo de amostragem;
ey - sinal de erro;

Uy, - sinal de saida.

Uma ag¢fo condicional anti-windup também foi incluida de
modo a delimitar o termo integral (|L};yice|) € 0 sinal de saida do
controlador (|wimite])-

B. Projeto de Controle

Conforme exposto na Fig. 4, a malha externa controla a
posi¢do tridimensional e, na sequéncia, as velocidades lineares
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da aeronave. Os sinais de saida desta malha correspondem a
for¢a de empuxo que regula a altitude do quadrirrotor, e os
sinais u, € u,, que propiciam o deslocamento horizontal.

O setpoint da malha externa é fixado via software.

Feedforward — Empuxo Base

X, 1,7 XV 7 LE Q
v Ly Ly » Ly
———"> Controle — "> Controle
X Y 7 Posigio XY 7 \Velocidadelinear . U,
—>
Sensores
Estimatar B Giroscopios
()

‘\\ Posicionamento /ndoor

Fig. 4. Malha de controle externa.

E usual adicionar um termo feedforward & saida do
controlador de altitude, de modo a compensar o peso do
veiculo, e evitar o uso de ganhos elevados que podem ocasionar
a saturagdo dos atuadores.

A malha interna atua no controle da orientacgao e das taxas de
variagdo angular, conforme apresentado na Fig. 5. O intuito
desta malha ¢ obter os desvios em relagdo ao ponto de equilibrio
dos motores, de modo a propiciar um momento angular que
ocasione o deslocamento da aeronave.

4,0, V, 4, 0,%, ApAO Ay
0 Controle ; 0 . Controle Mi PWM
M Atitude % Taxa Angular L xer

Sensores

Acelerémetros
Giroscopios
Posicionamento Indoor

Estimador |

Fig. 5. Malha de controle interna.

O sinal de referéncia da malha interna € obtido por
teleoperacdo. Em principio, o setpoint de guinada tende a ser
nulo, enquanto que as referéncias para os angulos de rolagem e
arfagem sdo obtidas por meio de (13):

sen
‘nbsp] _ [ @) (13)

Osp cos(Y) ) COS(IP)] [Z;]

sen(y)

sendo que u, € u, correspondem as saidas dos controladores de
velocidade em relagdo aos eixos x € y, respectivamente.

Projetos de controle em cascata carecem que a malha interna
atinja o estado estacionario, antes que a malha externa altere o
seu setpoint. Tal fato € observado no quadricoptero, cuja
dindmica de atitude ¢ mais rapida que a dindmica translacional,
0 que permite assumir que o controle de posi¢do pode ser
alcangado com precisdo. Neste projeto a malha interna opera
com uma frequéncia de amostragem de 500 Hz, enquanto que a
externa atua em 100 Hz.

IEEE LATIN AMERICA TRANSACTIONS, VOL. 17, NO. 3, MARCH 2019

As informagdes advindas dos controladores PID sdo
combinadas, de modo a gerar os sinais PWM (Pulse Width
Modulation) que serdo transmitidos aos quatro motores:

PWMMotorfl =N-—-—- Ay
A | A0
PWMMotor_Z =- > + Py + 4y

PWMMotorj =10 +%+%_Alp

46
2

+ AY 14)

PWMMotorA =0+ % -
em que {2 representa o sinal PWM essencial para manter a
aeronave em uma determinada altitude. Os valores A¢, 46, Ay
indicam os desvios em relagdo ao empuxo base, de modo a obter
0s torques nos eixos x, y e z, respectivamente.

A sintonia dos controladores foi realizada através de métodos

empiricos, sendo que os valores obtidos sdo apresentados na
Tabela I.

TABELA 1
GANHOS DOS CONTROLADORES PID

Controle K, Ki Ka [T iimite | | Wiimte|
X 3,5 0,0 0,3 5000 1,10
Y 3,5 0,0 0,3 5000 1,10
z 1,8 0,7 0,2 5000 1,10
X 35,0 10,0 0,0 5000 22,0
Y 35,0 10,0 0,0 5000 22,0
Z 25,0 15,0 0,0 5000 32,7
¢ 8,0 3,0 0,0 20,0 -
0 8,0 3,0 0,0 20,0 -
P 4,0 1,0 0,35 360,0 -
é 250 500,0 2,5 33,3 -
6 250 500,0 2,5 33,3 -
) 120 16,7 0,0 166,7 -

Em relag@o a malha rotacional, os ganhos foram definidos de
tal forma que a aeronave respondesse de modo mais agressivo,
comparado ao controlador disponibilizado pelo fabricante. Para
a malha translacional, os objetivos de sintonia foram
estabilidade e respostas rapidas sem a presenca de sobressinais.
A priori, os ganhos foram analisados através de simulagdes
computacionais, ¢ em seguida houve a validagdo no sistema
experimental.

IV. CRAZYFLIE 2.0
A. Hardware

O Crazyflie 2.0 ¢ um nano quadricoptero equipado com
quatro motores DC escovados. A distincia entre os eixos dos
motores diagonalmente opostos ¢ de 92 mm e sua capacidade
de carga ¢ limitada em 19 g. Sua alimenta¢do provém de uma
bateria LiPo de 3,7 V (240 mAh), o que propicia energia para 7
minutos de voo continuo [14].
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Esta aeronave opera através de dois microcontroladores: o
principal e um auxiliar. O microcontrolador auxiliar (nRF51822
ARM Cortex-M0 32MHz) ¢ utilizado no gerenciamento de
energia e na comunicacdo via radio. O microcontrolador
principal (STM32F405 ARM Cortex-M4 168MHz) atua
essencialmente na leitura da unidade de medicdo inercial, na
estimagdo dos estados, no controle da aeronave e no
acionamento dos motores.

A IMU ¢é composta por acelerOmetros, giroscopios e
magnetometros nos trés eixos (MPU-9250). A aeronave
também dispde de um sistema de posicionamento indoor banda
ultra larga. Esta tatica possibilita que o Crazyflie calcule sua
posi¢do absoluta no espago tridimensional.

O sistema de posicionamento local opera através da troca de
mensagens de radio de alta frequéncia entre receptores nas
aeronaves e ancoras dispostas no ambiente. No modo TDoA
(Time Difference of Arrival) o sistema de ancoras esta
continuamente enviando pacotes de sincronizagdo. Deste modo,
a aeronave recebe estes pacotes e calcula a distincia relativa
para duas ancoras, medindo a diferenca de tempo de chegada
dos pacotes. Este sistema se baseia no médulo DWM1000 e
apresenta 10 cm de precisdo [14].

A Fig. 6 apresenta as ancoras do sistema de posicionamento
indoor, bem como o quadricoptero com o receptor acoplado na
parte superior.

o

Fig. 6. Ancoras e quadricoptero Crazyflie 2.0.

B. Parametros Fisicos

Grande parte dos parametros fisicos do Crazyflie 2.0 foram
obtidos através de ensaios experimentais em laboratorio e
simulagdes computacionais via software SolidWorks®. Na
Tabela II sdo apresentados os pardmetros mecanicos obtidos e
que foram empregados na plataforma de simulagao.

Os demais parametros empregados na simulagdo, referentes
a dindmica dos motores ¢ ao modelo de propulsio foram
apresentados por Jornet [16].

C. Estimativa de Estados

Um Filtro de Kalman Estendido (EKF - Extended Kalman
Filter) foi utilizado na estimagdo dos estados do quadrirrotor.
Este método de estimagao ¢ orientado para sistemas dinamicos
ndo lineares, e apropriado para a fusdo sensorial, em que as
informagdes sdo advindas de diferentes tipos de sensores.
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) TABELA II
PARAMETROS FISICOS DO CRAZYFLIE 2.0
Descri¢iio dos Parametros Unidade Valor
Massa () kg 0,0282
Momento de Inércia — Eixo X (I,.,,) kg -m? 1,47x107°
Momento de Inércia — Eixo Y (I,,,) kg - m? 1,47x107°
Momento de Inércia — Eixo Z (I,,) kg -m? 2,84x107
Coeficiente de Empuxo (b) kg - m/rad? 2,39x10°*
Coeficiente de Arrasto (d) kg - m?/rad® 1,15x1071°
Distancia CM e o eixo dos motores (/) m 0,046
Aceleragdo da Gravidade (g) m/s? 9,81

* CM — Centro de Massa.

Em Filtros de Kalman, a propriedade de observabilidade ¢ de
vital importancia para a estabilidade do estimador. O
quadricoptero apresenta uma dindmica ndo linear, o que
dificulta a analise de observabilidade. Contudo, conforme
apresentado por Greiff [12] ¢é possivel verificar que a
convergéncia do estimador pode ser alcangada se incluirmos
informagdes de ordem zero, neste caso, advindas de um sistema
de posicionamento local.

O algoritmo é composto pelas fases de predigdo e corregéo,
conforme apresentado a seguir:

Algoritmo - EKF

1. Predigdo

Xy :f(XI:—I’uk—UO)
Fo= FR;FT + WQk—lWT

2. Corregdo

G, =P H'[HP H' +R]
X/: =X, +G, |:Zk _h(X;)J

P =(I-GH)P (I-G,H) +G.RG,

sendo que X representa a pose da aeronave, u ¢ a entrada de
controle, f{) e h() sdo fun¢des ndo lineares do processo e da
saida, respectivamente. A covariancia do erro, do ruido do
processo ¢ do ruido de medida é definida por P, O e R. As
fungdes F, W e H representam os jacobianos em relacdo ao
processo, ao ruido e ao sinal de saida. O ganho de Kalman ¢
representado por G ¢ a saida da planta é definida por Z.

Como o sistema ¢ ndo linear, o estimador utiliza a expansio
de Taylor de primeira ordem para predizer os estados futuros da
planta. Em seguida, o ganho de Kalman ¢ atualizado, e os
estados sdo corrigidos resultando em uma estimativa subotima.

V. RESULTADOS

Os resultados apresentados nesta se¢do provém de
simula¢des computacionais e de ensaios experimentais.
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As simulagdes foram realizadas através do ambiente Scilab
6.0.1. O sistema dinamico foi descrito através de equagdes
diferenciais ndo lineares e resolvido via método de Runge-
Kutta de 4* ordem, com um passo fixo de 0,01 s. Foi utilizado
um microcomputador com processador Intel Core IS com
frequéncia de operagdo de 2,50 GHz ¢ com 8 GB de memoria
RAM.

Para a operacao do sistema de posicionamento indoor, as oito
ancoras foram dispostas em um ambiente convexo, € suas
posigdes foram setadas, através do software Crazyflie Client,
com duas casas decimais.

A priori s3o apresentados os resultados de um problema de
regulagdo. E fornecida uma sequéncia de sepoints em degrau,
sendo que a aeronave deve manter a sua posi¢do constante,
mesmo na presenga de perturbagdes.

As respostas das coordenadas translacionais sdo exibidas na
Fig. 7. E possivel verificar que o sistema apresenta um tempo
de acomodagao pequeno e ndo hé a presenca de erros em regime
estacionario.

4‘ T T T
3| i )ad \ |
E, oo
x
q 4
0 1 I I I
0 10 20 30 40 50 60
Tempo [s]
4 T T T
<. 7 |
>
0 | I I I I
0 10 20 30 40 50 60
Tempo [s]
150 I [ [ [ —Rgferént:ia
———Simulagdo
—_— ——Experimental
E 1. A
N
05 .
0 | L L L
0 10 20 30 40 50 60
Tempo [s]

Fig. 7. Respostas referentes as coordenadas translacionais — regulagdo.

Ao comparar a simulagdo com o ensaio experimental
observa-se que para as coordenadas X e Y, a resposta em
ambiente computacional tende a apresentar um tempo de
acomodagao maior. Para a coordenada Z, em alguns instantes a
simulagdo ¢ ligeiramente mais rapida, ja em outros ela tende a
acompanhar bem o resultado experimental. Além disso, as
coordenadas X e Y praticamente ndo apresentam overshoot,
enquanto que a coordenada Z apresenta um pequeno sobressinal
na simulagao.

Em relagdo aos resultados provenientes do sistema de
posicionamento indoor, é possivel verificar que para as
coordenadas X e Y as respostas sdo satisfatorias. Ja a
coordenada Z tende a apresentar uma maior variagdo em torno
da referéncia. Aparentemente isso ocorre devido as vibracdes

IEEE LATIN AMERICA TRANSACTIONS, VOL. 17, NO. 3, MARCH 2019

causadas pelos motores e hélices interferem no
acelerometro do eixo vertical [14].

A Fig. 8 apresenta os resultados das coordenadas angulares.
Os angulos de rolagem e arfagem representam as inclinagdes da
aeronave que propiciam o deslocamento no plano horizontal. Ja
a referéncia do angulo de guinada é nula, de tal modo que o
quadrirrotor ndo possa rotacionar em torno do eixo z.

As respostas das coordenadas angulares apresentam picos
nos pontos de transi¢do de sefpoint. Em regime estacionario, as
oscilagdes para os angulos de rolagem e arfagem tém uma
amplitude média de aproximadamente 5 graus, enquanto que
para o angulo de guinada este valor é de aproximadamente 2
graus.

que

Tempo [s]

Yaw []

0 10 20 30 40 50 60
Tempo [s]
Fig. 8. Respostas referentes as coordenadas angulares — regulago.

No problema de rastreamento de trajetoria foi considerado
um caminho quadrado no plano horizontal (X, Y), enquanto que
a coordenada Z se manteve fixa na altura de 0,8 m. A Fig. 9
apresenta uma visdo do rastreamento de trajetoria.

——Referéncia
4 I I I ! ——Simulagao
- Experimental
35+ 1
<«
3 ) 4
= g
;E-_- 25/ }> ]
2+ 1 ]
L
1.5+ E 1
1 . . . . .
1 15 2 25 3 3.5 4

X [m]
Fig. 9. Plano horizontal — rastreamento.

As respostas das coordenadas translacionais sdo exibidas na
Fig. 10.

O rastreamento de trajetoria foi considerado satisfatorio
perante a técnica de controle adotada. Conforme esperado, ¢
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possivel verificar um pequeno erro nas coordenadas X e Y para
o seguimento da rampa.

Do mesmo modo que no problema de regulacdo, a
coordenada Z apresenta maiores influéncias das vibragdes e
ruidos do sistema experimental.

4 T T T
=3 1
E
X,
1 | | | . .
0 5 10 15 20 25
Tempo [s]
4 T T
—3
E
o0 |
1 | | | | |
0 5 10 15 20 25
Tempo [s]

———Referéncia

——=Simulagao

= Experimental
T

0 . . .
0 5 10 15 20 25

Tempo [s]
Fig. 10. Respostas referentes as coordenadas translacionais — rastreamento.

Os resultados das coordenadas angulares estfo retratados na
Fig. 11. E possivel verificar que o sistema rotacional apresenta
pequenas oscilagdes em torno da referéncia.

T = Experimental
4+ — Simulagédo
2 i

E 0
2+ 1
4 L I I I
0 5 10 15 20 25

Tempo [s]
Fig. 11. Respostas referentes as coordenadas angulares — rastreamento.

Na ocorréncia de distirbios que propiciem inclinagdes
angulares elevadas (maiores do que 20°), o sistema passa a
operar em uma regido em que as ndo linearidades tornam-se
mais relevantes e, consequentemente, o controlador PID,

essencialmente linear, falha em estabilizar a aeronave. Isto pode
ser observado experimentalmente, o que ocasionou a queda do
quadrirrotor.

Divergéncias pontuais nas respostas provenientes da
simulacdo e do ensaio experimental tendem a ser resultado de
diversos fatores. De modo a manter um compromisso entre a
simplicidade e a precisdo algumas dindmicas n3o foram
modeladas, como o efeito solo e o efeito giroscopio resultante
do movimento das hélices, que para uma estrutura de voo
ultraleve pode causar interferéncias. Aliado a isso, ¢ importante
ressaltar que em ambiente computacional ndo foram simulados
os sensores do quadricoptero.

Outro fator é que na modelagem dos propulsores,
considerou-se a premissa de que as forgcas de empuxo e arrasto
sd0 proporcionais ao quadrado da velocidade das hélices. Esta
simplificagdo cancela termos de menor relevancia.

Por fim, a dindmica dos motores foi aproximada através de
uma funcdo de transferéncia de 1* ordem, sendo que seus
parametros e todos os outros aplicados ao modelo foram obtidos
por simulagdes e ensaios.

VI. CONCLUSAO

Este projeto buscou implementar uma estratégia de controle
PID em cascata para tarefas de regula¢do e rastreamento de
trajetéria em quadrirrotores. O desempenho foi verificado
através de simulagdes computacionais e ensaios experimentais.
Tanto a simulagdo, quanto a aeronave real apresentaram um voo
com desempenho satisfatorio. O sistema de posicionamento
indoor ¢ o Filtro de Kalman Estendido foram capazes de
fornecer bons resultados.

Como projetos futuros, sera realizado um melhor ajuste do
Filtro de Kalman, sobretudo em relacdo a estimativa dos ruidos
que afetam o acelerometro do eixo vertical. Além disso, serdao
aplicadas outras técnicas de controle na aeronave,
possibilitando um rastreamento de trajetéria com melhor
desempenho.
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