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Resumo

Este trabalho apresenta um ambiente para o desenvolvimento de um veiculo aéreo
quadrirotor (quadricoptero) que utiliza a realimentacdo proveniente de uma unidade inercial
composta de acelerbmetro, giroscépio e magnetdmetro, para desenvolvimento de um sistema de
estabilizacdo por meio de controladores discretos do tipo PID, provendo também mecanismos
para controle do deslocamento do mesmo. Devido as caracteristicas mecénicas do veiculo e dos
sensores, mostrou-se necessario o tratamento dos sinais provenientes da unidade inercial por
meio de um filtro de Kalman para posteriores calculos dos angulos de Euler (Roll, Pitch e Yaw).
O microcontrolador utilizado foi um STM32F407VG presente no kit de desenvolvimento
STM32F4-Discovery, com todo o software desenvolvido compilado através da ferramenta
“GNU toolchain from ARM Cortex-M & Cortex-R processors”. Com 0 objetivo de permitir a
analise dinamica houve, conjuntamente, o desenvolvimento de uma unidade de telemetria
baseada em LabVIEW® para capturar, em tempo real, dados considerados relevantes para o
processo, além de possibilitar a comparacdo destes com simulacdes realizadas através do pacote
Simulink incluso no software Matlab®. Os resultados apresentados no texto atestam o éxito do
trabalho de concluséo de curso.

Palavras-chave: Quadricoptero, filtro de Kalman, Drone, Sistemas embarcados, Arquitetura
ARM






Abstract

The proccess described in this document shows the procedures of the development of an
quadrirotor aircraft that utilizes the feedback provided by an inertial unit that contains an
acelerometer, a gyroscope and a magnetometer to obtain stability control by the use of an
discrete PID controller and therefore provide mechanims for control it’s movements by lateral
inclinations. Because of the mechanics characteristics of the vehicle it showed-up necessary the
treatment of the signals provided by the inertial unit utilizing a Kalman filter before the
calculation of the Euler angles (Roll, Pitch and Yaw). The microcontroller utilized for this task
is a STM32F407VG contained in the development kit STM32F4-Discovery, the program was
compiled by the tool “GNU toolchain from ARM Cortex-M &Cortex-R processors”. Within the
goal of allow the analyzes of the vehicle dynamics, in parallel, was developed a telemetry
interface based on LabVIEW to capture, in real time, the relevant data to the process and make
the comparation with the simulation made by the package Simulink, contained in the software
Matlab, possible.

Key words Quadcopter, Kalman filter, Drone, Embedded Systems, ARM architecture
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1 Introducéao

Nos ultimos anos vém se observando grande aumento no desenvolvimento e utilizagdo de
veiculos aéreos multirotores, popularmente conhecidos como quadricOpteros. Estes dispositivos
estdo comecgando a ser utilizados em diversas atividades como aquisicao de imagens aéreas para
reportagens, vigilancia, e agricultura de precisdo. O desenvolvimento de veiculos deste tipo
iniciou-se no comeco do século XX com os desenhos de George De Bothezat e Etienne
Oemiche. (BASTA, 2012).

A grande vantagem construtiva de um quadricoptero é sua simplicidade de operacédo
quando comparados aos helicopteros convencionais, nos quais a inclinagdo do veiculo é
realizada através da alteracdo do angulo de ataque das hélices do rotor principal, exigindo um
mecanismo complexo e caro. (GAO, 2013). A presenca de quatro rotores permite que a
inclinagdo de um veiculo aéreo quadrirotor ocorra através do controle de rotagdo independente

dos rotores, causando um torque resultante no centro de massa do objeto.

Em consequéncia da dindmica inerentemente instavel deste tipo de veiculo, o sistema de
estabilizacdo exigido por este tipo de veiculo passou a tornar-se viavel para o publico civil nos
altimos anos gragas ao surgimento de microcontroladores capazes de realizar processamento
digital de sinais em tempo real e unidades inerciais de baixo custo, em especial, 0s
microcontroladores que utilizam arquitetura ARM® da linha Cortex®, (Cortex-M4 Processor),

giroscopios e acelerdbmetros integrados na tecnologia MEMS (microelectromechanical systems).

Por meio dos sensores presentes na unidade inercial é possivel obter a inclinagdo do
referencial fixo ao corpo do objeto em relagdo a superficie terrestre (referencial inercial) na
forma dos angulos de Euler (roll, pitch e yaw) e, desta forma, aplicar as acbes necessarias em
cada motor individualmente para manter a estabilidade de voo do sistema. Para o deslocamento
em torno do eixo Z, yaw, o principio fisico de conservacdo do momento angular, juntamente
com o sentido de rotacdo dos motores, pode ser utilizado de maneira coerente de forma a gerar

um torque giroscopico no sentido desejado de rotacéo.

Sabendo-se que o deslocamento angular total do corpo pode ser decomposto em
deslocamentos parciais nos trés eixos de rotagdo ortogonais, 0 processo de controle realizado,
através de controladores do tipo PID (proportional-integral-derivative) discretos, para cada um
dos eixos de rotacéo, visa obter a variacdo de rotacdo resultante que cada motor tem de executar
para alcancar o referencial desejado. Em consequéncia da variagdo da forca de empuxo que
estes desenvolvem no sistema e assim, podem ser utilizados para gerar torques coerentes no

conjunto.
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Sendo os motores utilizados no projeto do tipo brushless, estes necessitam de comutacao
adequada na tensdo de cada uma de suas trés fases para funcionar da maneira adequada
(WARD, BROWN; MICROCHIP), e com o objetivo de tornar o controle dos motores
transparente, aliviando a carga sobre o microcontrolador principal, foram utilizados
controladores brushless comerciais, convencionalmente conhecidos por ESCs (electronic speed
controllers). Estes controladores recebem como comando um pulso de largura variavel,
geralmente entre 1 e 2 ms, para o qual a velocidade do motor é proporcional e, desta forma, a
saida dos controladores do sistema de estabilizagdo ¢ “traduzida” em pulsos de larguras
variaveis através de um dos periféricos para geracdo de PWM presentes no microcontrolador
ARM ° utilizado.

A utilizacdo de uma unidade inercial baseada em sensores integrados na tecnologia
MEMS traz uma série de vantagens ao projeto, podendo-se destacar o baixo custo de aquisicao,
baixo consumo, tamanho fisico e peso reduzidos, porém a utilizacdo dos sinais provenientes
destes sem o devido tratamento se mostra muito dificil uma vez que apresentam erros de medida

e susceptibilidade a perturbagdes externas.

Dentre os efeitos de erro presentes no sistema, observa-se que o drift presente no giroscépio e a
susceptibilidade do acelerbmetro as vibragGes causadas pela rotagdo dos motores tornam
necessaria a utilizagdo de um algoritmo para tratamento destes sinais e viabilizar a utilizagdo de
uma unidade inercial de baixo custo. Neste sentido, utilizou-se o filtro de Kalman para fusdo
dos dados provenientes de diferentes sensores e obtencdo de uma melhor estimativa das leituras
destes. (WOODMAN, 2007)

1.1 Objetivos

O objetivo principal do projeto se concentra na construgdo do veiculo quadrirotor e
implementacdo da malha de controle para estabilizacdo da aeronave, desenvolvimento da
interface de telemetria baseada em LabVIEW ® com a finalidade de facilitar a obtengdo dos
dados em tempo real e posterior comparacéo entre os dados simulados e os dados provenientes
da telemetria. Aproveitando o sistema, deseja-se ainda avaliar o desempenho e a viabilidade de

utilizacéo do microcontrolador escolhido (STM32F407VGT6) para a aplicacéo.

1.2 Organizagéo do trabalho

A organizacdo deste apresenta, de maneira respectiva, 0 embasamento tedrico para o
desenvolvimento do projeto, a caracterizagdo dos componentes utilizados, tanto eletrénicos
quanto mecanicos, qual a metodologia utilizada para construcdo e teste do protétipo e
finalmente os resultados obtidos com os testes e 0o comparativo destes com as simulacdes

utilizando 0 modelo a seguir apresentado.
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2 Embasamento tedrico

2.1 Referéncias de analise e modelo

Para analise do problema proposto e obtencdo da inclinagcdo do veiculo foram adotados
dois referenciais, um fixo ao centro de massa da aeronave e outro a superficie terrestre sendo
que este Ultimo sera utilizado como referéncia para céalculo dos &ngulos desejados. A Figura 1
expde o posicionamento dos eixos do referencial do veiculo em relacéo a aeronave, trasladados
da posicido real para facilitar sua visualizagdo. Dadas as matrizes de rotacdo adequadas
(PEDLEY, MARK; FREESCALE SEMICONDUCTOR, 2013), um vetor qualquer
representado no referencial terrestre pode ser representado no referencial do corpo do veiculo
através de uma sequéncia de rotacGes coerente. Dados os angulos de Euler ¢, 6 e ¢
respectivamente roll, pitch e yaw, exibidos também na Figura 1, e seguindo a convengdo
aeronautica de rotagdes XYZ tém-se a seguinte matriz de rotacao:

R, 0,9¢)
cosf.cosy sinf.sing.cosy —cos¢.siny sinf.cos¢p.cosy +sing.siny Eq. 1
=[cos@.sin1,l) sinf.sin¢.siny + cos¢.cosy sinb.cos@.siny — sin ¢p.cosyP
—sin 6@ cos 6 .sing cos¢.cos 8

Figura 1 - Posicionamento dos eixos do referencial de veiculo em relagdo ao frame do quadricoptero.

Desta forma, um vetor qualquer mensurado no referencial do veiculo (V,eicui0) POde ser

convertido para o referencial terrestre (Vierrestre) Pela seguinte expresséao:

<~

Eq. 2

5
Vierrestre = R-Vyeiculo

Como as matrizes de rotacdo sdo ortogonais, sabe-se que a inversa de uma matriz de

rotacdo é igual a sua transposta e desta forma:

- _ t =l
Vveiulo =R -Vterrestre Eq‘ 3
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Observando que um acelerémetro sobre a superficie terrestre esta submetido a aceleracdo
da gravidade, 1g ou —9,81 m/s? no eixo Z quando ndo esta submetido a nenhum a inclinagio
ou aceleracdo linear, pode-se estimar a leitura do acelerémetro atado ao referencial da aeronave

da pela expresséo:
i=Rtg Eq. 4

Sendo g = [0 0 1]* a aceleragdo da gravidade no referencial terrestre e d = [a, a, az]t 0s

valores mensurados atraveés do acelerébmetro, logo: (OZYAGCILAR, TALAT; FREESCALE
SEMICONDUCTOR, 2012)

a
¢ =tan 12
aZ
Eq. 5
6 = tan~! B ;

ay .sin¢g + a,.cos¢

De maneira similar ao acelerémetro, pode-se fazer a mesma operacdo aplicada ao
magnetdémetro de trés eixos. Sendo E’}mestre 0 vetor magnético na superficie, direcionado para

0 norte magneético, e Beicuio O Valor mensurado pelo sensor atado ao corpo do veiculo:

— t
Boeicuto = R"- Bterrestre Eq.6

Nas expressfes acima é importante notar que os efeitos distor¢cdo nas leituras, como
vibragOes captadas pelo acelerdmetro e o efeito de “hard iron” sobre o magnetometro, ndo estdo
representados. Ainda baseando-se nas matrizes de rotacdo a cima pode-se obter a orientacéo, 1,
pela seguinte expressdo: (OZYAGCILAR, TALAT; FREESCALE SEMICONDUCTOR,
2012).

(b, —V,).sin¢gp — (by — 1/3,) cos¢
(by — Vy).cos6 + (by - Vy).sinG sin¢ + (b, — V,).sin 8 cos ¢

Y = tan™! Eq. 7

> t . R
O vetor b = [bx b, bZ] representa os valores mensurados através do magnetdmetro no

corpo da aeronave enquanto o vetor V= [Vx v, Vz]t apresenta as correcdes do efeito hard iron.

Estas distorgdes sdo causadas pela interferéncia dos elementos construtivos da aeronave e

resultam na adigdo de niveis as leituras deste tipo de sensor.

O terceiro sensor utilizado no projeto, giroscopio, prové medidas acerca das velocidades
angulares no veiculo, aqui descritas como w = [p q r]t. Desta forma, dados os angulos de Euler
descritos acima é possivel a obtencdo da taxa de variagdo destes através da seguinte igualdade:
(TEPPO, 2011).
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D 1 0 —sin@ 0]
[q] = [0 cos¢p cosB@.sing||g Eq. 8
T 0 —sing cos@.cosl|y
Para simulacdo da dindmica do wveiculo utilizou-se a segunda lei de Newton para
movimentos rotacionais, descrevendo os torques aplicados e a aceleragdo angular adquirida nos
angulos de rotacdo descritos acima. Dada a matriz contendo os momentos de inércia, I, 0 vetor
contendo as velocidades angulares no referencial do veiculo, w, e 0s torques aplicados em cada

um dos trés eixos de rotagdo acima descritos, t, tem-se as seguintes equacdes: (TEPPO, 2011).

Lot+twox(Uw)+T=r1

Lix 0 0 To
0 0 I, Ty

Na expressdo acima o termo I' representa 0s torques giroscopicos no sistema e w X
(I.w) os torques centripetos. Desprezando os efeitos de I' com o objetivo de facilitar a

identificacdo do sistema:

'(Iyy—lzz).q.r' T
. Lyx E
[q] _ (U2 _lex)-p-r N IT_9 Eq.9
7 yy yy

(Lx = Iyy)'p' q ;—w

| 1, Tz

2.2 Filtro de Kalman

Consequente a utilizacdo de uma unidade inercial de baixo custo, nota-se que as medidas
obtidas através desta apresentam distor¢des concernentes a erros intrinsecos da tecnologia
utilizada para fabricagdo dos sensores, além de outros induzidos pelo sistema como as vibragoes

e campos magnéticos inerentes dos motores, tornando crucial a filtragem destes.

Segundo (ALMEIDA, 2014), “[...] O Filtro de Kalman, desenvolvido em 1960 por R. E.
Kalman trata de uma solucdo recursiva para filtragem linear de dados discretos, utilizando
equacdes matematicas para estimar o estado de um processo de modo a minimizar do erro

quadratico médio.[...]” e assim, este pode ser descrito pela seguinte igualdade:
X = F.xk_1 + B.uk_l + Wg_1

Na expressdo acima x; representa o estado estimado pelo filtro na k-ésima iterag&o,
x, € R™, Dada uma medicdo qualquer relacionada ao estado a ser estimado, z € R™, e uma

matriz que permite a obtencdo desta relacdo, H, com wy_; € v, representando as distor¢bes do
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processo de estimativa e medida, respectivamente, ambos com média zero e distribuicdo

normal:
Zy = H.xk + Vi

A sequéncia de operacOes realizadas para obtencdo da estimativa realizada, para um
modelo linear do sistema, é entéo realizada pela seguinte sequéncia de equagdes: (ALMEIDA,
2014).

5C\k|k—1 = F. ')?k—l + B.uk_l
Pgjk—1 = F.Pr_1.F* +Q
Yk = 2k — H. Xg—1
Sk = (H.Ppe—r - HE + R) ™ Eq. 10
Ky = Pk|k—1-Ht-Sk
X = Xipre-1 + Ki- Vi
Pk = (I - Kk'H)'Pk|k—1
No filtro desenvolvido o estado a ser estimado é composto dos sensores, magnetdmetro e
acelerdbmetro, e do drift do giroscopio, Eq. 11. No modelo de equa¢Bes acima a matriz F
representa a matriz de transi¢do de estados, responsavel por estimar o estado atual com base no
anterior, a matriz B realiza a inclusdo de eventuais entradas ao sistema, H 0 mapeamento do
estado estimado na iteracdo atual para as leituras obtidas dos sensores, permitindo assim

comparagdo entre estes, @ e R sdo as matrizes contendo as covariancias do processo de

estimativa e medicéo, respectivamente.

2 = [ax ay a, by by b, dyy dg d,]" Eq. 11
Qacel-l3 0 0
Q = 0 Qmag-13 0 -Ts
0 0 Qbias-IS 9x9 Eq 12
R = [Racel-IB 0 ]
0 Rmag-Is] .,

Nas equagOes acima apresentadas Qgucers @mag:Crias: Racet € Rmag S30 0s valores das

covariancias para cada um dos estados e medidas, I3 € uma matriz identidade de terceira ordem

e T, é 0 tempo de amostragem do sistema.
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2.2.1 Modelo de predicéo do filtro de Kalman

Dado um vetor qualquer R(t) € R3 e a velocidade angular de deslocamento deste vetor,
w = [p q r]t, ambos mensurados no mesmo referencial, pode-se utilizar a seguinte relagdo para
obtencéo a estimativa deste vetor ap6s um intervalo de tempo dt: (PREMERLANI e BIZARD,
2009).

1 r —q
R(t+dt) = ([—r 1 p ]dt).R(t)

q -p 1
Eqg. 13

1 r  —q
DCMy(w) = [—r 1 »p ].dt
qg -p 1
No sistema de equagOes apresentados acima, DCM,(w) define a matriz diretora de

cossenos utilizada para obtencdo de uma nova estimado para um dado vetor com base em
leituras do giroscopio. (PREMERLANI e BIZARD, 2009)

-

O vetor de gravidade a, mensurado através do acelerdbmetro, e o vetor do campo

magnético terrestre b podem entdo ser estimados com base na matriz acima.

kik-1 = DCMg. Qp—1)1c—1

DL

Eq. 14

SS9l

klk—1 = DCMg. bye_1jx—1

Além da estimagdo dos sensores descrita acima, foram inseridos trés estados para
obtencdo do drift presente no giroscopio, caracterizado segundo a seguinte expressao:
(PREMERLANI e BIZARD, 2009).

W(t) = Wreqi(t) + wdrift(t) Eqg. 15

Consequentemente, pode-se subtrair o drift estimado em uma iteracdo anterior das
velocidades angulares mensuradas atualmente, resultando em uma estimativa dos vetores d e b
com drift corrigido, baseando-se no fato que este tipo de perturbagdo é geralmente de natureza
lenta. Finalmente tem-se a matriz F do filtro de Kalman com dgse) e dg;‘;f’, sendo matrizes
resultantes da subtracdo do drift.

l
DCM, 0 bgyro
— mag
F= 0 DCMy  bgyre
0 0 I3 Iy
0 acel, —acel,
dg;ilo(é) = |—acel, 0 acel, Eq. 16
| acel, —acel, 0 a3
. 0 mag, —mag,
4o @) = |[-mag, 0 mag,
| mag, —magy 0 a3 25




Sabendo que o estado estimado é composto dos valores do acelerbmetro e magnetémetro
e gue estes serdo os valores de medidas utilizados para o célculo do residuo da medicdo, 7, a
matriz H utilizada para mapeamento das medidas dentro dos estados é uma matriz com apenas

uns em uma das diagonais.

10000000 O
0100000001
y-100 1000000
lo o o100 o0 0 ol
[000010000]
00000 10 0 0l

2.2.2  Algoritmo de célculos do filtro de Kalman

Utilizando as matrizes para atualizagdo acima apresentadas, as expressdes abaixo
apresentam a sequéncia de opera¢6es no microcontrolador para obtencdo da estimativa dos
sensores utilizada para os calculos dos angulos desejados para a estabilizacdo do veiculo.
Inicialmente a matriz para obtencdo da estimativa a priori € atualizada com base nos valores

atuais medidos do giroscopio, wy, € 0s valores estimados para o acelerdbmetro e magnetdmetro

na iteragdo anterior, dy_qx—1 € Bk_1|k_1:

[ 1 Tk  —dk
DCMy(wp) = |- 1  pg|.dt
L g P 1
R 0 acel, —acel,
dg§ié|k(dk—1|k—1) = |—acel, 0 acel,
| acel, —acely 0
N 0 mag, —magy, Eq. 17
d;i%|k (bk—1|k—1) =|7mag; 0 magy
| magy —magy 0
DCMge 0 dgyrop
Fie = 0 DMy dglyi%m
0 0 I
[
Xlk-1 = [5k|k 1J Je Ere—1]k-1 Eq. 18
ak|k 1

A matriz de covariancias do processo de medicdo, Q, possui valores constantes

incialmente definidos e assim estes séo carregados para atualizacdo a priori de P.

Pyjk—1 = Fie- Pe—1jk-1-Ff + Q
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Com ay e by, sendo os valores das medicdes atuais do acelerdmetro e magnetdmetro,

pode-se obter o residuo da medicao:

—

a

o _Ha N L TP Ap-1]k-1
Yk = Zk — .- Xgjg-1 = Yk = B — 0. Xpgk-1= |2 | Tz

k by

Assim como a matriz Q, a matriz de covariancias do processo de medicdo, R, também é

composta de valores constantes.
Se = (H.Pepey HE+R) ™
Ky = Pyjie—1. H'. S,
Xk = Xipk—1 + Kie- Vie

Pk = (I — Ki. H). Pejie—1

2.3 Controlador PID

Para os controladores que comp®e o sistema de estabilizagdo, como citado anteriormente,
serdo utilizados controladores do tipo PID discretos. Dado um controlador PID continuo,
utilizou-se o método da aproximagdo diferencial (integracéo retangular) para obter um modelo
discreto da parte derivativa e 0 método da integracdo trapezoidal para o termo integrativo.

t

u(t) = Kpe(t) + K; f e(t)d + Kd%e(t)
0

Ue) _ ey Kiik
E(s) P s a’
U[Z]—K +KTSZ+1+KZ_1
E[z] P '2z2-1 D g,

Simplificando a equacédo proveniente do processo de discretizacdo com o objetivo de se

facilitar a obtencéo da equacéo de diferencas:

Ulz] (KPJ’KL'%JF%)ZZ +(—KP+KL-%—2KT:)Z+%

E[z] 72—z

Ts Kd Ts Kd
uk:uk_l'l'(Kp'l'Ki?'l'T)ek'l' <—Kp+Ki?—2T)ek_1
* * Eq. 19
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2.4  Célculos de empuxo

Para o calculo dos empuxos das hélices inseridos na simulacdo dindmica do sistema no
Simulink® utilizou-se a Eq. 20 que permite estimar esta forca com base nos pardmetros
didmetro, passo, frequéncia de rotacdo, densidade e velocidade do ar passando por estas.
(STAPLES, 2014).

2
F = plvé—Vevao) Eq. 20

Na equacio acima p expressa a densidade do ar em kg/m3, d o didmetro em metros, V, a
velocidade do ar induzida pela hélice e V,. a velocidade relativa entre a hélice e 0 ar ao seu
redor, ambas em /.. Para obtencdo de V, utiliza-se a caracteristica denominada passo que
expressa qual o deslocamento da hélice, paralelo ao seu eixo de rotacdo, para cada revolugdo
desta e assim se obtém a seguinte expressdo: (STAPLES, 2014).

Ve = WngticePhetice

revolucdes

] metros
] e Pitchpgjice ]

a) ST _—
helice [ segundo revolucao

Na expressdo de calculo da velocidade induzida, V,, é suposto que mesmo quando parada
a hélice desloca um “cilindro” de ar com seu didmetro e de altura igual ao seu passo em cada
revolucdo. Outra simplificacdo que seré utilizada € a desconsideracdo da velocidade relativa do
ar, V,., ou seja, os calculos subsequentes irdo compreender apenas 0 empuxo estatico e, desta

forma, se obtém a seguinte equacgéo:

n .
Femp = P (Wnetice Pitchpgiice d)? Eq. 21
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3 Materiais e Métodos

Abaixo estdo descritos quais foram os elementos utilizados para o desenvolvimento da
aeronave e 0s procedimentos que foram executados para validacéo e testes desta.

3.1  Caracterizacdo dos componentes

3.1.1 Microcontrolador e configuracdo do ambiente de desenvolvimento

Observando a demanda computacional gerada pelos céalculos matriciais necessarios para
execucdo do filtro de Kalman, além da necessidade de periféricos para interface com os outros
elementos utilizados, como a IMU, ESCs e transceiver para telemetria, o kit de
desenvolvimento STM32F4-Discovery se mostrou capacitado para execugéo projeto.

A placa em questio contém um microcontrolador com arquitetura ARM® Cortex®-M4,
STM32F407VGTS, a ferramenta de depuragdo e gravacdo ST-LINKV2® e um acelerdmetro
digital MEMS Lis302dl. Para desenvolvimento e compilacdo do cddigo utilizado no
microcontrolador (firmware) utilizou-se como base um modelo de diretérios e arquivos
disponivel no servidor de repositdrios github, (NABILT, 2011), desenvolvido para utilizar o
compilador GNU Make e o toolchain open source para processadores ARM® (GNU Tools for
ARM Embedded Processors), que viabiliza a compilagdo cruzada a partir do computador,

arquitetura x86/x64, para a arquitetura ARM utilizada.

Visando obter melhor desempenho para realizar os calculos do algoritmo de filtragem e
controlador PID, utilizando o conjunto de instrugdes DSP (digital Signal Processor), utilizou-se
o pacote de bibliotecas padrdes para processadores do tipo Cortex®, (CMSIS - Cortex
Microcontroller Software Interface Standard). O CMSIS possui um pacote de fungdes
especificas para processamento digital de sinais, CMSIS-DSP, que reine um conjunto de
ferramentas comumente utilizadas, como filtros, calculos matriciais, transformadas, fungdes
estatisticas e fungdes de interpolagdo. A incluséo destas fungdes no projeto é realizada por meio

do link com a biblioteca “arm_cortexM4If _math.lib”, inserida no makefile.

A declaracdo das funcBes disponibilizadas neste pacote é realizada no arquivo
“arm_math.h”, adicionado ao projeto também por meio do makefile. O trecho de c6digo abaixo

exibe as configuracfes necessarias para tais adicdes ao processo de compilacdo do firmware.
CFLAGS +=-DARM MATH CM4=1-DARM MATH MATRIX CHECK=1-D FPU USED=
CFLAGS +=-mfloat-abi=hard

CFLAGS +=-larm cortexM41lf math

3.1.2 Unidade Inercial

As principais caracteristicas observadas para escolha da unidade inercial incluiram a

presenca de todos 0s sensores necessarios, baixo custo e ser de facil substitui¢cdo. Levando em
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conta estes critérios fez-se aquisicdo de uma IMU que contém o acelerometro ADXL345,
giroscépio L3G4200D, magnetdmetro de trés eixos HMC5883L e o bardbmetro digital BMP085.
A Figura 2, (Using the GY80 10DOF module with Arduino, 2013), demonstra a disposi¢do dos

sensores na unidade inercial.

—

L3G4200D HMC5883L

Figura 2 - Disposicéo dos sensores dentro da unidade inercial (Using the GY80 10DOF module with Arduino,
2013)

E interessante observar que o referencial da unidade inercial est4 alinhado com o
referencial do veiculo discutido, porém, estes ndo estdo sobrepostos, uma vez que o do veiculo
encontra-se atrelado ao centro de massa da aeronave, 0 que ndo necessariamente é verdade para
a unidade inercial, entretanto, pode-se assumir a esta estd submetida as mesmas aceleracoes e

velocidades as quais o veiculo esta submetido.

3.1.2.1 Acelerdbmetro

Dadas as configurac@es disponiveis, o acelerdmetro foi configurado com fundo de escala
de +8g, frequéncia de atualizagdo de 800 Hz e frequéncia de corte do filtro passa-baixas em
400 Hz. A resolucdo foi fixada em 10 bits e, desta forma, a sensibilidade tipica resultante nesta
escala é de 15,6 mg/LSB. A resolucdo fixa foi utilizada de maneira a simplificar o

desenvolvimento das fungGes para configuracdo e aquisi¢do dos sinais do acelerémetro.

A utilizacdo do acelerdbmetro presente na unidade inercial ao invés da utilizagdo do
presente no kit STM32F4-Discovery foi preferencial uma vez que a frequéncia de atualizacdo
do ADXL345 alcanca até 3,2 kHz, enquanto o Lis302dl estd limitado 400 Hz. Outra
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caracteristica que torna 0 ADXL345 uma escolha mais adequada ao projeto é a presenca do
filtro passa-baixas configuravel, ja que este sensor € muito susceptivel as vibragdes causadas

pelos motores do veiculo.

3.1.2.2 Giroscopio

Para utilizacdo do giroscépio, este foi configurado com fundo de escala de 2000dps,
frequéncia de atualizacdo de 800 Hz, maior possivel, e frequéncia de corte do filtro passa baixas
em 30 Hz, menor disponivel. O filtro passa-altas foi desabilitado também para simplificar o

desenvolvimento das bibliotecas para interface com este dispositivo.

3.1.2.3 Magnetémetro

O magnetémetro foi configurado com frequéncia de atualizacdo de 75 Hz, maximo
disponivel para conversdes continuas. Neste modo os registradores do sensor que contém as
medidas do campo magnético sdo atualizados automaticamente sempre que um nOVO Processo
de mensuracgdo € concluido. O ganho foi ajustado para cinco, para o qual, 0 campo magnético
maximo a qual o sensor deve ser submetido, recomendado pelo fabricante na folha de dados, é
de +4,7 Ga.

3.1.3 Mddulo de radio frequéncia para telemetria

A transmissdo de dados de telemetria foi realizada por intermédio de um mdédulo radio
frequéncia de 2,4 GHz baseada no circuito integrado nRF24L01p, Nordic Semiconductor.
Aliado ao seu baixo custo e facilidade de obtencdo, o dispositivo em questdo apresenta como
caracteristicas principais a capacidade de transmissdo de pacotes de até 32 bytes e frequéncia de

atualizagdo méxima de 2Mbps.

Nas configuragdes deste dispositivo utilizou-se a taxa de transferéncia de 250 kbps, a
menor possivel, uma vez que, segundo o fabricante em sua folha de dados, taxas mais baixas
propiciam maior alcance do dispositivo, CRC de dois bytes para checagem da integridade das

mensagens, pacotes de dados de 32 bytes e sem atenuagdo na poténcia de saida.

31



Figura 3 - M6dulo RF nRF24101p utilizado para telemetria.

3.1.4 Microcontrolador utilizado para recepg¢édo dos dados de telemetria

Para recepcao e tratamento dos dados de telemetria dentro do ambiente do LabVIEW © foi
necessario o desenvolvimento de um dispositivo secundario que contenha uma nRF24L01p e
seja capaz de transmitir os dados recebidos para 0 computador, e neste sentido, utilizou-se um
microcontrolador PIC18F2550, Microchip®. A escolha deste microcontrolador foi baseada em
trabalhos desenvolvidos anteriormente para a troca de dados entre este e um computador através
da interface USB-HID, além da presenca do periférico SPI necessario para troca de dados com o
transceiver RF.

Tomando como base o pacote de criacdo de instrumentos virtuais NI-VISA® da National
Instruments é possivel tornar o PIC18F2550 um dispositivo nativo ao LabVIEW® de maneira
simples e, desta forma, realizar a transmissdo dos dados de telemetria recebidos em tempo real.
O NI-VISA® coleta informacdes acerca da identificacdo do dispositivo USB-HID em questio
dentro do sistema operacional e cria um novo driver, software responsavel por gerenciar 0s
componentes de um computador pessoal, que caracteriza 0 microcontrolador em questdo como

um instrumento virtual dentro do sistema.
3.1.5 Componentes mecanicos

3.1.5.1 Frame de montagem

O frame utilizado para a montagem do quadricOptero, Figura 4, HJ450, possui 45 cm e

8 cm de altura sendo fabricado em pléastico ABS e tem 0 peso aproximado de 260 gramas.
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Figura 4 - Frame em ABS utilizado para montagem da aeronave. )

3.1.5.2 Motores

Os motores brushless utilizados sdo EMAX CF2822, Figura 5, com constante de
velocidade (Kv) de 1200 RPM/,; e corrente maxima de até 164 por até 60 segundos. Cada

motor tem 0 peso aproximado de 399

-

Figura 5 - Motores brushless EMAX CF2822 Electronic Speed Controllers

Os controladores de velocidade para os motores, Figura 6, utilizados sdo do modelo SS
Series 18-20A, Hobby King, e podem ser utilizados para correntes constantes de até 18A ou
picos de 20A por 30 segundos, no maximo. Este tipo de controlador tem a velocidade do motor
controlada proporcionalmente a largura de um pulso de 1ms até 2ms. O peso total unitario de
cada ESC ¢ de aproximadamente 18 gamas.

33



Figura 6 - Controlador de velocidade eletrénico (ESC)
3.1.5.3 Heélices

Para execucdo do projeto foram utilizados dois diametros diferentes para as hélices, 8 e 10
polegadas, ambas com passo de 4,5 polegadas. A utilizacéo de dois didmetros tem o objetivo de
observar quais os efeitos sobre a dindmica de voo resultantes da alteragdo do momento de

inércia sobre os motores utilizados. Estas podem ser observadas abaixo na Figura 7.

Figura 7 - Hélices utilizadas no projeto.

3.1.5.4 Bateria

A bateria utilizada, Figura 8, é constituida de trés células em série LiPo e possui como
caracteristicas operacionais capacidade de 2200 mAh, taxa de descarga continua de 20C (44 A)
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com picos de até 30C (66 A). Devido as caracteristicas para composi¢do do conjunto da bateria

sua tensdo oscila entre 11,1V e 12,6V.

Figura 8 - Bateria utilizada como fonte de alimentag&o para a aeronave

3.1.5.5 Controle remoto

Para insergdo das referéncias de inclinagdo nos controladores PID utilizou-se um controle
comercial padrdo para aeromodelismo, Figura 9, composto de seis canais, dos quais apenas
quatro foram utilizados para o projeto. Cada um dos canais utilizados resulta em um pulso de
largura variavel entre um e dois milissegundos, amplitude de 5V, frequéncia de

aproximadamente 55 Hz e apresentam 1024 niveis entre 0s extremos.

Figura 9 - Radio e receptor utilizados no projeto.
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3.2 Placa de interface

Visando integrar os elementos eletrnicos citados acima foi realizado o layout de uma
placa de circuito impresso com esta finalidade, que possui, entre outro elementos, um regulador
de tensdo de 5V, 7805, diodo retificador comum 1n4004 na tensdo de entrada do regulador com
a finalidade de evitar danos por inversdo da polaridade de alimentacdo, diodo do tipo Schottky
na saida do regulador de tensdo e transistores MOSFET de canal-n nas saidas de PWM
utilizadas para controle do ESC.

Um aspecto relevante quanto ao material base da placa utilizada é sua rigidez, uma vez que
esta caracteristica esta relacionada com a propagacédo de vibragfes provenientes dos motores até
0 acelerbmetro, muito sensivel a este tipo de perturbacdo, assim, a placa de circuito foi
confeccionada em fibra de vidro para atenuar este tipo de problema. Este componente é preso ao
frame por meio de quatro coxins com parafusos de didmetro de cinco milimetros como medida

adicional para atenuacédo de vibragdes.

gk G Dl G

A )
(R e e e
—1 — — i
. .
- |
S ‘ 1 ‘
< ERNRRREARRARRAREANR R
o X
> o
II-%
3
= ol
22 P2
D : |
< D a3
e | | 5
o |3
2 R AR R A :
1= 3
(7] g
< — 5

Figura 10 - Esquema da placa de interface dos componentes eletrénicos.
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O amplificador operacional que pode ser observado no diagrama elétrico, Figura 10,
tem por objetivo futuro a medicdo da tensdo da bateria, que alimenta a placa de interface, e

assim, fornecer possibilidade de se estimar a carga remanescente na bateria.

3.3 Firmware de controle

A primeira etapa de desenvolvimento do software do microcontrolador ARM® buscou a
inclusdo da biblioteca de fungbes matematicas e ativacdo da unidade de ponto flutuante deste.
Para o desenvolvimento foram utilizadas as bibliotecas para configuracdo e utilizacdo dos
periféricos do microcontrolador desenvolvidas pelo fabricante, ST Microelectornics. Estas
utilizam tipos estruturados da linguagem C, structs, para agrupar configurac@es de inicializacdo
que posteriormente sdo passados por referéncia para fungbes responsaveis por escrever nos
registradores adequados. O trecho de codigo abaixo exemplifica o processo de configuragdo da

interface I12C utilizada para comunicac¢do com os sensores da unidade inercial:

I2C InitStruct.I2C ClockSpeed = ;// 400kHz
I2C_InitStruct.I2C_Mode = I2C Mode I2C;// I2C mode

I2C InitStruct.I2C DutyCycle = I2C DutyCycle 2;// 50% dutycycle -->
standard

I2C InitStruct.I2C OwnAddressl = ;// Endereco proprio - Nao é
relevante uma vez que este é utilizado como MASTER.

I2C InitStruct.I2C Ack = I2C Ack Disable;//
disableacknowledgewhenreading (canbechanged later on)

I2C InitStruct.I2C_AcknowledgedAddress =

I2C AcknowledgedAddress 7bit;// Enderecos de 7 bits.

I2C Init(I2C3,&I2C InitStruct);// init I2C3

// enable I2C3
I2C_Cmd(I2C3, ENABLE);

De maneira a flexibilizar e agilizar o processo de compilagdo, este € realizado em duas
partes distintas. A primeira etapa realiza a compilacéo dos arquivos fonte das bibliotecas dos
periféricos fornecidos pelo fabricante e realiza 0o agrupamento destes em Unico arquivo do tipo
“a”, “libstm32f4.a”, que posteriormente é anexado ao projeto principal durante a sua

compilacéo.

Buscando a homogeneizagdo no desenvolvimento do software assim como legibilidade e
transparéncia para configuracdo e utilizagdo dos dispositivos externos utilizados no projeto,
sensores da IMU e transceiver RF, foram escritas fungdes com funcionamento similar aquelas
disponibilizadas pelo fabricante do microcontrolador para utilizacdo de seus periféricos. Nestas,
as opgdes de configuracdes iniciais de cada um dos sensores é realizada através de structs
enquanto a obtencdo dos valores mensurados nestes pode ser feita através de métodos

especificos.
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Nos dois trechos de codigo subsequentes sdo exemplificados, consecutivamente, 0s

processos de configuracdo inicial do giroscépio e de leitura dos dados mensurados através deste.

As etapas de aquisicdo, tratamento e utilizacdo dos dados obtidos da unidade inercial
foram executadas dentro da rotina de interrupcdo de um dos timers presente no
microcontrolador, enquanto a aquisi¢cdo do sinais do controle remoto foram efetuados atraves de
periféricos para mensuracdo de sinais PWM, pwm inputs, e diretamente inseridas nas variaveis

associadas as referéncias dos controladores PID.

L3G4200D InitTypeDefConfiguracao gyro;//Estrutura de configuracdo
inicial

Configuracao gyro.Axes Enable= XYZ EN;//Ativacdo dos trés eixos
Configuracao gyro.Power Mode= NORMAL MODE;//Modo de operacédo normal
Configuracao gyro.Output DataRate= DR1 | DRO;//DR = 800 Hz
Configuracao_gyro.bandwidth=0;//Frequéncia de corte = 30 Hz
Configuracao gyro.Self Test= ST NORMAL;//Self-Teste desativado
Configuracao gyro.Full Scale= FS2000DPS;//Fundo de escala de 2000
graus por segundo

L3G4200D Init(I2C3,&Configuracao_gyro);

L3G4200D Read Data(I2C3,saida gyro dps pf);//Realiza a leitura do
giroscédpio

A interrupcdo do timer associado ao tratamento dos sinais foi configurada como
prioridade maxima, assim, a frequéncia de amostragem é garantida apesar de outras funcdes
executadas e o tempo configurado para a interrupcdo deste timer foi de 2,5 milissegundos,
caracterizando assim, uma frequéncia de amostragem de 400 Hz. A taxa de aquisigdo foi
escolhida, inicialmente, de maneira arbitraria e ap6s o desenvolvimento do controlador, foi

analisada em relacdo a posicéo dos polos e zeros do sistema.

O fluxo normal de execucdo do firmware do STM32F4 foi utilizado para tratamento dos
dados recebidos através da telemetria é executado continuamente até que haja a interrup¢éo para
execucdo da malha de controle. Para a realizacdo das operacfes matriciais necessarias para 0
filtro de Kalman os trechos de cddigo seguintes exemplificam, respectivamente, a declaracdo da
matriz de transicdo de estados F, Eq. 16, a etapa de atualizagdo de estados da matriz P e o

procedimento de utilizacdo das funces de matrizes presentes na biblioteca CMSIS.

//Matriz de atualizacdo dos estados.
float F_£32[81]={1,wz,-wy,0,0,0,0,acel z,-acel y,
-wz,1,wx,0,0,0,-acel z,0,acel x,
wy,-wx,1,0,0,0,acel y,-acel x,0,

VYV, LWz, =Wy, U, mag_z,-mag_y,

yVypY,mwz, L, WX, -mag_z,u,mag_x,

y VU Wy, mwx, L, mag_y,-mag_x,u,

4
4 4 4 4 4 4 4 4 }’

arm mat init f£32(&F, , , F_£32);
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//Fase de update -> Estimativa do novo estado com base no estado

anterior
arm mat mult f32(&F,&X,&temp calc 910);

arm_copy f32(temp calc 910 £32, X £32,9);

//temp calc 990 = F*P
arm mat mult f32(&F,&P,&temp calc 990);

//temp calc 991 = F*P*F'
arm mat mult f32(&temp calc 990, &Ft,&temp calc 991);

//P = temp calc 991 + Q = F*P*F' + Q
arm mat add f32(&temp calc 991, &Q,&P);

Visando obter uma métrica do tempo consumido para aquisicdo dos dados da unidade

inercial através do barramento 12C, do algoritmo de Kalman e dos controladores discretos

utilizou-se o analisador logico previamente citado para mensuragdo destes tempos. Para tal

procedimento alguns dos pinos de saida do microcontrolador foram colocados em estado légico

alto durante a execugdo destas operagdes, fazendo-se a suposi¢do que 0s tempos para tais

alteracdes nestes sejam despreziveis perto do tempo dos processos que se deseja observar.

3.4  Adequacao da acéo de controle para atuacéo sobre os motores

Para expor como as agdes de controle individuais de cada um dos motores sdo compostas,

inicialmente, a Figura 11 expde o nimero associado a cada um dos motores, a posi¢do dos eixos

de rotacdo acima considerados e o sentido de rotacéo de cada motor.

Figura 11 - Posicionamento dos motores e dos eixos de rotacao.

Assim, baseando-se na Figura 11, pode-se inferir que as rotacbes em torno dos eixos

acima destacados sdo resultados do equilibrio de torques gerados pelos empuxos dos motores

em cada um dos lados. Sendo [ a distancia entre o centro dos motores e o centro de gravidade do

conjunto, as seguintes equacdes expressam 0s torques em cada um dos eixos de rotacao:
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19 = ‘/El[(Femp,l + Femp,4 ) - (Femp,z + Femp,4)]
Eqg. 22

ZTd) = \/El[(Femp,l + Femp,z) - (Femp,3 + Femp,4)]

Observando a Figura 11, nota-se que o sentido de rotacdo das hélices sdo opostos e,
assim, a atuacdo sobre motores com rotacdes iguais faz com que a conservacdo de momento
angular do sistema resulte em um torque giroscopico para controle do angulo de yaw. Nota-se
ainda, para os calculos de X7y e Xtg, que 0s motores envolvidos em ambos os sentidos
apresentam rotac@es invertidas e, consequentemente, nao alteram o momento angular do sistema
para eventuais deslocamentos de pitch ou roll.

271/1 X [(Femp,z + Femp,4) - (Femp,l + Femp,3)] EQ- 23

Finalmente, baseando-se nas equacdes e conceitos acima discutidas, dadas as agdes de
controle wpitcn, Uron € Uyqw Que EXpressam, indiretamente, o torque resultante que se deseja
inserir para estabilizacdo do veiculo, estas serdo divididas em um aumento na rotagdo dos
motores de um dos lados e a diminui¢do no lado oposto de maneira a manter o empuxo total do

sistema constante. Assim, tém se as seguintes equagoes:

CM; = \/wmed + Upitch T Urout — Uyaw

CM; = \/wmed + Upitch — Urou T Uyaw
Eq. 24

CM; = \/wmed — Upitch — Urotl — Uyaw

CM, = \/wmed — Upitch + Urou T Uyaw

A raiz quadrada foi inserida nos célculos na tentativa de linearizacdo do sistema uma vez
gue, observando a expressdo para calculo do empuxo, Eq. 21, nota-se que este é proporcional ao
quadrado da frequéncia de rotacdo das hélices.

2
Femp & Whslice
Se wpglice € CMy, = Fopnyy < CME Eq. 25

Femp X (wmed + upitch + Uroll + uyaw)

35 Software de telemetria

A primeira etapa para o desenvolvimento da interface de telemetria foi o layout de uma
placa de circuito impresso para agregar 0 microcontrolador e o transceiver RF. Para o firmware
contido no PIC18F2550, utilizado na placa de telemetria, fez-se o uso do compilador HI-TECH®

integrado na IDE (integrated Development Environment) proprietaria da propria fabricante
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deste, Microchip, voltada para o desenvolvimento para sua linha de microcontroladores. A
seguir na Figura 12, apresenta-se o diagrama elétrico da placa para recepcdo dos dados de

. .
tee [
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|USB|
]

i =

—

{0

e

-
<
|

¢
|
<

o B I
[

Figura 12 - Esquema elétrico da placa de telemetria.

Referente ao software em LabVIEW ® para recepcdo dos dados de telemetria através da
USB, este foi desenvolvido visando observar o comportamento em tempo real destes através de
graficos atualizados dinamicamente, e envio de uma sequéncia de caracteres para aeronave para
propositos diversos; como alteracdo dos dados que se deseja recepcionar e dos parametros do
controlador e estimador. Utilizando a capacidade inerente do LabVIEW © para criacdo de
programas em processamento paralelo, utilizaram-se dois lagos para controle da interface de
telemetria, sendo um deles para cuidar da transmissdo dos dados entre o computador e

microcontrolador PIC18F2550 e o segundo para tratamento das informag6es recebidas.

O fluxo de comunicacdo entre estes dois processos foi realizado atraves de uma estrutura
de enfileiramento de dados para cada um dos processos, ou seja, 0s dados enviados para um
processo sdo colocados em uma fila e este realiza o tratamento adequado quando possivel, e
assim, os processos podem operar de maneira totalmente assincrona. Outo procedimento
executado no software de telemetria foi a capacidade de exportar os dados recebidos para um
arquivo de texto para, posteriormente, possibilitar a comparacdo destes com o resultado da

simulagéo realizada no Simulink®.
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Dentre os dados que se deseja transmitir durante o voo do veiculo quadrirotor estdo os
sinais do acelerdmetro e magnetémetro apds a passagem destes pelo estimador, os angulos que
se deseja controlar e finalmente os valores de referéncia que estdo sendo inseridos no
controlador.

3.6  Momento de inércia do conjunto.

A estimagdo do momento de inércia do conjunto foi realizada através da modelagem dos
elementos acima citados no software de simulagdes mecanicas Autodesk Inventor 2014® que
permite a insercdo da massa de cada um destes para obtengdo da grandeza desejada.
Adicionalmente o software permite a obtencdo da posi¢do do centro de gravidade de conjunto,
exemplificado na Figura 13.

General | summary | Project | Status | Custom | save | Physical
Material

Density Requested Accuracy
0,1692g/an"3 | [Low v

General Properties
[Jincude Cosmetic Welds [Oindude QTY Overrides
Center of Gravity™
Mass | 0,710 kg Relatve| Ty X | 0,0506 m Relatve

Area | 0,6579 m~2 Relat] ¥ [ 0,0478 m (Relative
Volume |0,0042m~3Relati Bz [-0,0050 m Relative

Inertial Properties™
princpal Gobal | | centerof Gravity |
Mass Moments
I [0,0099kgm~2|  Caluiated using negative integral.
Iy 0,0017kgm”;‘ Iyy | 0,0100kgm”~2|
Ixz [-0,0002kgm~:|  Iyz [-0,0002kgm~:|  Izz |0,0194kgm~2

“Values do not reflect user-overridden mass or volume

Figura 13 - Posicdo do centro de gravidades e propriedades fisicas da montagem.

3.7  Resposta ao impulso do conjunto atuador (ESC, motor e hélice).

Com 0 objetivo de se obter um modelo de simulacdo coerente com o sistema real e
diminuir o ndmero de pardmetros necessarios para esta, realizou-se uma montagem
experimental com o objetivo de se obter a resposta ao impulso do conjunto formado pelo motor,
ESC e hélice. A entrada da funcédo de transferéncia caracteriza-se por uma grandeza associada a
largura do pulso de controle do ESC, CM, enquanto a saida desejada é caracterizada pela
frequéncia de rotacdo do motor, fi,otor-

O sinal de controle, CM € [0, 100], é associado a largura de pulso de 1 ms quando zero,
largura de pulso correspondente com o motor desligado, e o valor de 100 a um pulso de dois
milissegundo, velocidade maxima. A montagem experimental em questdo utiliza um par de
LEDs (light emitting diode) infravermelhos, emissor e receptor, posicionados de forma que a
hélice passe entre estes e cause variacdo na luz captada pelo receptor, desta forma gerando
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pulsos e, consequentemente, pode-se estimar a frequéncia de rotacdo através do tempo entre

dois pulsos consecutivos, T, e assim pode-se expressar:
1 . , . T
fmotor = 7 N € 0 nimero de pas da hélice. Eq. 26
S

A aquisicdo dos dados da montagem foi realizada através do analisador légico de
hardware aberto Open Bench Logic Sniffer, e a identificacdo da funcdo de transferéncia em
questdo foi realizada através do Matlab®. Na Figura 14 apresentam-se, respectivamente, o

analisador logico utilizado e a montagem experimental contendo os LEDs para caracterizacdo da

dinamica da hélice.

Figura 14 - Analisador l6gico e montagem experimental.

3.8 Modelo de simulagdo (Simulink®)

Com base nas equacdes dinamicas apresentadas acima o diagrama de blocos do Simulink® foi
realizado visando blocos cujos pardmetros pudessem ser ajustados para permitir a generalizacéo
dos modelos e assim, utilizacdo destes para dimensionamento de componentes e otimizacéo de
parametros tanto do controlador quanto do estimador. Nas se¢des subsequentes hd o
detalhamento dos blocos relevantes a simulagdo do projeto em ordem de propagacdo do sinal

dentro da simulag&o.

Os blocos que representam etapas de simulagdes discretas utilizaram o tempo configurado
no firmware de controle para o timer que controla a periodicidade de amostragem dos sensores
da IMU, 400 Hz, enquanto os blocos representando procedimentos continuos foram
configurados com uma frequéncia de amostragem de 100 kHz. A Figura 15 apresenta o

diagrama completo desenvolvido e utilizado para simulagéo da dindmica do sistema.
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Figura 15 - Diagrama completo utilizado no Simulink para simulacéo do sistema.

44



3.9  Funcdes de transferéncia

Para obtencdo das fungdes de transferéncia do sistema utilizou-se o Simulink juntamente

com o pacote de identificacdo de sistema do Matlab, Ident, para obten¢do do modelo préximo

ao ponto de operagdo, uma vez que, ao se observar as equacdes Eq. 8 e Eq. 9, nota-se que o

sistema apresenta um conjunto de equacdes ndo lineares. A Figura 16 apresenta 0s pontos dos

quais os dados foram obtidos para utilizacéo dentro do Ident.

Empuxo M1

Torque: roll
Empuxo M2

Empuxo M3
Torque pitch
Empuxo M4

Perturbag &o roll
Torque yaw

v by vy

Perturbac &o pitch

D1

AngulosSaidaldent |«

D1

To Workspace4
To Workspace?
Cont
D1 Angulos [Deg]
Empuxo [N]
P T I dAngulos/
o noues dAngulos/dT [Degis]
D1
Acelerémetro [g]
P Torque pitch AR Perturbacéo Rall D1

D1

Velocidade angular - Gyro [Rad/s]

D1
Magnet émetro [un]

Calculo de torques

P Torque Yaw Velocidade angular - G Perturbacéo Pitch Cont

Gy ro no bias

Dinamica quadcoptero Dindmica completa

Figura 16 - Dados utilizados para identificacdo do modelo linearizado.

Ao se observar as expressdes em Eqg. 8 e Eqg. 9, supondo que 0os momentos de inércia séo
préximos, 0s movimentos angulares do veiculo serdo executados de maneira independente e que
o0s angulos de inclinacdo aos quais a aeronave é submetida sdo menores que 15°, tém-se que:

sinx = x; cosx =1

py 1 0 -61[¢
rl o —¢ 11|y

Eq. 27

Adicionalmente supondo que o controlador para o angulo de yaw, i, tém o objetivo
apenas de impedir que a aeronave entre em rotagdo descontrolada em torno de seu proprio eixo:

P =0

Assim pode-se esperar uma resposta aproximada no processo de identificacdo do sistema

da seguinte forma:

p ¢
o]~|
r Y—¢.0
o ®(s) 1
Gariaa(s) = STo(s)  Luy.s2
- 0 1
Gt = g1 o=

STo(s)  Iyy.s?
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Para a obtencdo dos torques aos quais o sistema é submetido utilizaram-se as expressées
contidas em Eq. 21 e Eqg. 22, nas quais w, (t) representa a rotacdo em cada um dos motores.

\V2lpm
4

ITy(t) = (Praid)*Zwy

Zwg = (030 +03®) - (w30 + w}®) ]

V2ipm
4

Eq. 28

Ity (t) = (Prard)*Twg

Zwy = [(03(0) + w3 (®) - (03 + w3(®) ]

Observando Eq. 28 nota-se que a aplicacdo de Laplace nesta para obtengdo de XTg ()
e XTg(s) ira resultar num produto de convolugdo nos termos elevados ao quadrado das
velocidades angulares. Novamente o Simulink foi utilizado juntamente com o pacote de
identificacdo de sistemas para obtencdo de uma funcéo de transferéncia deste processo proximo
ao ponto de operacdo. A fungdo obtida tem por objetivo caracterizar o atuador do sistema, com
sua entrada sendo a acdo de controle do controlador no eixo desejado, U, (s), e a saida 0s
torques T, (s).

ITy(s)
Un(s)

Finalmente utilizando as equagOes e funcdes de transferéncia obtidas pode-se estimar a

Gatuador(s) =

dindmica completa em malha aberta do veiculo.

1
Gtrgtlclzl(s) = ﬁGatuador ($)Urou (s)
xx
Eq. 29
itch
GtI:Jltcc;l (S) = IxxTGatuador(s)Upitch(s)
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4 Resultados

4.1  Placa de circuito da aeronave e montagem.

A Figura 17 apresenta a placa de circuito impresso confeccionada para a conexdo dos
componentes eletrdnicos demostrando a disposicdo dos componentes nesta e 0 posicionamento

desta sobre o frame da aeronave.

Figura 17 - Placa de circuito utilizada para conexao dos componentes eletronicos.

A montagem final do sistema contendo todos os elementos supracitados é apresentada na
Figura 18 na qual se pode observar ainda que foram inseridos dissipadores de calor sobre os
ESCs, posicionados sobre cada um dos bragos. A massa total do conjunto ap6s a montagem

ficou em aproximadamente 900 gramas.

Figura 18- Montagem final completa da aeronave.
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4.2  Momento de inércia do conjunto

Utilizando-se do modelo desenvolvido no software Inventor®, a matriz contendo os

momentos de inércia obtidos que foram utilizados nas equacdes para a simulagéo do veiculo é:

0,0099 0 0
I=| 0 0,0099 0 |kg.m?
0 0 0,0151

4.3  Meétricas de tempo do firmware de controle

Ao se analisar o desempenho do microcontrolador para execucdo dos procedimentos

para o sistema de estabilizacdo da aeronave, os tempos observados para cada um destes foi:

Total do processo de aquisicao, estimacgao e controle: 1,41 ms
Aquisicdo da unidade inercial: 739 us

Filtro de Kalman: 498 us

Calculos dos angulos (roll, pitch e yaw): 161 us

Controladores PID: 12us

Referente ao envio dos dados pela interface de telemetria, este processo leva, ao todo,
aproximadamente 7,40 ms.

4.4 Software de telemetria

Na Figura 19 se pode observar a janela principal do software de telemetria. Esta possui
duas abas principais denominadas “Controles Gerais” e “Parametros de controle”, sendo a
primeira responsavel pelo envio e recebimento de vetores de caracteres diretamente, alteragdo
do conjunto de dados enviados através do botdo denominado “Telemetria” e contadores de
pacotes enviados e recebidos através do transceiver RF. A segunda aba permite carregar 0s

pardmetros do controlador e do filtro de Kalman e altera-los de maneira dinamica.
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File Edit View Project Operate Tools Window Help

Edit View Project Operste Tools Window Help

File

VISA resource name

VISA resource name
. USBO::0x2004:: 0x0001::NI-VISA-40001::RAW .

Tab Control Numeric Control

| | STOP | B[z ]

Figura 19 - Tela principal do software de telemetria.

Tab Contrel MNumeric Control

| sTOP f)[2100

A segunda janela é caracterizada pelos gréficos atualizados a cada recep¢do de dados de
telemetria, enviados periodicamente a cada cem milissegundos, e € ajustada automaticamente de
acordo com o pacote de dados selecionado pelo usuario. O primeiro pacote é composto dos
angulos de pitch, roll e yaw e das referéncias inseridas nos controladores, exemplificado na
Figura 20, enquanto o segundo pacote é composto dos valores tratados do acelerémetro e
magnetémetro. O resultado da confecgdo da placa de circuito impresso para telemetria pode ser

observado na Figura 21.

Kalman

% Roll [~
Pitch [N
Yaw [N
1695
0.

AL R =

i
K
\
N
.
A

78301
Time

Referéncias

2 Roll [~

. Pitch [N
Yaw [~

0,00

0,00

0,00

Amplitude

78301

Time

Figura 20 - Gréficos de telemetria para os angulos apds o tratamento e das referéncias.
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Figura 21 - Placa de circuito impresso para telemetria.

45  Testes preliminares

Abaixo se apresenta o teste realizado para obter o comportamento dos sensores,
particularmente o acelerémetro e 0 magnetémetro, quando estes sdo submetidos no sistema com
os motores em funcionamento. Com a aeronave em repouso e presa ao solo seus motores foram

acionados e mantidos em funcionamento por aproximadamente 30 segundos.

Acelerémetro

“ ‘ X Y
3 i ¥ PN
: z [~
g1 ,**‘, -0,00
2
% 0 " 0,00
3 1 L |00
2 T T T T Modulo acelerdmesq
3 0,99853¢
-4 ]
(1] 2500
Time
Magnetémetro
e ‘ | | Roll [~
15 Pitch |,
1 P Yaw [
g 03 v Rgrri-lhrpliey L |los
%‘ 0 H‘ smnes 0,04
b 05 040
Médulo magnetdmgtrg
. 0,90746°
=1l
2 ]
0 2500
Time

Figura 22 - Influéncias dos motores sobre 0s sensores
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4.6 Filtro de Kalman

Utilizando a aeronave desenvolvida e a capacidade da interface de telemetria de alteracdo
dos pardmetros do filtro de Kalman ajustaram-se os valores das covariancias, empiricamente,
para permitir estimativas viaveis dos sensores para posterior calculo dos angulos. Os critérios
utilizados para ajuste dos filtros de Kalman visaram obter sinais de saida com pouca influéncia
das perturbacGes aos quais o acelerdmetro e o magnetdémetro sdo submetidos e, adicionalmente
fornecer sinais com pouco atraso em relacdo que permitissem sua utilizagdo como realimentacao

para o controlador.

Com tal finalidade os valores desejados para a covariancia para a matriz Q foram
deixados 0s menores possiveis sem que o efeito do drift do giroscopio se tornasse significativo
na saida. Para as covariancias associadas ao processo de medida contidas na matriz R os valores
foram ajustados de forma a se obter os menores possiveis sem que as perturbagdes presentes no
acelerdbmetro e no magnetémetro fossem observadas de maneira significativa nos valores

estimados destes sensores.

Utilizando os procedimentos de ajuste acima citados e nas constantes obtidas através
destes, Eq. 30, o diagrama do Simulink foi utilizado como forma de validagdo do filtro. Para os
testes os empuxos foram forgados & zero com o objetivo de se obter uma simulacéo da aeronave
em repouso. No segundo teste foram inseridas entradas arbitrarias para as referéncias dos
controladores e os angulos calculados pdés-filtro de Kalman e os angulos resultantes da

simulagdo da dindmica do veiculo forma comparados.
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Figura 23 - Sensores pré-aplicagdo no filtro de Kalman — Simulagédo do veiculo em repouso.
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Figura 24 - Sensores pés-aplicacdo no filtro de Kalman — Simulagdo do veiculo em repouso



Utilizando os valores estimados pelo filtro de Kalman apresentados na Figura 24 os
angulos de roll, pitch e yaw foram calculados. E importante lembrar que os valores esperados
para a Figura 25 sdo zero uma vez que na simulagdo o quadricOptero teve seus atuadores

desabilitados.

Angulos obtidos apés a estimagio dos
30 T T T

sensores pelo filtro de Kalman
T T T

Rull

Pitch

ok ......................... ........ T .............. Vaw [

Angulos de inclinagéo

1] ST, [EETTRRNT B T e e ........ ORI i

B0 | I i I i ]
0 10 20 30 40 50 e 70 80 50
Tempo [segundos]

Figura 25 - Angulos calculados com os valores estimados

As figuras abaixo apresentam os dados obtidos para a simulacdo da aeronave com 0s
atuadores habilitados e assim apresentam uma visdo do comportamento do filtro quando

aplicado ao veiculo em movimentos.
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Figura 26 - Sensores pré-aplicagdo no filtro de Kalman — Simulagéo do veiculo em voo
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Figura 27 - Sensores pds-aplicagéo no filtro de Kalman — Simulagéo do veiculo em voo
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Angulos obtidos apds a estimagdo dos sensores pelo filtro de Kalman
40 I ! ! ! ! ! ! :

Angulos de inclinagéo - Calculado

Tempo [segundos]

Angulos de inclinagdo da aeronave

Angulos de inclinagéo - Real

10 20 30 40 50 B0 70 &0 £
Tempo [segundos]

Figura 28 - Comparacéo entre os angulos calculados e os &ngulos reais da aeronave simulada

Na Figura 29 observa-se, no grafico superior, o sinal do acelerdmetro apds o tratamento
com o filtro de Kalman enquanto os valores inferiores apresentam os dados retirados
diretamente da unidade inercial. Para obtencéo do grafico em questdo o quadricOptero teve seus
motores acelerados com o corpo preso ao chéo, assim, o valor que se espera do acelerdmetro é
apenas o da aceleragdo da gravidade na superficie terrestre, de 1g, no eixo Z. Nota-se que 0s
valores dos outros sensores ndo foram exibidos na telemetria devido as limitagdes funcionais

sistema.

Qacel = 1.107°

Qmag = 1.107¢

Qpias = 5.107* Eq. 30
Rocer = 4

Rmag = 45
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Figura 29 - Dados do acelerémetro obtidos através da telemetria para teste do filtro de Kalman.

4.7  Resposta ao impulso dos atuadores

Com base na montagem experimental descrita na se¢do 3.7 a Figura 30 exemplifica a
saida do analisador l6gico quando submetido ao procedimento de identificacdo do sistema do
conjunto atuador. Nesta é relevante ainda ressaltar que o “Channel-0" esta ligado ao receptor
infravermelho enquanto o “Channel-/ " apresenta as entradas as quais o sistema foi submetido
durante o teste. Utilizando as ferramentas de analise disponibilizadas pela ferramenta de
mensuracdo foi possivel obter a resposta de aceleragdo desejada.

2000MS  sppme -1000MS  5og,0 0,0s 1000Ms  sogpme  2000ms  gog.  300,0ms 4000ms 500

Group 1

Channel-0 |

Channel-1 | ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘

Figura 30 - Saida do analisador logico para os testes de aceleragéo do conjunto atuador.

Na Figura 31 podem ser observadas as respostas de aceleracdo obtidas com 0s testes para
cada uma das hélices, além da comparagdo com as fungdes de transferéncias identificadas

quando submetidas &s mesmas entradas.
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Comparagio da resposta ao impulso das hélices de 8 e 10 polegadas
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Figura 31 - Valores mensurados da resposta ao impulso dos conjuntos atuadores.

1,4763

Ga: — . -0.3.s
8in() = T3 0170155 "¢
13229
Gioin(s) = 035

1+0,2413.s°

Eq. 31

Como medida para obtencdo de um modelo mais proximo ao real, a identificacdo do

sistema, utilizando o mesmo procedimento supracitado, foi realizada com o degrau partindo de

um regime permanente alcancado apds o sistema ser submetido a uma entrada em 50% da

rotacdo maxima. Outra diferenca para este modelo foi a utilizacdo de um modelo néo linear.
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Figura 32 - Respostas dos conjuntos atuadores partindo de um comando intermediario.
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Finalmente, os sistemas identificados a partir dos dados expostos na Figura 32 estdo

apresentados abaixo nos graficos apresentados na Figura 33.
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Figura 33 - Comparativos entre as respostas ao impulso: Sistema real vs. modelo retirado a partir do regime
permanente

Os resultados da identificacdo de modelos ndo lineares ndo apresentam expressdes que 0S

descrevam analiticamente, uma vez que o propdsito da ferramenta é propiciar a capacidade de

simular tais sistemas identificados.

4.8  Simulacdes
Utilizando os modelos de atuadores identificados na secdo 4.7 foram realizadas

simulagdes para checar seu comportamento para simulag&o do veiculo. As imagens apresentadas
na Figura 34 e na Figura 35 apresentam as simulacgdes realizadas no Simulink com o bloco de

dindmica do conjunto atuador utilizando as func¢Bes de transferéncia apresentadas, Eq. 31.
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Figura 34 - Angulos de saida utilizando os modelos de primeira ordem com atraso - Hélices de 8 polegadas
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Figura 35 - Angulos de saida utilizando os modelos de primeira ordem com atraso - Hélices de 8 polegadas
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As duas figuras subsequentes apresentam o comportamento do sistema quando se utiliza

0 modelo ndo linear para o comportamento dos ESCs e hélices, apresentados na Figura 33.

Simulagdes com modelos no lineares (Escs + Hélices 8 polegadas)
T T T

20 T T

Angulos de inclinagéo [graus]

Rall
Pitch
Yaw :
25 1 I 1
0 5 10 15 20 25 30

Tempo [segundos]

Figura 36 - Angulos de saida utilizando os modelos n&o lineares - Hélices de 8 polegadas

Simulagbes com modelos ndo lineares (Escs + Hélices 10 polegadas)
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Figura 37 - Angulos de saida utilizando os modelos n&o lineares - Hélices de 10 polegadas
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4.9  Funcdes de transferéncia aproximadas

As funcBes de transferéncia obtidas préximas a regido de operacdo do quadricoptero

utilizando os softwares Simulink e Ident foram:

5524s + 638.8
s34 0,1622s% + 0,009248s + 0,0015

h
Ghen () = Groba(s) =

Lo Eq. 32

Para os atuadores, as respostas obtidas foram, respetivamente para hélices de 8 e 10

polegadas:
;evol ) = 0,0569
atuador s2 4+ 27,39s + 364
Eqg. 33
;10001 0,05011

atuador( s) = s2 +28,44s + 360,1

Os modelos ndo lineares dos atuadores apresentados na Figura 33 foram utilizados como
parte do sistema que compde as fungdes de transferéncia da Eq. 33. A Figura 38 e a Figura 39
apresentam as comparagdes entre os modelos completos ndo lineares, desenvolvido no
Simulink, Figura 15, e as funcOes de transferéncias apresentas em Eq. 32 e Eq. 33, para 0s dois

atuadores analisados no projeto.
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Figura 38 - Comparacéo entre o modelo ndo linear (Simulink) e as func@es de transferéncia aproximadas —
Hélice de 8 polegadas
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Angulos obtidos pelo modelo real nio linear (Hélice 10 Polegadas)
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Figura 39 - Comparacéo entre o modelo ndo linear (Simulink) e as funcdes de transferéncia aproximadas —
Hélice de 10 polegadas

Na Figura 40 é observado o sistema que foi utilizado para obtengdo das simulacGes

apresentadas utilizando as fungdes de transferéncia obtidas.

Emo Saida » Gatuador8pol » Gguadroll » |:I

Degrau PID Roll LTI Systernt LTI System Roll

Figura 40 - Diagrama de blocos do modelo linearizado do sistema
4.10 Testes de voo
Utilizando a interface de telemetria como fonte de dados, realizaram-se testes de voo com
as hélices dos dois didmetros anteriormente mencionados. Os primeiros resultados apresentados,

Figura 41 e Figura 42, mostram o comportamento do sistema quando este foi colocado em voo e

desejou-se apenas que o veiculo se mantivesse estavel, ou seja, as trés referéncias foram
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mantidas em valores nulos. Para as respostas apresentadas, 0s seguintes valores foram inseridos

nas constantes dos controladores:
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Figura 41 - Saidas do sistema para referéncias nulas - Hélice de 8 polegadas
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Figura 42 - Saidas do sistema para referéncias nulas - Hélice de 10 polegadas
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A seguir, Figura 43 e Figura 44, sdo apresentados os dados obtidos do sistema quando

este foi submetido as referéncias dos controladores do angulo de roll e pitch variando entre +15

graus para ambas as configuragcdes enquanto as duas figuras subsequentes a estas, Figura 45 e

Figura 46, apresentam as comparag6es entre os dados obtidos pela interface de telemetria e os

resultados obtidos através da simulacdo, quando submetida a mesma referéncia aplicada a

aeronave.
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Figura 43 - Saida do sistema com hélices de 8 polegadas e referéncias variando.
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Figura 44 - Saida do sistema com hélices de 10 polegadas e referéncias variando.
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Saida real vs simulacio (Roll 8 polegadas)
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Figura 45 - Comparac0es entre as simulagdes e as saidas reais para as mesmas referéncias. Hélices de 8
polegadas
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Figura 46- Comparag@es entre as simulaces e as saidas reais para as mesmas referéncias. Hélices de 10
polegadas
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Observando os tempos para execucdo para cada um dos procedimentos, o tempo total
destes e ainda a frequéncia de aquisicdo utilizada de 400 Hz, pode-se notar que este processo
utiliza 56% do tempo disponivel antes do inicio de uma nova aquisi¢do. A interface de
telemetria desenvolvida apresentou bons resultados e cumpriu seu proposito, atuando como

fonte de dados para captacdo de dados do sistema em tempo real.

Notou-se que a frequéncia de saida de dados configurada para o sistema de telemetria,
10 Hz, ndo apresentou taxa de amostragem suficiente para andlises relevantes utilizando
ferramentas como a transformada de Fourrier, porém, permitiu obter uma visdo geral do

comportamento da aeronave e analises comparativas validas com o modelo simulado.

Uma caracteristica observada durante testes iniciais foi a susceptibilidade do
magnetémetro as distor¢des quando os motores estdo ligados, Figura 22, e com o objetivo de
amenizar este fato, a covariancia associada ao processo de medicdo deste sensor no filtro foi
aumentada em dez vezes quando os motores foram ligados. Ao aumentar a covariancia da
medida do magnetémetro diminui-se a confiabilidade desta no filtro, e assim, passou-se a
confiar mais no valor estimado com base na etapa de predicdo, dependente do giroscopio. Um

ponto negativo desta alteracdo é a maior susceptibilidade do valor estimado final do

magnetdmetro, utilizado para célculo da orientacdo, ao drift do giroscépio.

Ao se observar as respostas ao impulso obtidas do conjunto atuador quando submetido ao
impulso partindo do repouso, Figura 31, nota-se que 0 sistema permanece aproximadamente
300 milissegundos sem apresentar nenhum tipo de resposta, fato que também pode ser
observado nas fungdes de transferéncias apresentadas em Eq. 31, nas quais se pode observar a
presenca de um termo exponencial que caracteriza um atraso entre o sinal de entrada e a saida
do sistema. Este tipo de comportamento pode estar atrelado a inercia dos motores e hélices além
dos procedimentos eletronicos dos ESCs para iniciar a comutagdo das fases dos motores

brushless com a finalidade de tira-los do repouso.

Outro ponto importante dos modelos obtidos inicialmente foi que ao serem inseridos na
simulagdo o sistema se tornou completamente instavel, Figura 34 e Figura 35, utilizando os
parametros do controlador e estimador utilizados com bom desempenho na aeronave real, e
assim, juntamente com a forma das respostas reais apresentadas na Figura 31, pode-se observar
que o comportamento dos ESCs parece ndo corresponder a um sistema linear. Simulagdes
preliminares no software contendo os novos modelos ndo lineares obtidos em regime
permanente em 50%, Figura 33, se mostraram muito mais fidedignos ao comportamento

efetivamente observado.

Observando as figuras resultantes dos testes de voo da aeronave, Figura 41 a Figura 44,
pode-se observar que controlador cumpriu o objetivo primario de manter a estabilidade de voo

do sistema para diferentes referéncias inseridas no controlador e, principalmente nos resultados
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para referéncia nula, nota-se que o sistema apresentou certa oscilagdo em torno do ponto de

referéncia ajustado.

Referente a comparagdo entre os testes de voo realizados e 0s resultados obtidos através
da simulagdo executada, Figura 45 e Figura 46, é passivel de observacdo que o comportamento
do modelo é préximo ao do sistema real e as principais divergéncias entre estes estdo nas
respostas em regime permanente obtidas apds a aplicacdo de uma referéncia ndo nula nos
controladores PID com a utilizacdo das hélices de 10 polegadas, com excecdo do angulo de yaw,

gue apresentou comportamentos completamente diferentes em ambas as configurages testadas.
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5 Conclusoes

O sistema montado utilizando o0s componentes mecénicos citados apresentou
funcionamento adequado e atendeu os requisitos para propiciar os testes do estimado e do

controlador desenvolvidos.

Referente aos ESCs notou-se que a utilizacdo destes componentes genéricos, ou seja, ndo
especificos para este tipo de aplicagdes, permitiu a construcdo e o voo da aeronave como
planejado, porém, baseando-se nas funcdes e respostas do conjunto atuador apresentadas, Figura
31 e Figura 33, pode-se esperar que a utilizacdo de componentes de melhor qualidade possa

propiciar um aumento de desempenho dos controladores.

A utilizacdo do microcontrolador ARM® STM32F407VG, se mostrou uma o6tima
escolha, pois suportou todos os célculos e procedimentos necessarios para viabilizacdo do
projeto e, adicionalmente, notou-se que para a frequéncia de amostragem adotada de 400 Hz
ainda h& espaco para utilizacdo de novos modelos para o filtro de Kalman, passando-o até
mesmo para implementacGes ndo lineares com o filtro de Kalman estendido, e controladores de

outros tipos.

Concernente a interface de telemetria, se observou que esta cumpriu todas as
necessidades do projeto fornecendo dados valiosos para comparagdo entre o sistema real e a
simulacdo, sendo que uma das caracteristicas passiveis de melhoras na mesma poderia ser a
velocidade de envio dos dados, permitindo assim, obter analises em frequéncia do sistema que
facilitariam encontrar possiveis fontes de vibragdo dentro deste. Um aumento na frequéncia de
transmissdo dos dados pode permitir a visualizagdo de componentes dos sinais de maior
frequéncia e assim pode estimar as possiveis causas das oscilagdes nos motores, como
desbalanceamento de hélices e danos nos rolamentos internos dos motores. Os modelos obtidos
através da resposta ao impulso para o conjunto atuador mostrou-se valido para a simulacdo
realizada, e assim, abre caminho para estudos futuros para obtencdo de modelos mais acurados

levando em conta as possiveis caracteristicas ndo lineares destes.

Baseando-se nos resultados acima apresentados, pode-se concluir que o veiculo
desenvolvido durante o projeto atendeu aos objetivos propostos, apresentando estabilidade em
Voo e capacidade de controle da dire¢do por meio das inclinagdes dos angulos de roll e pitch.
Notou-se que as estimativas obtidas através do filtro de Kalman se mostraram validas e viaveis

para utilizacdo como realimentacdes dentro do controlador.

Os controladores PID discretos utilizados, embora muito susceptiveis as vibragcdes dos
motores devido a sua parcela de efeito derivativo, apresentaram bons desempenhos
proporcionando uma interface de controle simples para usuérios e outros sistemas. Possiveis

alteracbes e estudos futuros referentes ao controlador podem incluir a alteracdo das
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discretizacOes e possivelmente a adicdo de um filtro no termo derivativo do controlador, ou até
mesmo outros tipos de controladores, como controladores de légica difusa, buscando torna-lo

menos susceptivel a ruidos provenientes de vibragdes mecénicas do sistema.

A simulacdo realizada mostrou um comportamento similar ao real para os angulos de pitch
e roll e assim mostra-se viavel para dimensionamento de futuros projetos e hovos componentes.
Para o angulo de yaw, entretanto, o modelo utilizado para simulacdo ndo cumpriu
completamente o esperado sendo necessarios novos estudos para obtencdo de melhorias que

descrevam melhor a conservacdo do momento angular utilizado para controle desta grandeza.

Finalmente, o projeto como um todo apresentou resultados positivos e propiciou o estudo
de aplicacbes de diversas areas envolvidas para o desenvolvimento de um projeto em
engenharia, permitindo a abordagem de areas como processamento digital de sinais, controle,
circuitos elétricos e eletrénicos, sistemas digitais, linguagens de programacéo e identificacao de
sistemas, e assim, mostrou-se como uma oportunidade impar para solidificacdo dos

conhecimentos utilizados e vislumbre de novas areas para estudo.
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Apéndice A — Fluxograma do firmware contido no ARM
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Figura 47 - Fluxograma do firmware do microcontrolador ARM
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Apéndice B — Fluxograma do software para controle da telemetria em
LabVIEW

Conectado com o
dipositivo
USB?

Infcio

Houve recepgdo
de novos dados através
da interface USB?

Enfileirar dados para
tratamento

H3 dados para envio
na fila?!

Figura 48 - Fluxograma do software de telemetria em LabVIEW

Apéndice C — Descricdo dos blocos utilizados para simulagdo dinamica
no Simulink
Controladores PID

O bloco representando o comportando dindmico dos controladores PID discretos, Figura
49, possui como parametros as constantes do controlador, proporcional (K,), derivativa (K,) e

integrativa (K;), e o periodo entre as execucdes do algoritmo (Ty).
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Figura 49 - Esquema e parametros do controle PID utilizado no Simulink®

Adequacéo do sinal dos controladores

O diagrama observado na Figura 50 foi baseado nas expressfes presentes em Eg. 24 e
utiliza as a¢des de controle inseridas para célculo das a¢des individuais de cada um dos motores,
concatenados no vetor de saida. Com relacdo aos elementos utilizados destacam-se 0s
saturadores inseridos, dos quais, 0 primeiro apresenta apenas um limite inferior em zero para
impedir a insercéo de valores negativos no operador de radiciacdo enquanto o utilizado anterior
a concatenacdo limita o sinal no intervalo proposto. O bloco toma como pardmetro apenas o

periodo entre os calculos.

75



J_‘I\-D:
L

Ajuste sentids Hpal

ot

Roingho censtante
oz

- jc j' oz _m o2 < pal x vz _Jﬁoz 102 pip miimater 1 x oz
- T . (P 1 H J
e ' faad Gan ] Satumtin! Ean Raundrg Sotwationd
Fanctian
+ o= o2 + oz b2 b2 o2 2 oz
=] > T .
Add5 Gaint aadi Salumtien? Sa Rousding Saturnliong o2
Funcsont
Saida dssmatores - CM [0-100]
i e .]:Fi':z ’F‘D: L nll}l\:llmmf}_@m_.
Ageme senide BT gaing I Salumtend Sqriz Rowdrg Saturation?
Funesiord
o2 o2 v o= b2 b2 o2 o
: Py S | 1 m . ] PID il modar 4 .
o> ; Ed T o e P
Ajusie sanido breat  gana addd Salumtiend Sand Rausding Sotunliond
Funcsord
Subsystern [mask)
Farameters

D2
Saida dos motores - CM [0-100] }——p»

Feriodo de amostragem

~——pi Rotagéo constante
>

PID

Adequacgao de sinal do controlador

Figura 50 - Adequacao dos sinais provenientes dos controladores.

Dinamica dos conjuntos atuadores

A simulagdo dindmica do conjunto atuador, Figura 51, € composta apenas pelas funcdes
de transferéncias obtidas através do processo de identificagdo de sistema do conjunto atuador. O
sinal de entrada utilizado foi o do comando dos ESCs, apés o célculo das aces de controle
individuais, e o sinal de saida representa as frequéncias de rotacdo, em hertz, de cada um dos
motores.
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Figura 51 - Simulag&o da resposta dindmica dos ESCs, motores e hélices.

Célculo do empuxo

Para o célculo do empuxo é importante destacar os parametros que podem ser inseridos

no bloco para alteracdo das caracteristicas da hélice que se deseja simular, sendo estes, 0

diametro e o passo da hélice, em polegadas, a densidade do ar, kg /mg, e a constante da hélice.

A constante da hélice foi inserida para permitir, em etapas posteriores, ajustar o empuxo gerado

com os diferentes perfis de hélice disponiveis no mercado, porém, no desenvolvimento deste foi

mantida com um valor unitario. A imagem subsequente, Figura 52, apresenta o diagrama de

blocos e a tela de configuracdo de pardmetros do conjunto em quest&o.
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Figura 52 - Célculo do empuxo das hélices

Modelo dinamico da aeronave

Com a finalidade de facilitar a simulacdo da dindmica da aeronave, Figura 53, esta foi
dividida em trés partes sequenciais. A primeira etapa envolve o céalculo dos torques com base
nos empuxos de cada um dos motores, a segunda contempla a obtencdo das velocidades
angulares e angulos de inclinagdo do veiculo, baseadas na Eq. 9, e a Gltima etapa compreende a
simulacdo dos sensores da unidade inercial, Eq. 4 e Eq. 6.

Empuxo W

Fi =
Terque roll Torque roll dAnguios/dT [Degfs]
dAnguIoS/dT Deg/s]

Empuxo M2

Empwo [N] Empuxo M2 Fi
Torque pitch Torque pitch Angulos [Degl »(1)

Empuxo M. Angulos [Dea]

M

[&D) s D1 Cont -

Cor
P erturbagas Rol Torque y aw Torque Yaw Velocidsde sngulsr - Gy ro [Rad/s] A Acslermetro [g]
Perturbagdo pitch Anguics [Deg] Acelerbmetro [g]
Cont
- rTer A a—" Dinamica quadcopter Gircs cépio [Rad/s ] |— w4 )
Velocidade angular - Gy [Rad/s]
Perturbacdo P itch
ca Velocidade Angular [rad/s] retdmelra [u] — @

W agnetbmetro [un]

Unidade inercial

Figura 53 - Bloco do Simulink® para calculo dos torques.

Os parametros do bloco da simulagdo dindmica da aeronave, Figura 54, tém como
variaveis os momentos de inércia para os trés eixos de rotacdo em kg.m?, a distancia dos bracos
do quadricoptero, que compreende a distancia entre o centro dos motores e o centro de
gravidade, em metros e a constante de proporcionalidade para obtencdo do torque giroscopico

em torno do eixo de yaw, Eq. 23.
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Function Block Parameters: Dinamica completa ﬁ
Subsystem (mask)

FParameters

Momento de inércia pitch

Momento de inércia roll

0.0099

Momento de inércia yaw
0.0151
Tamanho do brago

jl 0.15

b
0.05

[ oK H Cancel ” Help ] Apply

b

Figura 54 - Parametros do bloco de simulagéo da dindmica do sistema.

Filtro de Kalman e amostragem

Para a execucgdo do algoritmo do filtro de Kalman utilizou-se o bloco que permite a
insercéo de codigos de Matlab® dentro de uma simulacio do Simulink®e, assim, pode-se utilizar
0 conjunto de equagdes e matrizes observadas nas expressdes apresentadas, Eq. 10. Os
parametros de configuracédo para o filtro de Kalman séo: o periodo de amostragem em segundos,
as covariancias do processo da etapa de predigdo do filtro de Kalman e do acelerémetro e
magnetdémetro. Abaixo, Figura 55, apresenta o bloco responsavel pela estimativa dos sensores e

a janela de configuragdo dos parametros do filtro de Kalman.

79



- ~
Function Block Parameters: Filtro de Kalman - 9 Estades @

Subsystem (mask)

FParameters

Periodo de amostragem

Se-4

[ OK ][ Cancel H Help Apply

Figura 55 - Parametros de configuracéo e bloco de simulacéo do filtro de Kalman.

Para permitir a simulacdo das perturbagdes presentes na unidade inercial real foram
adicionados ruidos gaussianos em cada um dos sensores durante o processo de discretizagdo. O
tempo de amostragem utilizado no bloco de simulagdo do ruido gaussiano do giroscopio foi
utilizado de maneira distinta, para o qual o tempo configurado foi relativamente alto para se
obter um efeito similar ao drift presente neste. Na Figura 56 se observa os blocos para

discretizacdo além das configuragdes presentes em cada um detes.
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Discretizador + Ruidos1 17400
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Discretizador + Ruidos2

Cancel Help

Apply

Figura 56 - Discretizadores utilizados no diagrama do Simulink®.

Calculos de inclinagéo e orientacdo

A obtencdo dos angulos de roll, pitch e yaw, Figura 57, através das leituras do
acelerémetro e magnetémetro, com base nas equacOes apresentadas em Eq. 5, foi realizada
através de trechos de codigo do Matlab®, similares ao filtro de Kalman acima discutido. Os

angulos resultantes desta etapa estéo representados em graus.
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Figura 57 - Calculos dos angulos utilizados como referéncia nos controladores através do Simulink®.
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