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Resumo

Esta Tese de Doutorado propoe controladores nao lineares aplicados a veiculos aéreos
nao tripulados (VANT) de pds rotativas em missoes de posicionamento, seguimento de
trajetoria e rastreamento de caminhos no espago aéreo 3D, navegando isoladamente ou em
cooperagao com um veiculo terrestre também autéonomo (VTNT). Inicialmente, apresenta-
se o modelo dinamico da aeronave, obtido segundo as equacoes de Euler-Lagrange e
segundo as equacoes de Newton-Euler. Em adicao, apresenta-se a representagao do
modelo de um VANT (helicéptero ou quadrimotor) com enfoque em sua caracteristica
de sistema subatuado, dado que tais veiculos apresentam mais varidveis a controlar que
comandos de controle. No que se refere as manobras de voo, primeiramente, aplica-se
restricoes de movimentos a aeronave, de modo que seu deslocamento se restrinja ao eixo
Z e, em seguida, aos planos verticais XZ e Y Z, sempre tendo como referéncia o sistema
inercial. Para esses casos, propoe-se controladores do tipo PVTOL (do inglés, Planar
Vertical Takeoff and Landing), capazes de decolar, planar e aterrissar verticalmente. A
estabilidade do sistema de controle construido usando-se tais controladores no sentido de
Lyapunov é demonstrada, e a validacao dos controladores é obtida através de resultados
de simulagao e experimentais. Na sequéncia, as condigoes de restricao sao relaxadas,
e o VANT passa a nao ter restricoes para seu deslocamento no espaco tridimensional.
Nesse ponto, uma contribuicao importante do trabalho é apresentada através da proposta
de um controlador baseado em linearizacao por retroalimentagao parcial, uma vez que o
sistema subatuado em questao apresenta um elevado acoplamento dinamico entre as partes
ativa/atuada e passiva/nao atuada. Resultados experimentais e de simula¢do comprovam
a eficiéncia dos controladores propostos nas tarefas cldssicas de controle de movimento da
robdtica. Em seguida, uma proposta de controladores PVTOL comutados é apresentada,
visando uma solucao de baixo custo computacional capaz de realizar voos no espaco
cartesiano. A validacao experimental dessa proposta é realizada de forma comparativa
com o controlador completo proposto anteriormente. Por fim, este trabalho apresenta um
esquema de controle coordenado entre um VANT e um VTINT (ou grupo de VINTS).
A abordagem de controle lider-seguidor é adotada durante a realizacao da missao de
rastreamento do robo em terra, rotulado como lider da formacao. E importante comentar
que os controladores adotados para o VANT e o VINT operam de forma independente,
tendo a estratégia de formacao como uma camada superior responsavel pela coordenacgao
dos veiculos. A estabilidade dos controladores é comprovada pela convergéncia assintética
das varidveis de controle e de formacao aos valores desejados durante as simulacoes e
experimentos realizados, em conformidade com a andlise tedrica.






Abstract

This Ph.D. Thesis proposes nonlinear controllers to guide rotary-wing unmanned
aerial vehicles (UAV) to accomplish tasks of positioning, trajectory tracking and path
following in the 3D space. Two cases are addressed: the UAV is navigating alone or in
cooperation with an unmanned ground vehicle (UGV). Initially the dynamic model of
the rotorcraft is presented, obtained by using the Euler-Lagrange formulation and the
Newton-Euler formulation as well. In addition, it is presented the representation of a
UAV (helicopter or quadrotor) focusing on the underactuated characteristic of the model
developed for the aircraft (the variables to be controlled are more than the control signals
available). Considering the flight missions themselves, as a first step some restrictions of
movement are applied to the aircraft, such that its movement become restricted to the Z
axis and, in the sequel, to the XZ and Y Z planes, referenced to the inertial frame. For
such cases, PVTOL (Planar Vertical Takeoff and Landing) controllers capable of guiding
the aircraft in taking-off, hovering and landing are proposed. The stability of the control
system implemented using such controllers, in Lyapunov’s sense, is demonstrated, and
the controllers are validated through simulated and experimental results. In the sequel,
the flight restrictions are relaxed, and the UAV becomes able to fly in the 3D space. At
this point, a important contribution of this work is the proposal of a nonlinear controller
based on partial feedback linearization, considering the high coupling between the ac-
tive/actuated and passive/nonactuated parts of the underactuated system. Simulated and
experimental results validate the proposed controller to be used in the classical classes of
movement control in Robotics. Following, it is presented a proposal of a switching scheme
associated to the PVTOL controllers previously proposed, so that it becomes possible to
use simpler controllers to guide the aircraft in a 3D flight mission. Finally, this Thesis
also presents a control scheme to guide the navigation of a UAV in coordination with a
UGV (or a group of UGVs). The leader-follower control strategy is adopted, to allow the
UAV to track the UGV, which is labeled the leader of the formation. Notice that the
controllers adopted for guiding the UAV and the UGV work in a completely independent
way, with the leader-follower approach being an upper layer responsible for coordinating
the poses of the two vehicles. The stability of the control system using such controller
is proven, using Lyapunov’s theory, and simulated and experimental results also shown
validate the proposed control scheme.






Resumen

Esta tesis doctoral propone controladores no lineales para guiar un vehiculo aéreo
no tripulado (VANT) de palas rotativas en misiones de posicionamiento, seguimiento de
caminos y rastreo de trayectorias en el espacio cartesiano 3D. Se consideran dos casos: el
VANT estd navegando solo o bien en cooperacién con un vehiculo terrestre no tripulado
(VINT). Inicialmente se presenta el modelo dindmico del VANT, utilizando las formula-
ciones de Euler-Lagrange y Newton-Euler. Ademés, el modelo de un VANT (helicéptero
o cuatrimotor) es representado destacando su caracteristica de sistema subactuado (més
variables a controlar que entradas de control). Considerando las misiones de vuelo, en
un primer paso se aplican algunas restricciones de movimiento al vehiculo de modo que
su navegacion se restrinja al eje Z. A continuacion, se relajan algunas restricciones y la
navegacion se hace en los planes X7 e Y Z, con referencia en el sistema inercial. En estos
casos, se proponen controladores PVTOL (Planar Vertical Takeoff and Landing) capaces
de guiar la aeronave en las tareas de despegue, hovering y aterrizaje. La estabilidad
del sistema de control implementado es demostrada segun la teoria de Lyapunov. Los
controladores son validados por simulaciéon y experimentacion. A continuacion se relajan
completamente las restricciones de movimiento y se consideran vuelos tridimensionales.
En este punto, una importante contribucion del trabajo es la propuesta de un controlador
no lineal basado en linealizacién por retroalimentacion parcial, considerando el elevado
acoplamiento entre las partes activas/actuadas y las pasivas/no actuadas del sistema. Los
resultados simulados y experimentales validan el controlador propuesto para ser utilizado
en las estrategias clasicas de control de movimiento en Robdtica. A continuacion se
presenta una propuesta de un esquema de control conmutado utilizando controladores
PVTOL previamente disenados. El abordaje busca utilizar controladores mas simples
para guiar una aeronave en misiones de vuelo 3D. Su validacién es obtenida por pruebas
experimentales. Finalmente, esta Tesis presenta un esquema de control para guiar la
navegacién de un VANT en coordinacién con un VINT (o grupo de VINTSs). Se adopta
la estrategia lider-seguidor y el objetivo de control es hacer que el VANT siga al VINT,
denominado el lider de la formacion. Los controladores adoptados para guiar el VANT y el
VTNT son complemente independientes, sin embargo una estructura de control superior
es responsable por determinar la postura de los robots en una misiéon. La estabilidad del
sistema de control se demuestra usando la teoria de Lyapunov, y resultados de simulacion
y experimentales validan el esquema de control.
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Resumen Extendido

“Si usted puede sonar, usted puede hacer!”

(Walt Disney)

En un contexto general de la actualidad, los robots son capaz de realizar las més
diversas actividades. Sin embargo, cuando el objetivo es realizar la inspecciéon de grandes
areas, como, por ejemplo, en las tareas de seguridad publica (supervisién del espacio
aéreo y trafico urbano), gestién de riesgo naturales (volcanes activos), gestion ambiental
(medida de polucién del aire y supervisién de florestas), intervenciones en ambientes
hostiles (atmdésfera radioactivas), mantenimiento de infraestructuras (supervision de lineas
de transmision) y agricultura de precisién (deteccién y tratamiento de plantaciones infes-
tadas), la utilizacién de vehiculos aéreos no tripulados (del inglés, UAV - Unmanned Aerial
Vehicles) es més ventajosa cuando se compara con los vehiculos terrestres no tripulados
(del inglés, UGV - Unmanned Ground Vehicles), debido a su movilidad tridimensional

[1-6]. La Figura 1 presenta ejemplos de aplicaciones de vehiculos aéreos no tripulados.

Una clasificacion tipica de los vehiculos aéreos no tripulados puede ser encontrada en
la Figura 2. En el caso especifico de los VANTSs mas pesados que el aire, se encuentran las
aeronaves de alas fijas (aviones y planeadores), de alas oscilantes (que se asemejan a las
aves) y de alas rotativas (helicépteros y multi-rotores) [7]. La Figura 3 presenta algunos

modelos de vehiculos aéreos no tripulados.

Una caracteristica de los vehiculos de palas rotativas es la posibilidad de realizacion

de maniobras multi-direccionales, mientras se ejecuta una misién de vuelo. Asi, se puede

£ : *-ﬁ-w-.‘."- at "'1. -

Figura 1: Ejemplos de misiones de vuelo con VANTSs para el mantenimiento preventivo
de torres de transmisién, mapeo de grandes areas y misiones en campo de batalla.
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VANTS
| Mas livianos que el aire | | Mas pesados que el aire |

| No Mo‘jorizados | Motojizados | | No Mottrizados | Motojizados |

| Glolbos || Diriglibles | Planeladores | | Palas rotativas |

= Aviones |

> Bird-like |

Figura 2: Clasificaciéon de VANTSs.

Figura 3: Ejemplos de vehiculos aéreos no tripulados.

decir que desde un punto de vista fisico, un helicéptero o un multi-rotor es una de
las maquinas voladores mas complejas, debido a su capacidad de despegue y aterrizaje
vertical, realizar tareas de vuelo estacionario alterando la orientacién de la cola, moverse
adelante o lateralmente mientras mantiene la misma cota vertical, ademas de poder
cambiar completamente su direccién de vuelo o bien detenerse de forma repentina [8, 9].

La Figura 4 destaca la movilidad tridimensional de las aeronaves de alas fijas y rotativas.

La consecuencia de la gran flexibilidad en maniobras de los vehiculos de palas rotativas
se da en el andlisis desde el punto de vista de control. Los helicopteros y multi-rotores son
maquinas voladoras inherentemente inestables, no lineales, multi-variables, con dinamica

compleja y altamente acoplada. A pesar de todo, dichas caracteristicas han motivado
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Figura 4: Maniobrabilidad de los vehiculos aéreos de alas fijas y de palas rotativas.

a investigadores del area de control del mundo, en el diseno de controladores de vuelo

capaces de hacer el guiado del estos vehiculos en las mas diversas aplicaciones.

Teniendo en cuenta los tres vehiculos aéreos motorizados mas estudiados en todo el
mundo, la Tabla 1 presenta un comparativo entre ellos, considerando las caracteristicas
bésicas de un vuelo auténomo. Luego, se concluye que para el estudio y validacién en un
ambiente interno parcialmente estructurado, como es el caso en este trabajo de Tesis, una
aeronave de palas rotativas cumple mejor las especificaciones descritas en la tabla, a pesar

de tener un mayor consumo de energia en comparacion con otra maquina voladora.

Tabla 1: Comparacién entre los VANTSs motorizados maés estudiados en todo el mundo,
considerando las caracteristicas basicas de vuelo [10, 11]. Nota: 1 es malo e 3 es excelente.

Caracteristica Dirigibles | Alas fijas | Palas rotativas
Consumo de Energia 3 2 1
Maniobrabilidad 1 2 3
Vuelo estacionario 3 1 3
Vuelo a bajas velocidades 3 1 3
Vuelo a altas velocidades 1 3 2
Miniaturizacién 1 2 3
Despegue vertical 3 1 3
Utilizacion indoor 2 1 3

Total ‘ 17 ‘

=
[\]
[\]
[t

En este contexto, esta tesis propone utilizar un vehiculo aéreo de palas rotativas como
plataforma de diseno y de prueba de controladores no lineales para navegaciéon auténoma
en un ambiente estructurado o parcialmente estructurado. Para el diseno de controladores,
es necesario primeramente conocer sus conceptos basicos de vuelo y de funcionamiento. En
seguida, se hace el modelado matematico capaz de describir el desplazamiento tridimen-

sional del vehiculo segun las senales de control aplicadas y su dinamica de movimiento.
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I Estado del Arte

En la dltimas décadas, el esfuerzo en la investigacién con vehiculos aéreos no tripulados
(VANT) ha crecido substancialmente tanto en tareas militares como civiles, debido a
la gran movilidad tridimensional ofrecida por estos vehiculos en comparacién con los
terrestres (VI'NT) [2, 3, 5]. Sin embargo, los investigadores estéan de acuerdo que el control
de estos vehiculos figura entre los mas recientes desafios tecnoldgicos y esto ha motivado

la investigacion en el area de control lineal, no lineal e inteligente.

Tradicionalmente, los controladores implementados para guiar un vehiculo aéreo de
palas rotativas de forma auténoma estan basados en lazos internos y externos de control,
que son responsables por la estabilizacion de dindmica rdapida de la aeronave (su ori-
entacién y altitud) y por el control de la navegacién en el plan de vuelo [12]. Sin embargo,
garantizar la estabilidad y el desempeno de los dos sistemas de control operando de forma
independiente no es suficiente para garantizar la estabilidad y el desempeno del sistema
como un todo, debido al gran acoplamiento dindmico inherente a los VANT (cominmente
debido a su dindmica cero). A su vez, existe otra linea de investigacion que trata de
considerar una solucion integrada para la cinematica y dinamica del sistema, normalmente

basada en técnicas de control no lineal.

Para lograr la navegacién auténoma de un helicéptero miniatura, una serie de es-
trategias de control se encuentran propuestas en la literatura. En [13] se propone un
sistema basado en redes neuronales artificiales, algoritmos genéticos, controladores clasicos
PID y logica Fuzzy. Tales técnicas son aplicadas, respectivamente, en el entrenamiento y
modelado de las caracteristicas dinamicas de un helicoptero, en el bisqueda y control de
los angulos de las palas de rotor principal y de cola, ademés del control de velocidad
del rotor principal. En [14] se realiza un tarea de seguimiento de trayectoria de un
helicoptero miniatura con un modelo dindmico simplificado, denominado Planar Vertical
Take-off and Landing - PVTOL - utilizando sistemas Liouvillian. En [15] es propuesto
un sistema de control de postura de un PVTOL utilizando una linealizacion del modelo
dinamico simplificado. El andlisis de estabilidad es realizado a través de la teoria de
Lyapunov aplicada a sistemas lineales. En [16] y [17], el modelo dindmico linealizado de
la aeronave auténoma es utilizado en tareas de vuelo estacionario usando un controlador
PD y un controlador de seguimiento de trayectoria basado en técnicas de control 6ptimo,
respectivamente. En [18] y [19], un controlador adaptativo neuronal y un conjunto de
controladores PID en cascada son aplicados, respectivamente, para el control de postura

de un VANT. En [20] se propone un controlador robusto de seguimiento de trayectoria
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considerando las incertidumbres paramétricas de un VANT en tareas de movimiento
longitudinal, lateral, vertical y de guinada. En [21] se ha aplicado un controlador robusto
con observadores de estado a un modelo no lineal de un helicéptero miniatura sujeto a
rafagas de viento vertical. En [22] se ha utilizado un controlador PID para la compensacién
de los efectos de variacién del paso del rotor principal de un helicoptero miniatura durante

el control de guinada.

Para el control de cuatrimotores también se han propuesto diferentes estrategias
principalmente adoptando técnicas de linealizacién [23, 24]. En [25] se ha propuesto una ley
de control basada en la realimentacion dinamica y substitucién de variables en el espacio
de estados, con la finalidad de transformar el sistema no lineal en uno que sea linear y
controlable (linealizacién por retro-alimentacién exacta), cuya estructura de control sea un
conjunto de sistemas SISO independientes desacoplados. En [11] el control de orientacién
del VANT se hace usando una técnica de control basada en la teoria de Lyapunov. El
trabajo también hace una comparacién del comportamiento de vuelo del sistema real y
simulado destacando el buen desempeno de la propuesta. En [26] los autores presentan
los resultados de sus trabajos en el proyecto OS4 y ademdas comparan los controladores
clasicos PD y PID con el controlador LQ 6ptimo adaptativo en las tareas de estabilizacion
de la orientacién del VANT. Ellos han verificado que los controladores clasicos son mas
eficientes cuando imperfecciones y pequenos disturbios son considerados durante una tarea

de vuelo.

Un estudio detallado sobre los efectos usualmente desconsiderados, tales como, flexion
de la palas y modelado de los propulsores, es presentado en [27], con el objetivo de obtener
una generacién eficiente de propulsién. Como continuacién del trabajo, en [28] se ha
presentado un controlador PID discretizado, incluyendo la dindmica de alta velocidad de
las palas. Sin embargo, el comportamiento en lazo cerrado es débil para altas velocidades
angulares del rotor acercandose a la inestabilidad, siendo atribuido a los ruidos de alta

frecuencia generados por los rotores en las lecturas de los acelerometros.

En los trabajos presentados en [29] y [30], los autores incluyen en la ley de control el
modelado de la propulsién de los rotores/actuadores y, adicionalmente, verifican experi-
mentalmente que la generacién de fuerzas y torques aerodinamicos en vehiculos aéreos no
tripulados con masa inferior a 20kg puede ser aproximada por una funcién lineal de los
comandos de los servos. Tal informacion es til en el diseno de controladores de alto nivel,

pues el bajo nivel puede ser encarado como un sistema algebraico.

En [31] se propone un esquema de control no lineal en cascada basado en el criterio



34 Resumen Extendido

de estabilidad marginal de Lyapunov. En el trabajo, se deben evitar maniobras agresivas
a fin de preservar la estabilidad de sistema y el desempeno del controlador a la robustez
a disturbios. En la secuencia de sus trabajos, en [32] se presenta una comparacién de
desempeno de controladores lineales y no lineales. Un modelo dindmico obtenido segiin
las ecuaciones de Euler-Lagrange es usado para el diseno de los controladores. Los autores
concluyen que las técnicas LQR presentan problemas de estabilidad cuando el sistema
se aleja mucho del punto de operacion considerado en el disenio del controlador. Asi, se

concluye aconsejando la utilizacién de una técnica de control explicitamente no lineal.

También, considerando técnicas de control aplicadas a VANT, en [33, 34] se presentan

propuestas basadas en control backstepping.

Hasta el presente contexto, se puede decir que este trabajo de Tesis busca proponer
estrategias de control de alto nivel para la ejecucién de maniobras de vuelo de posi-
cionamiento, rastreo de trayectoria y seguimiento de caminos, basado en el modelo dinami-

co subactuado en un VANT del tipo VTOL (del inglés Vertical Takeoff and Landing).

Considerando ahora sistemas de control de multiples agentes se puede decir que el
interés por dichos sistemas ha crecido considerablemente en los tltimos tiempos, después
que la comunidad cientifica se ha dado cuenta que algunas tareas son més bien ejecutadas
por un grupo de robots que por un solo robot altamente especializado. En este listado
de tareas se encuentran inspecciéon de grandes areas [35-37], localizacién y desarme de
minas terrestres [5], busqueda y rescate [38], misiones de escolta y acompanamiento [39],

transporte cooperativo de cargas [40], ademds de muchas otras.

Una posibilidad para el mantenimiento de una formacién es la utilizacién de una
estrategia de control servo-visual. En este caso, para una formacién hibrida compuesta de
un vehiculo aéreo y un grupo de vehiculos terrestres, un sistema de visién computacional
implementado a bordo de un VANT seria responsable por la localizacién de los robots en

tierra y la determinacion de la posicion de los vehiculos aéreos en relacion a ellos.

En el contexto de control de formacién, tres abordajes son presentadas en la literatura
con el objetivo de guiar los agentes de la formacion a fin de establecer una figura geométrica
especifica [41]. Son ellas: formacion lider-seguidor [42-45], métodos de estructuras virtuales

[46-48] y métodos basados en comportamiento [49, 50].

Una vez que se haya elegida la técnica de establecimiento de la formacion, es necesario
definir la estructura de control a ser utilizada, la cual puede ser centralizada o descen-

tralizada. En el primer caso, hay una unidad concentradora de informacién, la cual es
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responsable por contener todas las informaciones del grupo y por enviar las senales de
control necesarias para el establecimiento de la formacién [50]. A su vez, en el segundo
caso, no hay la necesidad de una unidad central, pues cada robot de la formacién es
responsable por obtener las informaciones necesarias sobre el ambiente y por generar sus

propias sefiales de control [51].

Cuando un VANT es incorporado en una formacién de VI'NTSs, el conjunto recibe
un paquete extra de informacién, que puede ser QD% (si solamente el VANT mira a los
VTNTSs) 0 3D (se el VANT y los VI'NTSs se observan mutuamente). En [36], por ejemplo,
una formacion de VANT compuesta por dirigibles hace una toma aérea y la utiliza para
el monitoreo y el comando de una formacién heterogénea de robots terrestres durante una
misién de vigilancia piblica. A su vez, en [52] un grupo de robots terrestre son guiados
por un VANT, que utiliza informaciones visuales para determinar la postura y auxiliar

los VI'NTs en tareas de desvio de obstaculos.

En el contexto de control cooperativo presentado, este trabajo de Tesis tiene como
propuesta inicial el disefio de un esquema de control de formacién entre un VANT y
un VTNT, guiado segin la estructura lider-seguidor. Finalmente, el trabajo propone
un esquema de cooperacién descentralizada para guiar un VANT y un grupo de VINT

(guiados de forma centralizada).

II Objetivos

El objetivo general de este trabajo de investigacién doctoral es el diseno e imple-
mentacién de controladores no lineales de alto nivel capaces de guiar un vehiculo aéreo,
sea un helicoptero o un cuatrimotor, en tareas autéonomas de control de movimiento. En
otras palabras, como contribucion principal, esta Tesis propone el diseno de controladores
basado en la dindmica no lineal del vehiculo representada segin su modelado subactuado
sin utilizar ninguna estrategia de linealizacion del modelo sobre un punto de operacion.
Adicionalmente, utilizando el sistema de estabilizacion de vuelo ya planteado, se propone
implementar una estrategia de navegacién coordinada entre un robot terrestre (o un grupo

de robots) y un vehiculo aéreo para la realizaciéon de tareas de inspeccion.

Los objetivos especificos resultantes del objetivo general son:

(a) Comprender los controladores ya disenados en la literatura basados en los modelos

cinematicos y dindmicos de helicopteros y cuatrimotores;
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(b) Proponer una estrategia de control basada en el modelo dindmico de la aeronave, capaz
de realizar, inicialmente, las tareas de despegue, de vuelo estacionario (hovering) y de

aterrizaje;

(¢) Proponer un controlador no lineal que ejecute tareas de posicionamiento, seguimiento

de caminos y rastreo de trayectorias en el espacio cartesiano;

(d) Estudiar y disenar una estrategia de control cooperativa entre un VANT y un robot

terrestre (o grupo de robots), segin el abordaje lider-seguidor;
(e) Analizar la estabilidad de los sistemas de control propuestos;
(f) Desarrollar entornos de simulaciéon 3D para la realizacién de pruebas;

(g) Realizar evaluaciones experimentales de los algoritmos de control propuestos.

III Justificaciéon y Limitaciones

La justificacién inicial de proponer el presente proyecto de investigacion esta en la pro-
fundizacion del conocimiento relativo a la robdtica aérea no tripulada, cooperaciéon entre
vehiculos aéreos y terrestre y vision computacional aplicada a este problema. Ademas, se
debe tener en cuenta la existencia de otros proyectos en el area de robédtica, ya finalizados
o no, en el Instituto de Automatica, Argentina, y en la Universidad Federal del Espiritu
Santo, Brasil, que involucren estrategias de navegacion, vision computacional, cooperacion

de robots y teleoperacion, sea en simulacion o experimentacion.

Como justificacion adicional, el proyecto propone el desarrollo y prueba de algoritmos
de control aplicados a la robotica aérea con foco en la teoria de control no lineal para el
movimiento autéonomo de aeronaves subactuadas capaz de realizar tareas de inspeccion

en cooperacion o no con robots terrestres.

Por fin, vale mencionar ain como justificacién, que existe una cantidad inmensa de
aplicaciones que involucran la inspeccion de grandes dreas, sea para fines de seguridad, de
agricultura o de medio ambiente. Dichas aplicaciones no serian posibles, o al menos serian
muy costosas, con la utilizacion exclusiva de vehiculos terrestres, dada la pequena area
que ellos alcanzarian a inspeccionar utilizando una camara a bordo, o bien debido a la
dificultad de navegacién propria del entorno (floresta, por ejemplo). En estas situaciones,
la utilizacién de un vehiculo aéreo con una camara a bordo es mas adecuada y el presente

proyecto contempla en su contexto este abordaje.
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Con respecto a las limitaciones, se puede decir que el aporte del trabajo se dard en
ambientes internos donde se pueda realizar vuelos de aeronaves de palas rotativas del tipo
helicéptero o cuatrimotor. Ademads, la ventaja de vuelos indoor esta en la posibilidad del
control de rafagas de viento, que afectan en el desempeno de las maniobras. En términos
del sistema de sensado, las tareas de vuelo propuestas no pueden ser desempenadas a
través de un sistema GPS debido a la gran incertidumbre ocasionada por la estructura
interna de un edificio, por ejemplo. Por fin, las maniobras de vuelo en cooperacién o no

se daran en ambientes estructurados y en ausencia de obstaculos.

IV Contribuciones

Con el fin de alcanzar los objetivos propuestos, fueron realizados diversos trabajos,

cuyas contribuciones merecen ser destacadas.

La primera contribucién estd relacionada al diseno de una ley de control sin la uti-
lizacién de cualquiera estrategia de linearizacién por proximidad de un punto de operacion,
considerando el modelo no lineal de la aeronave obtenido segin las ecuaciones de Euler-
Lagrange. Ademas, se incluye la demostracion de estabilidad del sistema de lazo cerrado
basada en la teoria de Lyapunov y una solucién analitica para la saturacion de las senales
de control. La segunda contribucién de la Tesis es la utilizacion de la representacion del
modelo de la aeronave destacando su caracteristica de sistema subactuado para disenar
un controlador de vuelo tridimensional basado en su dindmica inversa, el cual es capaz
de guiar un VANT de palas rotativas en tareas de posicionamiento, seguimiento de

trayectorias, rastreo de camino y de cooperacion de robots terrestres.

Ademas, parte de los trabajos desarrollados en esta Tesis ya fueran presentados y
publicados en conferencias nacionales e internacionales, o mismo ya fueron aceptados para
publicacién y presentacion. Aquellos publicados en conferencia internacional son [53-60].
En eventos nacionales, en territorio argentino, son [61-66] y, en territorio brasilero, son

[67—74]. Por fin, el articulo [75] ya esta aceptado para publicacién en periddico.

V Estructura del Trabajo

Esta Tesis esta estructura en la forma de capitulos auto-contenidos, con sus propias

conclusiones, y esta organizado como sigue:
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V.1 Introduccion

Esta parte inicial describe el tema foco de la Tesis. En primero lugar, se presenta
la motivacién del trabajo por la citaciéon de varias aplicaciones de posible realizacion
utilizando robots aéreos. En seguida, son presentados algunos controladores basados en
modelo ya disponibles en la literatura, los cuales son ttiles desde el punto de vista de
comparacion con los controladores aqui propuestos. En la secuencia, son presentados
algunos de los sistemas de sensado utilizados en la navegacién auténoma de vehiculos
aéreos y en tareas de cooperacion con vehiculos terrestres. Para encerrar, son presentados
los problemas de control abordados en la Tesis, los objetivos a se cumplir, las justificaciones

y limitaciones pertinentes, y las contribuciones aportadas.

V.2 Modelado de un Vehiculo Aéreo de Palas Rotativas

La accién de un controlador capaz de guiar una aeronave en misiones de vuelo pre-
definidas es un de los elementos necesarios para su navegacion auténoma. Para se disenar
un controlar, es necesario un modelo representativo del sistema. Varios trabajos de la
literatura toman como base los modelos del vehiculo aéreo para proponer los controladores.
En este sentido, el objetivo aqui trazado es el modelado de un VANT de palas rotativas,

que posteriormente serd utilizado en el diseno de controladores.

Con respecto al modelado matemético de aeronaves de escala reducida, existen dos
abordajes definidos en la literatura de referencia: una basada en las ecuaciones fisicas del
sistema y la otra basada en técnicas de identificacién de sistemas [22, 76]. Tales abordajes
no son excluyentes. Muchas veces es necesario la utilizacién de uno para la simplificacion
del otro. En general, el primer enfoque utiliza las ecuaciones de movimiento de la mecanica
para representacion de un sistema fisico, mientras el segundo estima el modelo dindmico

del sistema fisico con base en los datos de excitacién entrada-salida.

Técnicas de modelado paramétricas (tipo caja blanca, caja negra y caja gris) y no
paramétricas (métodos basados en respuesta al impulso y en frequencia) son utilizadas en
diversos trabajos para la identificacién del sistema. En [13], por ejemplo, una plataforma
experimental es usada para generar los datos de vuelo de un helicéptero, los cuales son
utilizados para abstraccién del comportamiento cualitativo de la aeronave. Al agregar
conocimientos de la teoria de aerodindmica, tales datos generan la propuesta de un modelo
dindmico neural capaz de representar el vehiculo aéreo. A su vez, en [77], un modelo

dinamico identificado a través de técnicas de modelado ARX, ARMAX y Qutput-Error
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es utilizado en la propuesta de un controlador robusto H,, para guiar un helicoptero no

tripulado en tareas de posicionamiento.

Un VANT al realizar una maniobra aérea puede ser representado matematicamente
como un cuerpo de forma tridimensional definida sujetado a la accion de fuerzas externas.
En la literatura, dos abordajes clasicos son utilizados para el modelado matematico de
robots: formulaciéon de Newton-Euler [17, 22, 78-81] y formulacién de Euler-Lagrange [8,
9, 82]. Ambos procesos de modelado llevan a la representacién del modelo dindmico de un
cuerpo rigido, con algunas diferencias en la forma de notacién. Sin embargo, manipulando

matematicamente es posible salir de una representacion y llegar a la otra.

En los modelos de Newton-Euler, se encuentra la representacion

X(t) = f(X7 u, t)v (1)

donde x representa las variables de estado, u son las senales de control y f(-) es un
funcional normalmente no lineal, dependiente del tiempo, que relaciona el vector de estados
con las entradas de control. A su vez, los modelos de Euler-Lagrange son representados

en la forma

M(q)q + C(q,9)q + F(q) + G(q) = 7 + D, (2)

donde q es el vector de coordenadas generalizadas, M es la matriz de inercia, C es la
matriz de fuerzas centripetas y de Coriolis, F es el vector de friccién, G es el vector de
fuerzas gravitacionales, T es el vector que contiene las senales de control y D es un vector

de disturbios.

Segun [34, 76, 78], el modelo completo de un helicéptero o de un cuatrimotor puede
ser representado por cuatro sub-sistemas interconectados, los cuales involucran el modelo
de los actuadores y del cuerpo rigido de una aeronave en el espacio 3D, como se mostra

en la Figura 5.

La dinamica de los actuadores es responsable por convertir los comandos de un
controlador (joystick o sistema sintetizado por computador) en comandos de control al
sistema de més bajo nivel del VANT (en el caso de un helicoptero, es la actuacién de
los servos, y en el caso de un cuatrimotor, es el envio de las senales de referencia a los
controladores de velocidad de los motores). La dindmica de las palas rotativas relaciona los
parametros aerodinamicos y la generacion de propulsion asociada a los rotores principal
y de cola de un helicéptero, o a la accion independiente de los cuatro motores de un

cuatrimotor. La generacion de fuerzas y torques es responsable por descomponer los
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(b) Cuatrimotor.

Figura 5: Representacion en diagrama de bloques del modelo dindmico de un VANT.

vectores de propulsion y aplicarlos al cuerpo rigido del vehiculo. Por fin, la dinamica
de cuerpo rigido define el desplazamiento de la aeronave en el espacio Cartesiano cuando

esta sujeta a las acciones de fuerzas externas.

Los dos primeros bloques mostrados en la Figura 5 son responsables por la recepcién
de las seniales de control y por la generacion de la propulsion actuante en el VANT. Estos
bloques componen lo que ahora se define Modelo de Bajo Nivel. A su vez, los otros dos
bloques definen el Modelo de Alto Nivel.

En los problemas de control aportados en la Tesis, las fuerzas de propulsiéon de los
actuadores de un helicoptero y de un cuatrimotor son tomadas como se puede ver en la
Figura 6. Esta misma figura también presenta los sistemas de referencia utilizados para

describir las maniobras de vuelo, las tomadas de datos sensoriales y propuestas de control.

(a)Helicéptero.

(b)Cuatrimotor.

Figura 6: Sistemas de referencia inercial, espacial y del vehiculo adoptados para un VANT
y representados por (g), (s) y (b), respectivamente.
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Como se menciona en [30], la relacién entre las sefiales de control de los servos y las
fuerzas y torques pueden ser aproximadas por un funcional lineal, para los vehiculos aéreos
de masa inferior a 20kg. Ademas, los autores demuestran experimentalmente y expresan
que esta simple aproximacién es valida para un gran nimero de tareas de vuelo. Para el
caso de un helicoptero, un modelo mas preciso considerando los efectos del rotor principal
seria mucho mds complejo, ya que se desconoce (casi siempre) el movimiento de la barra
Bell-Hiller y de los parametros asociados a ella. Los autores destacan el hecho que agregar
tal complejidad no mejora significativamente el desempeno de los controladores disenados.
En contraste, los autores en [29] destacan la importancia de incorporar el modelo de los

propulsores de un cuatrimotor en el modelo de alto nivel.

Puede notarse que las aproximaciones referidas anteriormente fueron experimental-
mente validadas en uno de los trabajos previos del grupo de investigacion de Robdtica
Aérea de la UFES [57], donde un control de altitud y guiniada fue implementado en un
helicéptero eléctrico miniatura TREX 450.

El trabajo [83] destaca que los controladores no lineales son més generales e involucran
una major cantidad de tareas de vuelo segiin una misma estructura de control. Sin
embargo, ellos exigen un conocimiento preciso del sistema a controlar. En este sentido, esta
parte del trabajo presenta un modelo de bajo y alto nivel de un VANT de palas rotativas,
obtenido segtin las ecuaciones del sistema y de la formulacién de Euler-Lagrange, en un

camino similar al tomado por [8, 9, 82].

De una forma simplificada, este capitulo de la Tesis presenta el procedimiento utiliza-
do para obtener el modelo dindmico de un helicéptero miniatura y de un cuatrimotor.
Inicialmente, se ha dado una breve explicacién sobre el principio de funcionamiento de
tales aeronaves. A continuacién se presentan los comandos de entrada para el control
del VANT en el espacio tridimensional a partir de un controlador (joystick o un sistema
computacional), ademds del modelo dindmico de bajo nivel responsable por la generacién
de las entradas de control indirectas (fuerzas y torques). Luego se presentan los modelos
cinematicos y dinamicos de los VANT. En esta etapa, se hace la representacion del modelo
de alto nivel, donde las entradas indirectas de control son responsables por la determi-
nacién de la postura de la aeronave en el espacio Cartesiano. Por fin, el modelo dinamico
de alto nivel, obtenido segtn las ecuaciones de Euler-Lagrange, es representado de modo
que se enfatizan las caracteristicas de un sistema subactuado. En otras palabras, teniendo
en cuenta que los VANTSs utilizados presentan mas grados de libertad a controlar que

entradas de control, su representacién dinamica subactuada es dada por la composicion
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de un sistema directamente actuado y un sistema de dindmica cero (acoplado o no al

sistema directamente actuado).

Las consideraciones finales del capitulo aportan principalmente el modelo dinamico
de bajo y alto nivel de un helicoptero y un cuatrimotor obtenidos, respectivamente, a
través de ecuaciones algebraicas y del formalismo de Euler-Lagrange. Se verifica que
el modelo de bajo nivel es completamente actuado, o sea, el nimero de comandos de
entrada reales (valores deseados de dngulo de alabeo y cabeceo, y tasas de variacion
de guinada y altitud) es idéntico al nimero de entradas de control indirectas (cuatro
fuerzas de propulsién generadas por los motores). A su vez, el modelo de alto nivel
es un sistema subactuado, pues las cuatro entradas de control indirectas no son capaz
de actuar y controlar directamente (a la vez) los seis grados de libertad que definen la
posicién y orientacion del VANT en el espacio. Asi, se realiza una representacién en la
forma subactuada para facilitar la propuesta de los controladores basados en la técnica

de linealizacién por retroalimentacién parcial, discutido en la secuencia de la Tesis.

V.3 Controladores de Vuelo

Diversos investigadores en todo el mundo han estado trabajando en el desarrollo de
controladores para estabilizacién y navegacion autéonoma de vehiculos aéreos de palas
rotativas. Tradicionalmente, los controladores disenados estan basados en la estrategia de
lazos internos y externos de control. El objetivo es estabilizar la orientaciéon del VANT
y, en seguida, hacerlo navegar en el espacio 3D [12]. Pero, el hecho de garantizarse la
estabilidad y el desempeno de los dos sistemas de control por separado no garantiza
la estabilidad y el desempeno del sistema como un todo. Luego, se busca una solucion
integrada para el control de posicionamiento y orientacion de la aeronave, cominmente

utilizando algoritmos de control no lineales.

Para el control de cuatrimotores, la literatura especifica presenta diferentes técnicas de

control basadas, por ejemplo, en linealizacién por retroalimentacion [23, 24] y backstepping

33, 84].

En [25], tal técnica de linealizacién por retroalimentacion es utilizada para obtener un
sistema lineal controlable representado por un conjunto de sistemas SISO desacoplados.
En [11], una propuesta de estabilizacién de la orientacion de un VANT del tipo cuatrimotor
es presentada a través del modelo de bajo nivel de motores CC y del control de alto nivel
capaz de controlarlos. Técnicas de control no lineal basadas en la teoria de Lyapunov son

utilizadas en el disefio del controlador, el cual es validado experimentalmente. En [26]
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los autores hacen la extensién de sus experimentos en el proyecto OS4 y comparan los
resultados con las respuestas obtenidas por controladores clasicos PD/PID y un contro-
lador 6ptimo LQ, durante una tarea de control de guinada y estabilizacién horizontal. En
ese trabajo, se ha verificado que los controladores clasicos son mas eficientes que los LQ),
cuando errores paramétricos y pequenos disturbios son considerados en el problema de

control.

Como ya fue mencionado, un VANT de palas rotativas es un sistema no lineal sub-
actuado, cuyo niumero de variables de control es mas grande que el numero de senales de
control. Como consecuencia, la actuacion de una variable que no sea directamente actuada
debe ser realizada de forma indirecta, a través de una accién sobre una variable actuada,
teniendo en cuenta la dindmica acoplada del sistema (dindmica cero). En el caso de la
robotica aérea de palas rotativas, cominmente esta consideraciéon se debe a la necesidad de
hacer un movimiento de cabeceo # para que se produzca un desplazamiento longitudinal
x del VANT, o bien hacer un movimiento de alabeo ¢ para obtener un desplazamiento en
y. Dado tal acoplamiento, esta parte del trabajo propone disenar controladores de vuelo,
inicialmente, con restricciones de movimiento, para fines de conocimiento del compor-
tamiento de la dindamica del VANT. En seguida, son propuestos controladores de vuelo
para maniobras realizadas en el espacio tridimensional, utilizando el modelo dinamico de

bajo y alto nivel obtenido anteriormente.

La principal contribucién aqui presentada es la propuesta de un controlador no lineal
basado en la dinamica inversa, utilizando técnicas de linealizacion por retroalimentacion
parcial de estados. La estabilizacion del sistema en lazo cerrado, utilizando el controlador
disenado, es demostrada a través de la teoria de Lyapunov. Finalmente se presentan
validaciones experimentales del controlador, destacando su capacidad de guiar un vehiculo
aéreo de palas rotativas en tareas de posicionamiento, rastreo de trayectorias y seguimiento

de caminos.

V.3.1 Control de Vuelo con Movimiento de Altitud y Guinada

En algunas tareas de vigilancia realizadas por vehiculos es necesario realizar maniobras
de vuelo en una altitud predefinida, con fines de observacién del entorno en 360°. En este
contexto, la propuesta de control inicial es controlar la altitud de un VANT de palas
rotativas en maniobras restringidas a los movimientos sobre el eje vertical, o sea, vuelo
en una dimensién. Matematicamente, para que se tenga la condicién de vuelo, se debe

asumir que las velocidades angulares de la aeronave son nulas durante las maniobras
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de vuelo, es decir ¢(t) = 0(t) = ¥(t) = 0, con ¢(t) = 0(t) = ¢¥(t) = 0V ¢t > 0. En
el caso de un helicéptero, desde el punto de vista del control, se debe tener fi(t) =
fo(t) = fa(t) = 0V t > 0. A su vez, para un cuatrimotor, se debe garantizar que la
contribucién de fuerzas de propulsiéon de todos los motores sea igual, para evitar un
desequilibrio de fuerzas y una consecuente generacion de pares. Asi, se debe garantizar
que f1(t) = fo(t) = f3(t) = fa(t) V t > 0. Las posicién de las fuerzas de propulsién en los

vehiculos pueden ser vistas en la Figura 6.

Asumiendo que la fuerza de propulsién del rotor de cola de un helicoptero sea aplicada
simplemente para anular el efecto anti-torque generado por el rotor principal en el cuerpo
del vehiculo, y también para permitir la rotacién sobre el eje z (rotacién de guinada),
habra un dngulo de guinada ¢ distinto de cero, resultante de f4(t) # 0. Asi, el sistema de
control ahora tendrd dos grados de libertad, como se muestra en la Figura Figura 7(a). Un

aporte similar puede ser realizado para un cuatrimotor, como se muestra en la Figura 7(b).

La principal diferencia entre los VANTSs esta en el comportamiento de las fuerzas actu-
antes, o sea, de las senales de control aplicadas. En el caso del helicoptero, son necesarias la
fuerza de propulsién vertical f3 del rotor principal y la fuerza de compensacion del efecto
anti-torque y alteracién de guinada f;, para que se realicen las maniobras de inspeccion
con desplazamientos sobre el eje z. Sin embargo, para el caso de un cuatrimotor, todos
los rotores contribuyen para la realizacién de la misiéon de vuelo, o sea, las cuatro fuerzas

deben actuar sobre el VANT para que las maniobras deseadas sean ejecutadas.

Por fin, es importante decir que a pesar de los errores inherentes al proceso de lectura
de los sensores, el controlador propuesto se muestra capaz de guiar el VANT en las
tareas designadas y cumplir los objetivos de control en forma asintética (alcanzando y

permaneciendo en las posturas deseadas de forma estable).

9y £ 9y
(a)Helicéptero en vuelo de 2DOF. (b)Cuatrimotor en vuelo de 2DOF.

Figura 7: Modelo de un VANT para el control de altitud y guinada.



V' Estructura del Trabajo 45

V.3.2 Control de Vuelo con Movimiento PVTOL

Vehiculos aéreos capaces de despegar y aterrizar verticalmente, mantenerse en una
posicion fija durante una maniobra de vuelo y moverse sobre un camino especifico en el
plano vertical, son denominados vehiculos PVTOL (del inglés, Planar Vertical Takeoff
and Landing). Esta denominacién fue introducida en [85], en la década de los 90, como
una plataforma de disenio de controladores para ingenieria espacial. Hasta el presente atin
sigue siendo un desafio de control proponer un controlador de estabilizacién para tareas

de posicionamiento y rastreo de trayectorias.

Helicépteros y cuatrimotores son aeronaves capaces de realizar tales maniobras. Sin
embargo, para obtenerlas es necesario imponer algunas restricciones de vuelo. Para el caso
de una tarea PVTOL ejecutada en el plano XZ, los movimientos de alabeo y guinada
deben ser restringidos. A su vez, para la realizaciéon de una tarea PVTOL en el plano
YZ, la aeronave debe tener los movimientos de cabeceo y guinada restringidos. En otras
palabras, para ejecutar una tarea PVTOL en el plano XZ se debe garantizar que ¢(t) =
Y(t) =0, Vt > 0, asi como las velocidades angulares correspondientes, i.e., ¢(t) = th(t) =
0, Vt > 0. Lo que implica sefiales de control indirectas dadas por f,(t) =0, 74(t) =0y
Ty(t) = 0, ¥t > 0. Por otro lado, para cumplir una tarea PVTOL en el plano YZ, se debe
imponer que 0(t) = (t) = 0, ¥t > 0, con 9(15) = w(t) =0, Vt > 0, lo que corresponde
hacer f,(t) =0, 79(t) =0y 74(t) = 0 V¢ > 0. La Figura 8 describe maniobras PVTOL en
el plano XZ.

Una méquina voladora de palas rotativas es un sistema de fase no minima, debido a

su dindmica interna inestable (dindmica cero). Segun [85] la dificultad en el control de
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Figura 8: PVTOL - Planar Vertical Take-off and Landing.
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sistemas PVTOL esta en la imposibilidad de aplicacién directa de técnicas de control no
lineal, sin alguna manipulacién matematica previa, como, por ejemplo, linealizacién por
retroalimentacién o control por modos deslizantes [86]. Diversas técnicas de control han
sido aplicadas para estabilizacion y seguimiento de trayectoria de sistemas PVTOL, como,
por ejemplo, aplicacién de sistemas Liovillian [14], control robusto [87], linealizacion de
modelo en el punto de operacién [15], conceptos de curvas suaves de Jordan y curvas del

tipo tipo C? [88], cadena de integradores en cascada con entrada limitada [89], entre otros.

En este contexto, la propuesta en esta parte de la Tesis es utilizar un controlador no
lineal basado en la teoria de Lyapunov para posicionamiento y rastreo de trayectorias de
un vehiculo PVTOL (o que sea semejante a éste) en el plano X Z. El objetivo de control
es garantizar que

AT . 1T
X = [xz@:tz’@] — [xdzdedi"dzded = Xy,
i.e., Xx = 0, donde X = x4 — x es el error de postura. El disefio del controlador es dividido
en dos etapas. Primeramente, el objetivo es estabilizar la altitud z de la aeronave y a
partir de ahi, controlar su desplazamiento longitudinal x a través del control de su angulo

de cabeceo 0.

Ademas, el diseno del controlador también presenta una soluciéon analitica para el
problema de la saturacién de las senales de control para evitar la saturacion de los

actuadores fisicos.

Se realizan validaciones por simulacién y experimentales para verificar el desempeno

del controlador durante las maniobras de vuelo en el plano X Z.

Finalmente debe mencionarse que tareas de vuelo similares pueden ser realizadas en
el plano Y Z, desde que las restricciones sean consideradas. En este caso, el diseno del
controlador debe involucrar la estabilizacion de la altitud de la aeronave y el control de

su desplazamiento lateral, guiado a través de la referencia del angulo alabeo.

V.3.3 Controlador de Vuelo sin Restricciones de Movimiento

Segun [30], experimentos realizados con restricciones fisicas de los grados de libertad
no revelan aspectos relevantes del problema de control de vehiculos aéreos no tripulados.
De acuerdo con los autores, tales limitaciones fisicas resultan en simplificaciones excesivas
del problema. En esta Tesis, todos los experimentos realizados no presentan ninguna

restriccion fisica a la aeronave, resultando, por lo tanto, en desplazamientos no deseados
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en las variables no abordas en el disefio de control. Para el control y estabilizacion de
estas variables, se considera un controlador de bajo nivel, el cual es capaz de mantenerlas
proximas al valor cero. En otras palabras, tales variables son vistas como pequenos
disturbios en el sistema de control de interés, siendo, por lo tanto, controladas por el

sistema de estabilizacién de la aeronave.

Esta parte del trabajo se dedica al diseno de un controlador no lineal basado en la
técnica de linealizacion por retroalimentacién parcial. La demostracion de estabilidad del
sistema en lazo cerrado se realiza segun la teoria de Lyapunov. El controlador disenado no
presenta restricciones de movimiento y enfatiza la caracteristica subactuada de los VANTSs

(helicéptero y cuatrimotor).

Vale destacar que el sistema de control presentado para sistemas subactuados puede
ser adaptado a cualquier sistema subactuado, desde que los parametros involucrados en
el modelo sean seleccionados correctamente para representar el sistema que se desee con-
trolar. Ademds, es importante decir que de acuerdo con [90], la estrategia de linealizacién
parcial por retroalimentacion, solamente es posible para sistemas con elevado acoplamiento
inercial, como es el caso de helicopteros y cuatrimotores. Otras maquinas, cuyos modelos
dinamicos pueden ser representados y controladores de forma similar a la propuesta de

esta Tesis, pueden ser vistas en [91-95].

El controlador propuesto en esta etapa del trabajo es validado por simulaciones y
experimentos en diversas tareas de posicionamiento y seguimiento de trayectoria. A pesar
de verificarse la estabilidad del sistema bajo la accién de incertidumbres y disturbios de
amplitud limitada, un anélisis de robustez del sistema esta fuera del tema de este trabajo,

quedando aqui como sugerencia para trabajos futuros.

Complementariamente, para obtener resultados mas relevantes en términos de nave-
gacion, la utilizacion de un sistema de posicionamiento global, sea para ambientes internos
(basados en sistemas de rastreo) o externos (basados en GPS o marcos naturales), es
esencial para el progreso en el trabajo en las lineas de control por aprendizaje, realizacion
de maniobras agresivas, tareas de evitacion de obstaculos, cooperacion entre multiples

robots, entre otros.

V.3.4 Controlador de Alto Nivel para Seguimiento de Caminos

En tareas de inspeccion de grandes areas, tanto para aplicaciones civiles como mil-

itares, las informaciones de posicion de la aeronave son a veces entregadas con un bajo
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periodo de muestreo, como el caso del GPS, por ejemplo. En estos casos, un controlador
de seguimiento de caminos es una alternativa extremadamente 1til, por no necesitar de

una parametrizacion temporal de la postura navegada.

En este contexto, la propuesta es adaptar el controlador sin restricciones de movimien-
to anteriormente propuesto para la ejecucion de tareas de seguimiento de caminos, com-
pletando asi las estrategias de control de movimiento. Para esto, se propone un algoritmo
de control en cascada compuesto por dos sub-sistemas: un controlador cinematico (respon-
sable por el cumplimiento de la tarea de seguimiento de caminos) y el mismo controlador
dindmico ya propuesto y validado (responsable por la estabilizaciéon de la aeronave). La

busqueda por el punto méas cercano al camino es ilustrado en la Figura 9.

La ventaja del controlador propuesto es la facilidad de implementacién, pues lo que
hace es buscar el punto mas cercano del camino de referencia y pasar tal informacién al
controlador de alto nivel ya propuesto. Su validez es demostrada a través de un resultado

experimental usando un cuatrimotor.

Vale enfatizar una vez mas que el controlador de seguimiento de caminos es una alter-
nativa extremadamente 1til para ejecutar una misién de vuelo que no exija parametrizacion
temporal de la postura de la aeronave. Asi, las informaciones de posicién global de la
aeronave entregadas por sensores de bajo periodo de muestreo podrian ser utilizadas para
corregir su postura, siempre que una nueva postura de referencia sea establecida a partir
del camino a ser seguido. Esta condiciéon permitiria, por ejemplo, navegar en ambientes

outdoor, con la posicion del VANT dada por un GPS a bordo.
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Figura 9: Posiciéon deseada en el camino con velocidad de desplazamiento tangente a él.
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V.3.5 Controladores PVTOL Conmutados Realizando Misiones de Vuelo Tridi-
mensional

Esta parte del trabajo presenta una propuesta de navegacién tridimensional usando
controladores PVTOL actuando de forma conmutada. La justificativa para esto se da
por el esfuerzo computacional exigido por el controlador sin restricciones de movimiento
mencionado anteriormente. La propuesta se basa en la division de las tareas de vuelo:
primeramente, el vehiculo aéreo debe despegar y orientarse hacia el punto deseado (para
esto, se utiliza el controlador VTOL sobre el eje Z) y en seguida dirigirse al blanco
(utilizando el controlador PVTOL para el plano XZ). Pero, en caso que exista un error
de desplazamiento lateral mas grande que un umbral predefinido, entonces el controlador
PVTOL en el plano YZ es activado para minimizarlo. Dado que los sistemas PVTOL
son sub-sistemas del controlador sin restricciones de movimiento, la estabilidad de con-
mutacién estd garantizada, ya que a través de una misma funcién de Lyapunov es posible

demostrar la estabilidad de los tres sub-sistemas.

Resultados experimentales dan validez a la propuesta, destacando el hecho de que
controladores mas simples son capaces de guiar un VANT de palas rotativas en misiones
de vuelo més complejas, ejecutando maniobras de una forma menos agresiva que el

controlador sin restricciones, para un misma mision.

Esta propuesta presenta una posible continuacion del trabajo, que seria incluir el tema
de optimizacién temporal en la estrategia de conmutacion, para que se pueda realizar
tareas de seguimiento de caminos. Ademas, otra idea seria reemplazar la estrategia de

conmutacién por una de fusién de sefiales de control, como se lo hace en [96].

V.4 Aplicaciones de los Controladores de Vuelo en Tareas de
Cooperacion

El interés por sistemas de control multi-agentes ha crecido de forma acentuada en
los tltimos anos, después que la comunidad cientifica ha observado que algunas tareas
son ejecutadas de forma mas eficiente por un grupo de robots que por un unico robot
altamente especializado. Inspeccién y vigilancia de grandes areas [35-37], localizacién y
desactivacion de minas terrestres [5], misiones de busqueda y rescate [38], misiones de
escolta [39], y otras tantas, son ejemplos de tales tareas. En este contexto, esta parte del
trabajo describe un control coordinado de un VANT y un VINT y de un VANT y un
grupo de VINTs. Odometria tridimensional y sistemas servo-visuales son introducidos

como forma de sensado necesario para el mantenimiento de la formacion.
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En el tema cooperacién VANT-VTNTs; en [5] un sistema multi-robots busca extender
la capacidad de sensado de vehiculos autonomos terrestres combinada a la capacidad de
percepcion del ambiente cuando un VANT es anadido a la formacion. En este caso, un
helicoptero incorporado al grupo despega cargando equipos sensoriales, tales como camara
estéreo, GPS y bruijula digital. Las informaciones obtenidas son enviadas a un base de
control, que distribuye los datos a los robots en tierra. Tales datos son esenciales para
la generacion de los mapas de caminos. Ademds, la localizacion y aislamiento de areas
donde se simula la presencia de minas terrestres es realizada usando tales informaciones.
Generalmente, un sistema de visiéon computacional a bordo de un VANT ayuda a la
localizacién de los robots terrestres y ademas determina su posicién con respecto a ellos.
De manera similar, en [52] se propone un control descentralizado entre VANT y VTINT. El
equipo de VI'NTs debe establecer una estructura geométrica elipsoidal, cuyos parametros
son computados por un sistema de visién a bordo de un VANT, para la realizacion de

tareas de seguimientos de caminos o de trayectorias.

Como ya se ha mencionado, el interés en investigaciones con vehiculos aéreos no
tripulados ha crecido substancialmente en aplicaciones civiles y militares, tales como
inspeccién en ambientes hostiles, mantenimiento de infraestructuras y agricultura de
precision [37, 97]. En estos casos, el uso de un VANT es més ventajoso debido a su
maniobrabilidad tridimensional, cuando se compara con un vehiculo terrestre. Sin embar-
go, esto no impide que estos vehiculos naveguen de forma cooperativa. Una propuesta
seria utilizar la cota vertical del VANT para observar una gran area, mientras el VINT
observa una escena especifica, debido a su proximidad al blanco [98, 99]. Tomando algunos
trabajos de sistemas cooperativos, en [100] un VANT sigue un grupo de VINTSs a través
de un controlador servo-visual, y un sistema de coordenadas georeferenciadas es utilizado
para estimar la postura de los VINTs. En [98] una tarea de busqueda, identificacién y
localizacién es propuesta utilizando una formacion heterogénea compuesta por aeronaves
y vehiculos terrestres trabajando de forma descentralizada. En [99] se sugieren misiones
tacticas en campos de batalla utilizando multiples robots, debido a la debilidad de los
VANT en localizar y manipular patrones a nivel terrestre y a las limitaciones de los
VTNTSs en desplazarse rapidamente entre obstaculos. Por otro lado, los autores destacan la

eficiencia en la ejecucién de misiones, cuando se comparte informacion entre los vehiculos.

En el contexto presentado, el capitulo de la Tesis aborda inicialmente el control de
formacion centralizado de un VANT y un VINT. A continuacién, se presenta un esquema
de control descentralizado para guiar un VANT en un tarea de cooperacién de un grupo

de robots terrestres. El objetivo en esta parte del trabajo es validar los controladores
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propuestos utilizando odometria tridimensional para la realimentacion de la postura de

los vehiculos.

V.4.1 Control de Formacion de un VANT y un VINT

Aqui se propone un esquema de control centralizado para una formacién lider-seguidor
de un VANT y un VINT. El VANT (rotulado seguidor) debe buscar el robot terrestre (ro-
tulado como lider) y mantener un distancia predefinida con respecto a él. Comunmente el
VANT utiliza solamente informaciones del ambiente, a través de los sensores a bordo, para
lograr la cooperacién. Sin embargo, en este trabajo las informaciones de posicionamiento
global de los vehiculos son determinadas por la unidad centralizadora de informacion. Ella
recibe los datos de la odometria de los robots y determina la posicién relativa entre ellos.

La Figura 10 ilustra el esquema de control propuesto.

En esta parte del trabajo se presenta inicialmente el modelo cinemético de un VANT
y la ley de control utilizada para realizar la tarea de seguimiento de un lider durante
una mision en el espacio tridimensional. Para complementar el trabajo, se presenta el
modelo cinematico de la formacion y el anélisis de estabilidad en el sentido de Lyapunov
del sistema de control coordinado. Los resultados de simulacién y de experimentaciéon son

también presentados con el objetivo de validar el sistema propuesto.

En el esquema de control propuesto, la informacién de velocidad de los vehiculos
involucrado en el control es esencial para el calculo de las senales de control enviadas
al VANT por la estacién en suelo. Pues, caso la informacion de velocidad del VINT no
esté disponible para el sistema de control centralizado, la aeronave seria “arrastrada” por
el robot terrestre. En otras palabras, el VANT solamente se desplazaria para alcanzar el

VTNT cuando los valores de errores de formacion fueran grandes. Asi, para el control de

Upz

(a)Vista superior. (b)Vista frontal.

Figura 10: Esquema de control lider-seguidor.
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(a) Las variables de formacién triangular. (b) Estimando la postura del helicéptero y de
los VI'NTs usando visién artificial.

Figura 11: Control cooperativo de VANT y VT NTs.

formacion lider-seguidor, el vehiculo seguido no necesita saber directamente la posicién

del lider, y si su velocidad y la posicion relativa a él.

Por fin, vale comentar que la estrategia de control propuesta puede ser utilizada para
un sistema lider-seguidor de dos VANTS, pues el sistema inicialmente fue propuesto para
un caso general de desplazamiento tridimensional de dos vehiculos. En este trabajo, se
tomo un caso especial donde el lider es un robot movil tipo uniciclo que navega en una

superficie plana.

V.4.2 Control Descentralizado de un VANT y un Grupo de VI'NTs

La parte final de la Tesis presenta un esquema de control descentralizado para una
formacién lider-seguidor que involucra un helicoptero miniatura y un grupo de robots
terrestres. La formacion en tierra (rotulada como lider) presenta una estructura de control
centralizada capaz de guiar los VT NTs segtin una figura geométrica predefinida, mostrada
en la Figura 11(a). Tal estrategia de control es denominada Control de Formacién Multi-

Capas introducido en [48].

La presente estrategia cooperativa no utiliza un canal de comunicacién explicito entre
el VANT y la formacion en tierra. Asi, la aeronave usando un sistema de vision artificial
debe buscar la formacién y definir su postura relativa a ella. En este problema de control,
el VANT debe ser capaz de identificar patrones artificiales existentes a bordo de los robots
terrestres y, en seguida, determinar su posicion relativa. La Figura 11(b) ilustra el esquema

de cooperacion.
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La estrategia de control destaca que el controlador de vuelo tridimensional propuesto
en la Tesis puede ser aplicado en misiones de cooperacion, una vez que éste recibe valores
deseados de posicién y determina las seniales de control necesarias para que el VANT logre

el objetivo de control.

Una extension del esquema de control multi-capas puede ser pensado, como trabajo
futuro, para una formacién heterogénea de multiples VANTs y VI'NTs. En este caso, se
hace necesaria una expansion del control multi-capas para el espacio tridimensional, o sea,
la formacién en tridngulo mostrada en la Figura 11(a) seria representada como un plano
en el espacio. Asi, la propuesta ya planteada en esta Tesis seria un caso particular del

sistema en el espacio tridimensional.
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1 Introducao

“Se fiz descobertas valiosas, foi mais por ter

paciéncia do que qualquer outro talento.”

(Isaac Newton)

Tarefas cotidianas as mais diversas podem ser realizadas por robos. Porém, quando o
objetivo é a inspecao de grandes dreas, tais como em tarefas de seguranga piblica (super-
visao de espago aéreo e trafego urbano), gerenciamento de riscos naturais (vulcoes ativos),
gerenciamento ambiental (medida de polui¢ao do ar e supervisao de florestas), intervengao
em ambientes hostis (atmosferas radioativas), manutencao de infraestruturas (supervisao
de linhas de transmissao e de dutos de fluidos e gases) e agricultura de precisao (detecgao
e tratamento de plantacoes infestadas), a utilizagdo de veiculos aéreos nao tripulados
(VANT, traduzido do inglés Unmanned Aerial Vehicles - UAV') é extremamente vantajosa
quando comparada a utiliza¢ao de veiculos terrestres nao tripulados (VINT, traduzido do
inglés Unmanned Ground Vehicles - UGV'), devido a sua mobilidade tridimensional [1-6].

A Figura 1 ilustra alguns exemplos de aplicagoes de VANTSs.

A Figura 2 apresenta uma classificagao tipica dos veiculos aéreos nao tripulados.
Entre esses VANTS encontram-se as aeronaves de asas fixas (avides e planadores), os-
cilantes (sistemas que se assemelham a pédssaros) e rotativas (por exemplo, helicépteros

e quadrimotores), com a diferenga marcante de que estes tltimos sao capazes de decolar,

PR s N AN

Figura 1: Exemplos de missoes de voo utilizando VANTSs para manutencao preventiva
de torres de transmissao, mapeamento de grandes areas e missao em campo de batalha.
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VANTSs

| Mais leves que o ar |

v v

| Mais pesados que o ar |

v

v

| Nao Motorizados | | Motorizados

| Nao Motorizados |

Motorizados

! !

| Baloes | | Dirigiveis

|

| Planadores |

P4s rotativas

Avioes

> Bird-like |

Figura 2: Classificacao de VANTS.

planar e aterrissar em ambientes de pequenas dimensoes, como, por exemplo, laboratorios,
escritérios e galpoes, dentre outros [7]. A Figura 3 apresenta alguns modelos de veiculos

aéreos nao tripulados.

Uma caracteristica adicional dos veiculos de pas rotativas é a possibilidade de reali-
zacao de manobras multidirecionais durante a execucao de uma missao de voo. Tratando
especificamente de helicépteros e quadrimotores!, pode-se dizer que, de um ponto de vista
fisico, tais aeronaves sao maquinas voadoras complexas quando comparada as demais,

devido a capacidade de decolar e aterrissar verticalmente, de realizar tarefas de voo

7

IQuadrimotor é um caso especifico de aeronaves de multiplos rotores, dentre as quais existem os
veiculos birotores, os hexacépteros, os octacdpteros, dentre outros.

Figura 3: Robos aéreos nao tripulados.
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pairado alterando a orientagao de guinada, de se mover longitudinalmente ou lateralmente
enquanto mantém uma mesma cota vertical, além de poder alterar completamente a
direcao de voo ou mesmo se deter de forma repentina [8, 9]. A Figura 4 destaca a
mobilidade tridimensional das aeronaves de asas rotativas, em comparacao com aquelas de
asas fixas. A vantagem de uma grande flexibilidade de manobras, quando se usa um veiculo
de asas rotativas, tem um custo associado, que é a complexidade de controlar tais maquinas
voadoras. Em outras palavras, os helicopteros e quadrimotores se caracterizam por serem
sistemas inerentemente instaveis, multi-variaveis, com dinamica complexa e altamente
acoplada. Apesar disso, as vantagens inerentes ao seu uso tém motivado pesquisadores
na area de controle ao redor do mundo a propor controladores de voo capazes de guiar

veiculos de asas rotativas, de forma autonoma, nas mais diversas aplicagoes.

Como uma motivagao para o trabalho com sistemas aéreos nao-tripulados (SANT,
traduzido do inglés Unmanned Aerial Systems - UAS), em [10] uma perspectiva de tais
sistemas no cendario mundial é apresentada. A Tabela 1 define as categorias e subcategorias
dos SANTSs, destacando as diferencas entre os sistemas aéreos e comparando o alcance de
voo, a altitude de navegacao, a autonomia e o peso construtivo méximo (desconsiderando
a capacidade de carga). Na sequéncia, a Figura 5 apresenta o numero de projetos
desenvolvidos (ou em desenvolvimento) com registros de alguns paises ao redor do mundo.
Vale destacar a supremacia dos Estudos Unidos da América nesta tecnologia, e a pequena
contribuicao dos paises da América do Sul. Em termos das categorias apresentadas na
Tabela 1, os VANTSs em destaque, segundo o relatério, sao aqueles classificados como Mini,
seguidos das aeronaves de alcance médio e proximo. A Figura 6 destaca esta afirmagao.
Vale mencionar que uma por¢ao consideravel das Mini-aeronaves estao localizadas nos

centros de desenvolvimento de tecnologia e laboratoérios de pesquisa.

-

=

(a) Manobrabilidade de um aviao. (b) Manobrabilidade de um helicéptero.

Figura 4: Manobrabilidade de veiculos aéreos (Fonte: How stuff works?).
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Tabela 1: Comparacao entre as classes de veiculos aéreos nao tripulados.

Categoria Classe Alcance | Altitude | Autonomia | Peso

(km) (m) (h) (kg)

Taticos
Nano n <1 100 <1 < 0.025
Micro 7 <10 250 1 <5
Mini Mini < 10 300 <2 <30
Alcance préximo CR 10 a 30 | 3000 2a4 150
Alcance curto SR 30 a 70 | 3000 3ab 1250
Alcance médio MR 70 a 200 | 5000 6 al0 1250
Autonomia e alcance mé- | MRE > 500 8000 10 a 18 1250
dios
Baixa altitude e alcance | LADP > 250 50 a 9000 | 0,5al 350
profundo
Baixa altitude e alta au- | LALE > 500 3000 > 24 < 30
tonomia
Média altitude e alta au- | MALE > 500 14000 24 a 48 1500
tonomia
Estratégicos
Grande altitude e alta | HALE > 2000 | 20000 24 a 48 12000
autonomia
Usos especiais

Combate UCAV ~ 1500 | 1000 2 10000
Letal LETH 300 4000 3ad 250
Estratosférico STRATO | > 2000 | < 30000 | > 48 ND
Exo-estratosférico EXO ND > 30000 | ND ND
Espacial SPACE ND ND ND ND

Por fim, no que diz respeito ao tipo de fuselagem adotada para desenvolvimento, as
aeronaves de asas fixas estao em destaque, em termos do nimero de unidades pesquisadas
e desenvolvidas, seguidas pelas aeronaves de asas rotativas e veiculos mais leves que o ar,

conforme apresentado na Figura 7.

Nota 1 Na Figura 7, as siglas apresentadas tém os sequintes significados. CRW: Canard
Rotary Wing; TW: Tilt Wing, veiculos com inclinacao das asas; TB: Tilt Body, veiculos
com inclinacao da fuselagem; TR: Tilt Rotor, veiculos com inclinacao dos propulsores;
FLW: Flapping Wing, veiculo de asas oscilantes; PrF: Motorized Parafoil, veiculos mo-
torizados com paraquedas; SRW: Shrouded Rotary Wing, veiculos de asas rotativas en-
volvidas; LtA: Light than Air, veiculos mais leves que o ar; RW: Rotary Wings, veiculos

de asas rotativas; FW: Fixed Wings, veiculos de asas fixas.
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Figura 5: Desenvolvimento de VANTSs por pais.
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Figura 6: Numero de VANTSs desenvolvidos por categoria.
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Figura 7: Desenvolvimento de VANTSs por tipo de fuselagem.
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Tendo em vista as trés aeronaves motorizadas mais estudadas ao redor do mundo, a
Tabela 2 apresenta uma comparacao entre elas, tendo em vista as caracteristicas basicas
de voo, necessarias para um veiculo aéreo autonomo. E possivel verificar que para o estudo
e validacao em ambiente interno parcialmente estruturado, uma aeronave de pas rotativas
atende melhor as especificacoes apresentadas na tabela, apesar de apresentar um maior

consumo de energia, quando comparada as demais maquina voadoras.

Tabela 2: Comparagao entre os trés tipos classicos de VANTS, levando em consideragao
as caracteristicas basicas de voo [11, 12]. Observagao: 1 é ruim e 3 é excelente.

Caracteristica Dirigiveis | Asas fixas | Asas rotativas
Consumo de Energia 3 2 1
Manobrabilidade 1 2 3
Voo estacionério 3 1 3
Voo a baixas velocidades 3 1 3
Voo a altas velocidades 1 3 2
Miniaturizagao 1 2 3
Decolagem vertical 3 1 3
Utilizagao indoor 2 1 3

Total ‘ 17 ‘

—_
\]
[\
—_

Nesse contexto, o que se propoe nesta Tese é utilizar um veiculo aéreo de pas rotativas
como plataforma de teste de controladores nao lineares em uma navegacao autonoma em
um ambiente estruturado ou parcialmente estruturado. Para o projeto dos controladores,
faz-se necessario conhecer os principios basicos de voo e de funcionamento de um he-
licoptero modelo e de um quadrimotor, temas estes que serao apresentados em detalhes
no Capitulo 2. Ainda nesse capitulo, apés se compreender os comandos aplicados a tais
aeronaves para se obter um deslocamento tridimensional, uma descri¢ao de entrada/saida
¢é apresentada, utilizando técnicas de modelagem segundo Newton-Euler e Euler-Lagrange,

enfatizando as semelhancas e diferencas existentes entre ambas as abordagens.

1.1 Estado da Arte

Nas tultimas décadas, o esfor¢o dedicado a pesquisa em veiculos aéreos nao tripulados
(VANTS) cresceu substancialmente, tanto em tarefas civis como militares, em funcao da
grande mobilidade tridimensional oferecida por estes veiculos quando comparados aos ter-
restres [2, 3, 5]. Contudo, os pesquisadores estao de acordo que o controle desses veiculos
figura entre os desafios tecnolégicos mais recentes, e isto tem motivado as pesquisas nas

areas de controle linear, nao linear e inteligente.
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Tradicionalmente, os controladores implementadas para guiar um veiculo aéreo de pés
rotativas de forma autonoma se baseiam em lago internos e externos de controle, que sao
responsaveis, respectivamente, pela estabilizacdo da dinamica rapida da aeronave (sua
orientagao e altitude) e pelo controle de sua navegacao no plano de voo [13]. Embora a
estabilidade e o desempenho dos sistemas de controle operando de forma independente
estejam garantidos, isto nao é suficiente para garantir a estabilidade e o desempenho do
sistema como um todo, devido ao grande acoplamento dindmico inerente aos VANTS,
referente a dinamica zero do sistema. Neste sentido, ha uma linha de pesquisa que
busca uma solucao integrada para estabilizacao e navegacao de tais veiculos, normalmente

baseada em técnicas nao lineares.

Para conseguir uma navegagao autonoma de um helicéptero miniatura, uma série de
estratégias de controle se encontram propostas na literatura. Em [14] faz-se a proposigao
de um sistema baseado em redes neurais artificiais, algoritmos genéticos, controladores
classicos PID e légica Fuzzy. Tais técnicas sao aplicadas, respectivamente, no treinamento
e modelagem das caracteristicas dinamicas de um helicoptero, na busca e controle dos
angulos de pas do rotor principal e de cauda, além do controle de velocidade do rotor
principal. Em [15] é apresentada uma estratégia de seguimento de trajetéria de um
helicéptero miniatura com um modelo simplificado, denominado Planar Vertical Takeoff
and Landing - PVTOL - utilizando sistemas Liovillian. Em [16] um sistema de controle
de postura de um PVTOL é proposto, utilizando linearizacao do modelo dindmico sim-
plificado. A analise de estabilidade é realizada através da teoria de Lyapunov aplicada a
sistemas lineares. Em [17] e [18], o modelo dinamico linearizado da aeronave auténoma
é utilizado em tarefas de voo estacionario usando, respectivamente, um controlador PD
e um controlador de seguimento de trajetéria baseado em técnicas de controle 6timo.
Em [19] e [20], um controlador adaptativo neural e um conjunto de controladores PID em
cascata sao aplicados, respectivamente, para o controle de postura de um VANT. Em [21]
¢ apresentada a proposta de um controlador robusto de seguimento de trajetéria consi-
derando as incertezas paramétricas de um VANT em tarefas de movimento longitudinal,
lateral, vertical e de guinada. Em [22] um controlador robusto com observadores de estado
foi aplicado em um modelo nao linear de um helicoptero miniatura sujeito a rajadas de
vento vertical. Em [23] um controlador PID foi utilizado para a compensagao dos efeitos
da variacao do passo da hélice do rotor principal durante o controle de guinada, através

de uma realimentacao de distirbios.

Para o controle de quadrimotores também tém sido propostas diferentes estratégias,

principalmente adotando técnicas de linearizagao [24, 25]. Em [26] é apresentada um
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lei de controle baseada na realimentacao dinamica e substituicao de variaveis no espaco
de estados, com a finalidade de transformar o sistema nao linear em um que seja linear
e controlavel (linearizagao por retro-alimentacao exata), cuja estrutura de controle é um
conjunto de sistemas SISO independentes e desacoplados. Em [12] o controle de orientagao
da aeronave se faz usando uma técnica de controle baseada na teoria de Lyapunov.
O trabalho também faz uma comparacao do comportamento de voo do sistema real e
simulado, destacando o bom desempenho da proposta. Em [27] os autores apresentam os
avancos de seus trabalhos no projeto OS4, e comparam os controladores classicos PD e
PID com o controlador LQ 6timo adaptativo, em tarefas de estabilizagao da orientacao do
veiculo aéreo. Eles verificaram que os controladores classicos sao mais eficientes quando

imperfeicoes e pequenos distirbios sao considerados durante uma tarefa de voo.

Em [28], com o objetivo de se obter uma geracao eficiente de propulsdo e com-
portamento dinamico de um quadrimotor, os autores realizaram um estudo minucioso
sobre os efeitos usualmente desconsiderados, tais como flexao das asas e modelagem dos
propulsores. Na continuac¢ao dos trabalhos, em [29] um controlador PID discretizado é
apresentado, incluindo a dinamica de alta velocidade das asas rotativas. Entretanto, tais
autores verificaram que o comportamento em malha fechada é débil para altas velocidades
angulares do rotor, aproximando-se da instabilidade, uma vez que os ruidos de alta fre-
quéncia gerados pelos rotores afetam as leituras dos acelerometros usados para realimentar

o controlador.

Em [30] é proposto um esquema de controle nao linear em cascata, baseado no critério
de estabilidade marginal de Lyapunov. Com tal controlador, manobras mais agressivas
devem ser evitadas, conforme recomendam os autores, a fim de preservar a estabilidade e
a robustez no que se refere a pequenos distirbios. Na sequéncia de seus trabalhos, em [31],
os autores fazem uma comparacao de desempenho de controladores lineares e nao lineares,
para o caso de um modelo dinamico obtido a partir das equacoes de Euler-Lagrange. Os
autores concluem que as técnicas LQR apresentam problemas de estabilidade quando
o sistema se afasta muito do ponto de operagao estipulado no projeto do controlador,

havendo, portanto, a necessidade de aplicacao de uma técnica explicitamente nao linear.

Ainda considerando técnicas de controle aplicadas a VANTS, em [32, 33] sdo apresen-

tadas propostas baseadas em backstepping.

Vale mencionar também os trabalhos apresentados em [34] e [35], onde os autores
incluem o modelo de propulsao do conjunto rotor/atuador em uma lei de controle e, em

adicao, verificam experimentalmente que a geracao de forgas e torques aerodinamicos em
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veiculos aéreos nao tripulados com massa inferior a 20kg pode ser aproximada por uma

funcao linear dependente dos comandos dos servos.

No contexto atual, este trabalho de Tese busca propor uma estratégia de controle
de alto nivel para a execucao de manobras de voo de posicionamento, rastreamento de

trajetéria e seguimento de caminhos, baseada no modelo dinamico subatuado de um

VANT do tipo VTOL (do inglés Vertical Takeoff and Landing).

Considerando agora sistemas de controle de multiplos agentes, pode-se dizer que o
interesse por tais sistemas também ha crescido consideravelmente nos ultimos tempos,
depois que a comunidade cientifica se deu conta que algumas tarefas sao executadas com
maior éxito por um grupo de robos do que por um unico robo altamente especializado.
Nessa lista de tarefas se encontram a inspegao de grandes areas [36-38|, localizagao e
desarme de minas terrestres [5], busca e resgate [39], missoes de escolta e acompanhamento

[40], transporte cooperativo de cargas [41], além de muitas outras.

Uma possibilidade para a manutencao de uma formacao ¢ a utilizagdo de uma estra-
tégia de controle servo-visual. Nesse caso, para uma formagao hibrida composta por um
veiculo aéreo e um veiculo terrestre (ou um grupo de veiculos terrestres), um sistema de
visdo computacional implementado a bordo do VANT seria responsavel por localizar o

VTNT e determinar sua posicao em relagao a ele, ou wvice-versa.

Em termos de controle de formacao, trés abordagens sao introduzidas na literatura
com o objetivo de guiar os agentes da formagao visando o estabelecimento de uma
figura geométrica especifica [42]. Sao elas: formacao lider-seguidor [43-46], métodos de

estruturas virtuais [47-49] e métodos baseados em comportamento [50, 51].

Uma vez que ja se tenha escolhida a técnica de estabelecimento de formagao, é
necessario definir a estrutura de controle a ser utilizada, a qual pode ser centralizada
ou descentralizada. No primeiro caso, ha uma unidade concentradora de informacao, que
é responsavel por reter todas as informacoes do grupo e por enviar os sinais de controle
necessarios para o estabelecimento da formagao [51]. Por outro lado, no segundo caso, nao
hé a necessidade de uma unidade centralizadora, pois cada robo da formacgao é responsavel
por obter as informagoes necessarias sobre o ambiente e por gerar suas proprias agoes de

controle [52].

Com respeito a cooperagao VANT-VTNT, em [5] um sistema multi-robos tem como
objetivo a extensao da capacidade de sensoriamento de veiculos autonomos terrestres

através de um VANT incorporado a formacao. A aeronave possui um conjunto de sensores,
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tais como camera estéreo, GPS e bussola digital. As informacoes obtidas sao enviadas a
uma base de controle, que faz a distribuicao dos dados em terra. Esses dados, por sua vez,
sao utilizados para a geragao de mapas de caminhos e para a determinacao de areas onde se
simula a presenga de minas terrestres. De maneira similar, em [53] se propoe um controle
descentralizado entre um VANT e um grupo de VI'NTs. Nesse caso, o pelotao terrestre
deve estabelecer uma estrutura geométrica elipsoidal, cujos parametros sao computados
por um sistema de visao a bordo de um VANT, para a realizacao de tarefas de seguimento

de caminhos e rastreamento de trajetorias.

Quando um VANT ¢é incorporado a uma formagao de VINTSs, todo o conjunto recebe
um pacote extra de informacao, que pode ser QD% (se somente o VANT observa os VINTSs)
ou 3D (se o VANT e os VINTs se observam mutuamente). Em [37], por exemplo, uma
formacao de VANTSs composta por dirigiveis faz uma tomada aérea e a utiliza para a
monitoracao e o comando de uma formagao heterogénea de robos terrestres durante uma
missao de vigilancia publica. J& em [53] um grupo de robos terrestres é guiado por um
VANT, que utiliza informagoes visuais para determinar suas posturas e auxilid-los em

tarefas de desvio de obstaculos.

Finalmente, contextualizando o presente trabalho no estado da arte, esta Tese se
propoe a apresentar um projeto de controle cooperativo entre um veiculo aéreo nao
tripulado de asas rotativas e um veiculo terrestre, cooperando entre si, considerando
uma estrutura lider-seguidor. Em adicao, este trabalho também se propoe a estender
o esquema de cooperagao descentralizado para guiar um VANT e um grupo de robos

terrestres (guiados de forma centralizada).

1.2 Sistema Sensorial

Dentre as caracteristicas que estimulam a aplicagao de helicopteros nas mais diversas
aplicagoes estao a grande agilidade durante as manobras, a possibilidade de executar
manobras de empuxo negativo (voo invertido) e o controle total de manobras através de
um microcomputador. Porém, para usufruir destas caracteristicas, é necessario conhecer
as informagcoes de posicao, orientacao e velocidade da aeronave, as quais sao variaveis nao
inerciais essenciais para a execugao de quaisquer tarefas de voo autdénomo [54]. Neste
sentido, esta segao apresenta uma breve descricao dos sensores utilizados na obtencao das

informacoes de posicao e orientagao de um veiculo aéreo.

Normalmente, o objetivo principal dos sistemas sensoriais é a informacao da locali-
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zacao da aeronave em relacao a um referencial global. Entretanto, se a tarefa de posi-
cionamento envolve a determinagao de pontos de referéncia na superficie da terra (como,
por exemplo, heliportos, padrdes sobre o solo ou sobre robds mdveis) ou caracteristicas
especificas de um terreno (tais como rodovias, janelas de um edificio, vegetagao), a infor-
magao relativa passa a ser primordial. Nesse contexto, para medir ou estimar a posicao
e orientacao de veiculos aéreos, varios tipos de sensores podem ser utilizados, os quais se
dividem em duas grandes classes: sensores relativos e sensores absolutos [9]. A primeira
classe é composta por dispositivos capazes de mensurar mudancas de distancia, posicao
ou orientacao, baseadas em informacoes previamente medidas. Sensores pertencentes a
esta classe nao podem ser utilizados para determinar o postura absoluta de uma aeronave
sem que se conheca sua condicao inicial em relacao a Terra. Em contrapartida, sensores
absolutos podem prover as informagoes de postura de um veiculo em relacao ao referencial
global. Dentre os mais conhecidos dessa classe estao a biissola magnética e o GPS (Global
Positioning System). Por fim, vale enfatizar que o conhecimento da postura de uma
aeronave no espaco ¢ essencial para a solucao de problemas relacionados a missoes de voo,

como, por exemplo, seguimento de trajetéria e cooperagao com VINTs ou outros VANTS.

Sabe-se que qualquer objeto que se move no espago tridimensional possui seis graus de
liberdade, dos quais trés estao associados a sua posicao (x,y, z) e os demais a sua orienta-
cao (¢, 0,1). Se essas seis varidveis sao conhecidas, entao é possivel saber onde um veiculo
estd e para onde ele estd apontado. Se essas informacoes sao obtidas periodicamente,
entao é possivel saber, também, a velocidade e a aceleracao do objeto. Neste sentido, a
obtengao parcial ou total das variaveis de navegagao pode ser feita por um dos sensores

descritos a seguir:

Bissola: ¢é um instrumento capaz de medir o campo magnético da Terra. Quando
utilizado em um sistema de posicionamento, a orientacao do equipamento a ele
acoplado é medida em relacao ao norte magnético. Vale comentar que a confiabili-
dade nas medidas deste sensor é afetada por distirbios magnéticos de curta duragao
(tais como proximidade a linhas de transmissao, estruturas metalicas e construgoes
de concreto reforgado) e por distirbios magnéticos de longa duragao (tais como
imprecisao na calibragao, incidéncia de ruido eletromagnético e magnetizacao do

veiculo que leva o sensor);

GPS (Global Positioning System): ¢é um sistema de radio-navegagao formado por
uma constelacao de satélites, que sao monitorados por bases terrestres. Este sistema

fornece a latitude e a longitude de um receptor em qualquer ponto “visivel” da
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superficie da terra, utilizando um método de triangulacao que consiste na medigao
dos tempos que os sinais de diferentes satélites levam para alcancar o receptor. E
importante dizer que uma navegacao baseada em GPS deve ser realizada em campo
aberto, onde seja possivel a recepcao dos sinais provenientes dos satélites. Vale
comentar também que um dispositivo GPS comumente fornece dados de altura e de

velocidade do corpo a ele conectado;

Girometro: devido a sua versatilidade, ¢ um dispositivo utilizado para medir o angulo
de giro do veiculo (giroscopio de deslocamento) e, mais comumente, a taxa de

variagao angular em torno de um dado eixo (giroscépio angular);

Aceleréometro: ¢ um instrumento capaz de medir aceleragoes em um dado eixo de mo-
vimento, tendo seu principio de funcionamento baseado na resposta de um sistema
massa-mola-amortecedor sujeito a uma forga externa. Quando associado em uma
montagem ortogonal, é capaz de medir aceleracoes em todas as direcoes do espaco
tridimensional. Vale comentar que tal dispositivo é fortemente afetado por vibracoes,
sendo necessario um processo de filtragem para entrega de dados confidveis para a

navegacao;

Inclinémetro: ¢ um sensor unidirecional capaz de medir o angulo de inclinacao do

veiculo no qual esta montado, em relacao ao vetor gravidade;

Altimetro: ¢é um instrumento utilizado para medir a altitude do veiculo em relacao a um
nivel fixo. Tradicionalmente, os altimetros funcionam segundo o principio da pressao
estatica do ar, dado que esta cai quase linearmente com a altitude. Porém, para
pequenas altitudes, é possivel a utilizacao de sensores de ultrassom e de varredura
laser. Tais sistemas, quando associados a um sistema global de posicionamento, sao

capazes de determinar a topografia da regiao sobrevoada;

IMU (Inertial Measurement Unit): ¢&um mddulo eletronico que coleta simultaneca-
mente os dados de velocidade angular e aceleracao linear tridimensional do veiculo no
qual estd montado. E um dispositivo pequeno e robusto, o que o torna atrativo para
aplicagoes de robédtica aérea. Entretanto, pode conferir erros de medicao quando sua

montagem nao ¢ realizada passando pelo centro de gravidade do veiculo.

Sistema de Visao Computacional: ¢é um conjunto composto por cameras (a0 menos
uma) capazes de capturar imagens digitais da cena observada. Tais imagens podem
ser utilizadas para inspecao do ambiente sobrevoado [1, 55], ou entao para deter-

minacao da posi¢ao tridimensional do veiculo que a leva em relacao ao solo [56]
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ou em relacao a outros veiculos, em tarefas de cooperacao, mediante técnicas de

processamento de imagens e homografia [57];

Um forma de aprimorar os dados de navegacao ¢ através de uma fusao sensorial, a qual
pode ser obtida a partir de dados provenientes de varios sistemas sensoriais. O objetivo
é utilizar a redundancia de informacoes sensoriais, para minimizar os erros de medicao e,

consequentemente, para aumentar a confiabilidade de um sistema de voo autonomo.

1.3 Objetivos

O objetivo geral deste trabalho de Tese de Doutorado é o projeto e implementacao
de controladores nao lineares de alto nivel capazes de guiar um veiculo aéreo, seja ele
um helicoptero modelo ou um quadrimotor, em tarefas autonomas de controle de mo-
vimento. Em outras palavras, como contribuicao principal esta Tese propoe o projeto
de um controlador baseado na dinamica nao linear do veiculo, representada segundo sua
modelagem subatuada, sem utilizar qualquer estratégia de linearizacao de modelo sobre
ponto de operacao. Em adicao, utilizando o sistema de estabilizacao de voo proposto,
propoe-se implementar uma estratégia de navegagao cooperativa coordenada entre um
robo terrestre (ou um grupo de robos terrestres) e um um veiculo aéreo, para a realizagdo

de tarefas de inspecao.

Os objetivos especificos resultantes do objetivo geral sao:

(a) Compreender os controladores ja projetados com base nos modelos cinemadticos e

dinamicos propostos para helicépteros e quadrimotores;

(b) Propor uma estratégia de controle, baseada no modelo dinamico da aeronave, capaz

de realizar, inicialmente, as tarefas de decolagem, de voo pairado e de aterrissagem;

(c¢) Propor um controlador nao linear que execute tarefas de posicionamento, seguimento

de caminhos e rastreamento de trajetorias no espaco cartesiano;

(d) Estudar e projetar uma estratégia de controle cooperativa entre um VANT e um robo

terrestre (ou um grupo de robos terrestres), segundo a abordagem lider-seguidor;
(e) Analisar a estabilidade dos sistemas de controle propostos;
(f) Desenvolver ambientes de simulagao 3D para validacao de voos;

(g) Realizar avaliacao experimental dos algoritmos de controle propostos.
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1.4 Justificativa e Limitacoes

A justificativa inicial de propor o presente projeto de pesquisa esta no aprofundamento
do conhecimento relativo a robdtica aérea nao tripulada, cooperagao entre veiculos aéreos
e terrestres e visao computacional aplicada a este problema. Além disso, deve-se ter em
conta a existéncia de outros projetos na area de robdtica, ja finalizados ou em andamento,
no Instituto de Automatica, Argentina, e na Universidade Federal do Espirito Santo,
Brasil, que envolvem estratégias de navegacao, visao computacional, cooperacao entre

robos e teleoperacgao, seja em simulacao ou experimentacao.

Como justificativa adicional, o projeto propoe o desenvolvimento e teste de algoritmos
de controle aplicados a robdtica aérea, com foco na teoria de controle nao linear para o
deslocamento autonomo de aeronaves subatuadas, capazes de realizar tarefas de inspecao

em cooperacao ou nao com robos terrestres.

Por fim, vale mencionar, ainda como justificativa, que existe uma quantidade imensa
de aplicagoes que envolvem a inspecao de grandes areas, seja para fins de seguranca,
agricultura ou manutencao ambiental. Tais aplicagoes nao seriam possiveis, ou pelo menos
seriam mais custosas, para realizacao exclusiva com veiculos terrestres, dada a pequena
area que eles alcancariam inspecionar utilizando uma camera a bordo, ou mesmo devido a
dificuldade de navegacao prépria do ambiente (florestas, por exemplo). Nestas situacoes,
a utilizagao de um veiculo aéreo com uma camera a bordo é mais adequada, e o presente

trabalho contempla em seu contexto esta abordagem.

Com respeito as limitagoes, pode-se dizer que o escopo deste trabalho se dard em
navegacao tridimensional em ambiente internos, onde se possa realizar voos de aeronaves
de asas rotativas do tipo helicéptero ou quadrimotor em escala miniatura. Além disso,
a vantagem de voos indoor estd na possibilidade de controle de rajadas de vento, que
afetam o desempenho das manobras. Em termos do sistema sensorial, as tarefas de voo
propostas nao podem ser desempenhadas através de um sistema de posicionamento global
(GPS) devido a grande incerteza ocasionada pela estrutura interna de um edificio, por
exemplo. Por fim, as manobras de voo, em cooperacao ou nao, se darao em ambientes

estruturados, na auséncia de obstaculos.
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1.5 Contribuicoes

Com o intuito de alcangar os objetivos propostos, foram realizados diversos trabalhos,

cujas contribui¢oes merecem destaque.

A primeira contribui¢ao esta relacionada ao projeto de uma lei de controle sem a
utilizagao de qualquer estratégia de linearizagao, considerando o modelo nao linear da
aeronave obtido através das equacoes de Euler-Lagrange, incluindo a prova de estabilidade
do sistema em malha fechada segundo a teoria de Lyapunov, e contemplando, por fim, uma
solucao analitica para a saturagao dos sinais de controle. A segunda contribuicao desta
Tese é utilizar a representacao do modelo da aeronave com enfoque em sua caracteristica
de sistema subatuado para projetar um controlador de voo tridimensional baseado em
sua dinamica inversa, capaz de guiar um veiculo aéreo de pas rotativas em tarefas de

posicionamento, de seguimento de trajetoria e de cooperacao com robos terrestres.

Vale comentar que parte dos trabalhos desenvolvidos nesta tese ja foram apresentados
e publicados em conferéncias de ambito nacional e internacional, ou mesmo ja foram
aceitos para publicacao e apresentacao. Dentre os publicados em conferéncia internacional
estao [57-64]. J4 em eventos de ambito nacional, em territério brasileiro tem-se [65-72],
e em territério argentino tem-se [73-78]. Por fim, parte deste trabalho de Tese resultou

no artigo [79] j& aceito para publicagdo em periddico.

1.6 Estrutura do Trabalho

Esta Tese esta estruturada na forma de capitulos auto-contidos, com suas proprias

conclusoes, e esta organizada como segue:

Capitulo 1: Introducao
Este capitulo descreve o tema abordado nesta Tese. Primeiramente, é apresentada a
motivacao do trabalho mediante a citacao de varias aplicacoes passiveis de realizacao
utilizando robos aéreos. Em seguida, sao apresentados alguns controladores baseados
em modelos ja disponiveis na literatura, os quais sao uteis do ponto de vista de
comparacao com os controladores aqui propostos. Na sequéncia, sao apresentados
alguns dos sistemas sensoriais utilizados tanto na navegacao autonoma de veiculos
aéreos quanto nas tarefas de cooperacao destes com veiculos terrestres. Para encerrar
o capitulo, sao apresentados os problemas de controle a serem tratados nesta Tese,

os objetivos a serem cumpridos, as justificativas e as limitagoes pertinentes.
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Capitulo 2: Modelagem de um Veiculo Aéreo de Pas Rotativas
Este capitulo descreve, de forma nao aprofundada, o principio de funcionamento de
um helicoptero e de um quadrimotor, o que € essencial na obtencao e compreensao
dos modelos matematicos que representam esta aeronave. Na sequéncia, sdo apre-
sentadas duas formas de obtencao do modelo dinamico de veiculo aéreo, o qual pode
ser considerado um corpo rigido no espago tridimensional, sujeito a agao de forcas
e torques. Inicialmente, obtém-se o modelo usando as equacoes de Newton-Euler e,
em seguida, o modelo é obtido segundo as equacoes de Euler-Lagrange. Algumas
discussoes sobre os modelos obtidos sao também apresentadas neste capitulo, o qual
¢ finalizado com a representacao do modelo de alto nivel da aeronave na forma
subatuada. Tal representacao ¢ adotada em funcao das caracteristicas do sistema

em questao, que apresenta mais variaveis de estado a controlar que agoes de controle.

Capitulo 3: Controladores de Voo
Neste capitulo é introduzido o problema de controle de voo de um veiculo aéreo nao
tripulado. Inicialmente, tomando o modelo dinamico descrito segundo as Equacoes
de Euler-Lagrange, sao impostas algumas restricoes de voo a aeronave, de modo
que esta somente possa realizar tarefas de decolagem, planagem e aterrissagem,
com controle de guinada, em um plano vertical de movimento. Isto feito, sao
propostos controladores de voo e seus desempenhos sao avaliados mediante re-
sultados de simulacao e experimentais. Na sequéncia, tais restricoes de voo sao
relaxadas, permitindo-se a realizacao de missoes de voo no espaco tridimensional.
Para a realizacao dessas manobras, é proposto um controlador nao-linear baseado
na dinamica inversa da aeronave, enfatizando seu aspecto subatuado, inerente ao
modelo. Para validacao da proposta, sao apresentados resultados de simulacao e
experimentais, assim como as discussoes e conclusoes pertinentes. Vale mencionar
que os controladores de voo foram projetados segundo a teoria de Lyapunov, e que
uma solucao analitica para o problema de saturacao dos sinais de controle é também

apresentada.
Capitulo 4: Aplicagoes dos Controladores de Voo em Tarefas de Cooperagao
Este capitulo apresenta, inicialmente, um esquema de controle coordenado de um

veiculo aéreo e um robo terrestre, baseado em visao artificial, e, na sequéncia, ¢ feita

uma extensao para a cooperagao entre um grupo de robos terrestres e a aeronave.
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A estratégia de controle descentralizado é implementada, a fim de guiar de forma
independente o VANT e os VINTs. A abordagem de controle lider-seguidor é
aplicada durante as missoes de rastreamento do rob6 (ou da formagao de robos) em
terra. Neste caso, o rétulo de lider da formagao é atribuido ao rob6 (ou robos) em
terra e o rotulo de seguidor a aeronave. Resultados de simulagao e experimentais
sao apresentados, a fim de validar a execucao de ambas as estratégias de controle.

Conclusoes e trabalhos futuros compoem a parte final deste capitulo.

Ao final desses capitulos sao introduzidos dois apéndices, que contemplam partes es-
pecificas do trabalho que nao se enquadram no escopo geral da Tese, porém sao pertinentes
ao seu desenvolvimento. O Apéndice A apresenta a Plataforma AuRoRA (Autonomous
Robot Research and Application) desenvolvida para a realizacdo de simulagoes e experi-
mentos com os veiculos aéreos e terrestres. Por fim, o Apéndice B introduz a validagao

da modelagem do quadrimotor utilizado na parte experimental dessa Tese.
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2 Modelagem de um Veiculo
Aéreo de Pas Rotativas

“Um raciocinio logico leva vocé de A a B.

A imaginacao leva vocé a qualquer lugar.”

(Albert Einstein)

A agao de um controlador capaz de guiar uma aeronave em missoes de voo predefinidas
¢ um dos elementos necessario para sua navegagao autonoma. Para se projetar tal contro-
lador, muitas vezes se necessita de um modelo que descreva de forma suficiente (seguindo
alguns critérios previamente adotado) o comportamento do veiculo a ser controlado.
Muitas técnicas de projeto de controladores de voo se baseiam no modelo mateméatico
de um veiculo aéreo (ver Capitulo 1). Assim sendo, este capitulo trata da obtencao de
um modelo descritivo de um VANT de pés rotativas, que serd posteriormente utilizado

no projeto de seus controladores de voo.

No que diz respeito a modelagem matematica de aeronaves de escala reduzida, existem
duas abordagens definidas na literatura de referéncia: uma baseada nas equacgoes fisicas
do sistema e outra baseada em técnicas de identificacao de sistemas [1, 2]. Tais abordagens
nao sao excludentes. Muitas vezes, é necessario a utilizacao de uma para simplificacao
da outra. Em linhas gerais, a primeira abordagem utiliza as equagoes de movimento da
mecanica para representacao de um sistema fisico, enquanto a segunda estima o modelo

dinamico do sistema fisico com base em dados de excitacao e de resposta.

Técnicas de modelagem paramétricas (tipo caixa branca, caixa preta e caixa cinza)
e ndo-paramétricas (métodos baseados em resposta ao impulso e resposta em frequéncia)
sao utilizadas em diversos trabalhos para a identificagdo de sistemas. Em [3], por exem-
plo, uma plataforma experimental obtém os dados de voo de um helicoptero, os quais
sao utilizados na abstracao do comportamento qualitativo da aeronave. Associados ao
conhecimento da teoria aerodinamica, tais dados possibilitam a proposta de um modelo

dindmico neural capaz de representar o veiculo aéreo em questao. Ja em [4], um modelo
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dinamico identificado através de técnicas de modelagem ARX, ARMAX e Output-Error
¢ utilizado na proposta de um controlador robusto H,, para guiar um helicoptero nao

tripulado em tarefas de posicionamento.

Um VANT ao realizar uma manobra aérea pode ser representado matematicamente
como um corpo de forma tridimensional definida sujeito a acao de forcas externas. Na
literatura, duas abordagens classicas sao utilizadas para a modelagem matemaética de
veiculos aéreos: equagoes de Newton-Euler [1, 5-9] e equacoes de Euler-Lagrange [10-12].
Ambos os processos de modelagem levam a representacao do modelo dinamico de um corpo
rigido, com diferencas nas formas de representacao, porém manipulando matematicamente

é possivel passar de uma representagao a outra.

Nos modelos de Newton-Euler, encontra-se a representagao

x(t) = f(x,u,t), (2.1)

onde x representa as variaveis de estado, u s@o os sinais de controle e f(-) é uma funcao,
normalmente nao linear, dependente do tempo, que relaciona o vetor de estados com as
entradas de controle. Por outro lado, os modelos de Euler-Lagrange sao representados na

forma

M(q)q + C(q,9)q + F(q) + G(q) = 7 + D, (2.2)

onde q ¢ o vetor de coordenadas generalizadas, M ¢é a matriz de inércia, C é a matriz de
forgas centripetas e de Coriolis, F é o vetor de fricgao, G ¢é o vetor de forcas gravitacionais,

T é o vetor contendo os sinais de controle aplicados ao veiculo e D é um vetor de distirbios.

Segundo [2, 5, 13], o modelo completo de um helicéptero ou de um quadrimotor pode
ser representado por quatro subsistemas interconectados, os quais contemplam o modelo
dos atuadores e do corpo rigido de uma aeronave no espago 3-D, conforme mostrado na

Figura 8.

A dinamica do atuador é responsavel por transformar os comandos de um controlador
(joystick ou sistema sintetizado por computador) em atuagao dos controladores de mais
baixo nivel do VANT (no caso de um helicéptero, é a atuacao dos servos, e no caso
de um quadrimotor, é o envio de sinais de referéncia aos controladores de velocidades
dos motores). A dinamica das asas rotativas relaciona os parametros aerodinamicos
e a geracao de propulsao associada aos rotores principal e de cauda, no caso de um
helicoptero convencional, ou a agao dos quatro motores independentemente, no caso de

um quadrimotor. A geracao de forcas e torques é responsavel pela decomposicao dos
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(b) Quadrimotor.

Figura 8: Representacao em diagrama de blocos do modelo dinamico de um VANT.

vetores de propulsao e sua aplicagao no corpo rigido do veiculo. Por fim, a dinamica de
corpo rigido define a deslocamento da aeronave no espaco Cartesiano, quando sujeito a

forcas externas.

Os dois primeiros blocos mostrados na Figura 8 sao responsaveis pela recepcao dos
sinais de controle e pela geracao de forcas de propulsao orientadas, que irao atuar na
aeronave. FEstes blocos compoem o que daqui em diante sera denominado Modelo de
Baixo Nivel. Por outro lado, os dois blocos subsequentes recebem convertem tais forcas
em entradas de controle indiretas (forgas e torques), que irao atuar no modelo de corpo
rigido do veiculo para sua movimentagao no espaco 3-D. Esses blocos finais formam o

Modelo de Alto Nivel.

Conforme mencionado em [14], a relacdo entre os sinais de controle dos servos e as
forcas e torques pode ser aproximada por uma funcao linear, para aqueles veiculos de
massa inferior a 20kg. Em adigao, os autores demonstram experimentalmente e comentam
que esta simples aproximacao ¢ verdadeira para um grande nuimero de tarefas de voo.
Para o caso de um helicéptero, um modelo elaborado contemplando os efeitos do rotor
principal seria problematico, em virtude do desconhecimento do movimento da barra Bell-
Hiller e dos parametros associados a ela. Eles ainda ressaltam que, pela experiéncia do
grupo, agregar tal complexidade nao melhoraria de forma significativa o desempenho
dos controladores projetados. Em [15], os autores comentam que o desempenho das
aproximacoes para um quadrimotor nao é tao eficiente quanto para um helicéptero, dai a

necessidade de incorporar a modelagem dos propulsores no modelo da aeronave.

Vale comentar que as aproximagoes relatadas foram experimentalmente validadas em
um dos trabalhos prévios do grupo de Robdtica Aérea da UFES [16], onde um controle

de altitude e guinada foi implementado em um helicéptero elétrico miniatura TREX 450.
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Como relatado em [17], controladores nao lineares sao mais gerais e abrangem uma
maior quantidade de tarefas de voo segundo uma mesma estrutura de controle, porém
exigem um conhecimento preciso sobre o sistema a controlar. Neste sentido, este capitulo
apresenta o modelo dinamico de baixo e alto nivel de VANTSs de asas rotativas, obtido
segundo as equacoes de malha do sistema e das equagoes de Euler-Lagrange, de forma

similar & apresentada em [10-12].

Em linhas gerais, este capitulo apresenta o procedimento utilizado para obter o modelo
dinamico de um helicéptero miniatura e de um quadrimotor. Inicialmente, é dada uma
breve explicacgao sobre o principio de funcionamento dessas aeronaves. Na sequéncia,
apresenta-se os comandos de entrada para controle da aeronave no espago tridimensional
a partir de um controlador (joystick ou um sistema computacional) e o modelo dindmico
de baixo nivel responsével pela geracao de entradas de controle indiretas (forgas e torques).
Em adicao, sdo apresentados os modelos cinematico e dinamico dos VANTSs utilizados.
Nesta etapa, faz-se a representacao do modelo de alto nivel, onde as entradas indiretas de
controle sao responsaveis pela determinacao da postura da aeronave no espaco cartesiano.
Por fim, o modelo dinamico de alto nivel, obtido segundo as equacoes de Euler-Lagrange,
tanto para um helicéptero quanto para um quadrimotor, tem sua forma subatuada enfa-
tizada. Em outras palavras, dado que um VANT apresenta mais graus de liberdade que
entradas de controle, sua representacao dinamica subatuada é dada pela composicao de
um sistema diretamente atuado e um sistema de dindmica zero (acoplado ou nao com

aquele diretamente atuado).

2.1 Sistemas de Referéncia de VANT

Esta secao esta dedicada a ilustracao dos sistemas de referéncia adotados para um
helicoptero e para um quadrimotor durante a obtencao do modelo da aeronave e da
proposta dos controladores relatados neste trabalho de Tese. A Figura 9 apresenta os
sistemas de referéncia inercial, espacial e do veiculo, indicados, respectivamente, por
(g), (s) e (b). O sistema inercial é adotado com sendo a origem do sistema cartesiano
tridimensional. O sistema espacial apresenta a mesma orientagao do inercial, porém esta
transladado a posicao do VANT em um dado instante de tempo. Por fim, o sistema de
referéncia do veiculo esta associado ao centro de gravidade do VANT e, comumente, indica
sua postura (posigao e orientagao) em relacao ao sistema de inercial. Vale comentar ainda
que no decorrer do texto, o termo em sobrescrito a esquerda de uma variavel indica o

sistema de referéncia adotado.
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Figura 9: Sistemas de referéncia inercial, espacial e do veiculo adotados para um VANT
e representados por (g), (s) e (b), respectivamente.

2.2 Principio de Funcionamento de um Helimodelo

Esta secao descreve brevemente o principio de funcionamento de um helicoptero
miniatura (também denominado helimodelo) e apresenta as varidveis, os comandos e

outras nomenclaturas que porventura venham a ser utilizadas no decorrer deste texto.

Primeiramente, o helicoptero é uma aeronave que utiliza asas rotativas para propiciar
elevacao, propulsao e controle. A Figura 10 ilustra o modelo utilizado neste trabalho, o
qual é similar a um helicoptero convencional, composto por um rotor principal e um rotor
de cauda. Sua manobrabilidade tridimensional pode ser vista na Figura 11, juntamente
com suas variaveis de posicao & e orientacao 1 com relagao ao sistema de referéncia inercial
(g), sendo que 9¢ = [z y Z]T € R3 representa os deslocamentos longitudinal, lateral e
normal da aeronave, e 9 = [¢ 0 w]T € R? corresponde aos angulos de rolagem, arfagem e

guinada.

Figura 10: Helicéptero miniatura Trex 450.
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Um helimodelo possui normalmente cinco entradas de comando para controlar seu

deslocamento e sua orientagao [2], assim definidas:

Airelon (u;,) controla o passo ciclico lateral no rotor principal, o qual produz o movi-

mento de rolagem e resulta no deslocamento lateral do helicoptero;

Profundor (u,,) controla o passo ciclico longitudinal no rotor principal, o qual provoca

a arfagem da aeronave e permite seu avango (ou retrocesso) na diregao longitudinal;

Coletivo (u.y) controla o passo coletivo no rotor principal, que resulta no movimento de

elevacao e faz com que o helicoptero se desloque na direcao vertical;

Leme (uy,.q) controla o passo coletivo do rotor de cauda, necessirio para compensar o
efeito de anti-torque gerado pelo rotor principal e para produzir o movimento de

guinada;

Acelerador (uy,) controla a velocidade de rotagao do rotor principal e de cauda. Vale
comentar que, no helimodelo utilizado, um sistema de redugao por engrenagem
e uma barra de transmissao unem o rotor principal ao de cauda, mantendo fixa a
relagao de velocidades entre estes dois sistemas. Destaca-se que para efeitos praticos,

a velocidade de rotagao do rotor principal é assumida constante.

O helicoptero elétrico utilizado neste trabalho é controlado por um conjunto de servo
motores, os quais recebem, como comando de controle, um sinal modulado em largura de
pulso (PWM - Pulse Width Modulation) proveniente de um joystick. Este, por sua vez,
utiliza um sistema de modulacao, que pode ser por posigao de pulso (PPM - Pulse Position
Modulation) ou por cédigo de pulso (PCM - Pulse Code Modulation), para transmitir os
comandos executados pelo usuario. A acgao simultanea dos servos é responsavel pelos

comandos de coletivo do rotor principal e do rotor de cauda e pelos comandos de ciclico.

Zh
Uy~ Guinada

Figura 11: Graus de liberdade de um helicoptero.
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A Figura 12 apresenta o Swashplate, responsavel por transformar as entradas de
controle dos servos em movimento das pas do rotor principal e das barras estabilizadoras.
Este sistema é composto por um prato fixo e outro giratério. O primeiro deles esta
conectado aos servo-motores através de bielas de comando, e é responsavel pelo controle
dos passos do airelon, profundor e coletivo. O segundo altera os angulos das pas de acordo
com a posi¢ao angular no plano de rotagao. Desta forma, se em uma determinada posicao
a inclinacao de uma pa aumenta, a outra pa se inclina na dire¢cao oposta, produzindo um
momento em torno do eixo do rotor, o qual permite que o helicéptero se mova nas diregoes

laterais e longitudinais.

Comumente, os helimodelos apresentam, montadas no rotor principal, um par de
pds menores, denominadas barras estabilizadoras (flybar), cuja finalidade é facilitar a
pilotagem, uma vez que amortecem os efeitos de forgas externas, tais como rajadas de
vento, que tendem a alterar a orientagao da aeronave. Como caracteristica propria, estas

pés auxiliares somente respondem as agoes de comando ciclico e nao as do coletivo [18].

Conforme mencionado anteriormente, a atuacao dos servos no Swashplate é responsa-
vel pela orientacao da propulsao gerada pelo rotor principal, que, por sua vez, resulta
no deslocamento da aeronave. A Figura 13(a) apresenta uma agao de comando coletivo,
na qual o movimento conjunto dos servos altera igualmente os angulos das pas, o que
resulta em um movimento vertical no referencial do veiculo aéreo. A Figura 13(b) ilustra
uma acao de controle ciclico, onde o empuxo realizado no disco formado pelas pds nao é
uniforme, o que produz movimentos de arfagem, de rolagem ou de ambos, permitindo ao

helicéptero deslocar-se lateral e longitudinalmente.

Bielas de Comando

Biela de Passo do Flybar

Figura 12: Swashplate (bailarina), responsavel por converter as entradas de controle em
movimento das pas do rotor principal e das barras estabilizadoras.
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Os componentes basicos que constituem um aeromodelo do tipo helicptero sao apre-
sentados na Figura 8. Para facilitar sua compreensao, uma breve explicacao das variaveis

de entrada e de saida é dada na sequéncia.

O bloco da Dinamica dos Atuadores descreve principalmente o comportamento da bai-
larina (prato oscilante, do inglés, swashplate) sob agao dos servos-motores. Os comandos
de entrada dos servos sao sinais PWM recebido de um joystick (radio controle), gerados
por um especialista (piloto) ou por um sistema microcontrolado (quando a operacao
da aeronave estd em modo autéonomo). Para fins de modelagem, tais comandos sado
entendidos como entradas normalizadas entre 1, que sao dadas como valores de referéncia
para os controladores de baixo nivel dos servos. Como saida deste bloco, tem-se a
orientacao do prato oscilante nas dire¢oes longitudinal e lateral, representadas por B e A,
respectivamente. Em adicao, ainda como resultado dos comandos de entrada, obtém-se o
passo coletivo do rotor principal 0,z € o passo do rotor de cauda 6. Por fim, assumindo
que a saida do servo-motor é linear com respeito a largura de pulso de seu sinal PWM [19],

tem-se as seguintes relagoes

Onmr = k1o 5Ucol T k20,45 (2.3)
Orr = kiergUped + k2075 (2.4)
B = kipujat + kap (2.5)
A = k1ation + kaa, (2.6)

onde ky; e koj sao parametros de linearizacao, que dependem do modelo do helicoptero
e da velocidade de rotagao do rotor principal. Comumente, assume-se que a velocidade
de giro do rotor principal é constante para uma manobra de voo quase-estaciondria, dado
que um controlador de velocidade de giro (ESC - Electronic Speed Control) é instalado

nos helimodelos elétricos para este fim.

® g%

) Passo coletivo. ) Passo ciclico.

Figura 13: Efeito de comandos de passo coletivo e ciclico.
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Vale comentar que, neste trabalho, o controle de mais baixo nivel para atuacao dos

servo-motores nao é abordado.

Ao se assumir que a velocidade de giro do rotor principal é constante, para se tenha
uma variagao na propulsao gerada, faz-se necessdrio modificar a angulo de ataque das
pas. O sistema de controle do angulo das pas é baseado no mecanismo do prato oscilante,
guiado através dos comandos de passo coletivo, ciclico lateral e ciclico longitudinal. Sendo
assim, o angulo de ataque das pas é uma fungao ciclica dependente da posicao das pas ao

redor do eixo do rotor principal, descrito por
O(V) =0pyr+ AcosV + BsenV, (2.7)

onde ©)/r é 0 angulo de ataque médio determinado pelo comando de passo coletivo. Para
o helicoptero em questao, assume-se que as pas giram em sentido horario e que a posicao

de uma pa ¥ é zero quando esta sobre a cauda (ver Figura 14).

Segundo a Teoria de Momento, a forca de sustentacao de uma aeronave de pas
rotativas aponta em direcao oposta a reacao de aceleracao da massa de ar através do
rotor principal. Figura 15(a) ilustra tal situacdo. Mais além, segundo a Teoria dinamica
das pés, a magnitude da forca de propulsao depende diretamente da configuracao fisica
das pas e da situacao corrente durante operacao. Dentre esses parametros, encontra-se o
angulo de ataque da pa O, ilustrado na Figura 15(b). Detalhes de tais teorias fogem ao

escopo deste trabalho de Tese, podem ser encontradas em [2, 13, 15, 20-23].

De forma similar ao prato oscilante, o movimento de inclinacao das pas é uma funcgao

¥ =90°

.

[
p
—_— [ ¥'="180°
s
.

¥ =270°

Figura 14: Posicao das pas ¥ ao redor do eixo do rotor principal.
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Borda Traseira
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(a) Fluxo de ar incidente nas pés. (b) Angulo de ataque da pd em relacio ao plano
formado por sua rotagao

Figura 15: Geragao da propulsao devido a aceleracao da massa de ar pelo rotor principal
e pelo angulo de ataque.

periddica, cuja solucao pode ser expressa pela série de Fourier

B(¥) = By + Precos U + Prssen W + [y cos 2V + fogsen 2V + - - - . (2.8)

Segundo [15], em helic6pteros convencionais de escala real, a magnitude da segunda
harmonica é menor que 10% da magnitude da primeira. Desta forma, a segunda har-
monica e as harmonicas de mais alta ordem sao comumente desprezadas no processo de
modelagem, i.e.,

B(V) = By + Prccos W + Pygsen V. (2.9)

O bloco da Dinamica das Pas Rotativas determina o médulo e a direcao da propulsao
gerada pelo rotor principal T,z como funcao de O /g, f1s € [ie, € 0 médulo da propulsao
do rotor de cauda Trg como funcao de Org, dado que sua orientacao ¢é fixa. Conforme
mencionado anteriormente, tais valores dependem das relagoes fisicas construtivas da

aeronave.

Dado que o angulo S(¥) define a orientagao da propulsao gerada pelo rotor principal,
sua influéncia no deslocamento longitudinal e lateral do helicoptero é uma consequéncia

do processo ciclico do rotor principal, a qual esta ilustrada na Figura 16.

No bloco de Geragao de Forcas e Torques, o médulo da propulsao do rotor principal e
de cauda, associadas as orientagoes definidas por ;5 e ., sao decompostas em um vetor
tridimensional de forcas f e outro de torques 7T, que irao atuar no corpo do helicoptero

durante sua navegacao no espago Cartesiano.

Com relacgao as forcas que atuam sobre um helicoptero, tém-se as propulsoes geradas
pelo movimento das pas, o arrasto sobre a fuselagem, devido ao deslocamento da aeronave,
e as rajadas de vento incidentes sobre o veiculo. Neste trabalho, o arrasto e os efeitos das

rajadas de vento foram tratados como distirbios, dado que os testes de validacao foram
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Figura 16: Representagao dos angulos de flapping.

realizados em ambientes internos com o helicoptero se deslocando a baixas velocidades,
de modo que a influéncia desses fosse pequena quando comparada a dinamica da aeronave
durante as manobras de voo. Desta forma, o vetor de forcas atuando sobre o corpo do

helicoptero pode ser descrito como

bf:v = TMR sen Blc

°f
bfy = Tyrsen B bp bf _ bft
bfz = Tr oS Bic cos Bis ! bf !
bfytr = TTRa .

Vale lembrar que a forca gravitacional atuando sobre a aeronave deve ser incluida nas

equacoes de forca, como apresentado nas Secoes 2.5 e 2.6.

Com respeito aos momentos e torques atuantes sobre o helicéptero, tém-se o momento
resultante da rotacao do rotor principal e de cauda, o momento devido ao arrasto aero-
dinamico das pas do rotor e o momento devido a aceleracao e desaceleracao das pas dos

rotores.

O vetor de torques resultante da propulsao do rotor principal e de cauda é dado por

— bfx -
bLT 0 Hmz Hmy Ltz bf
‘Mp| = |Hp. 0  Hp, 0 bfy : (2.10)
bNT Hmy _me 0 _Ltm bf ’

ytr
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onde os termos H e L representam as distancias cartesianas do centro de gravidade (ponto
de controle) a origem do plano formado pelo rotor principal e a origem do rotor de cauda.
A Figura 17 apresenta os bragos das propulsoes dos rotores, que resultam nos momentos

sobre a aeronave.

Para entender o momento devido ao arrasto aerodinamico das pas dos rotores, pode-se
imaginar a situacao onde o helicoptero esta pairando e o piloto deseja elevar sua altitude.
Para que isto seja feito, o passo coletivo deve ser incrementado, a fim de aumentar o
angulo de ataque das pas e gerar um maior arrasto aerodinamico das pas na massa de ar.
Essa acao causara uma perda de momento angular das pés, que serda compensada pela
aceleracao do motor principal (regulado automaticamente pelo ESC, que é controlador
interno de mais baixo nivel). Em contrapartida, para compensar o momento gerado
pelo sistema, o helicoptero tendera a girar no sentido oposto ao de giro das pas. Por
simplicidade, como mostrado em [2]|, o momento devido ao arrasto aerodinamico das pas
dos rotores pode ser aproximado por uma relagao quadratica em funcao da propulsao do

rotor principal e de cauda, dada por

Qur = AurTig + Bur
Qrr = ATRTQ%R + Brg,

onde By e Brgr sao os momentos de arrasto da pas quando o angulo de ataque ¢é zero.
Os coeficientes de inclinacao Ay g € Arr sdo uma aproximacao da inclinacao da curva de
crescimento do angulo de ataque das pas. Em adicao, a equacao quadratica que aproxima

o momento aerodinamico também inclui o momento gerado pela aceleracao e desaceleragao

Figura 17: Definicao dos bracos de forca aplicadas ao helicéptero, responsaveis pelos
momentos aplicados a aeronave.
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das pas dos rotores.

Assumindo que o momento gerado pela rotacao das pas devido ao arrasto aerodinamico
é perpendicular ao plano formado pelo rotor principal, sua orientacao sera funcao de Slc

e [fls, e sera dada por

bLQ Qg sen Pie
bMQ = |Qmrsen By — Qrr | - (2-11)
bNQ Qg cos B cos Big

O vetor de torque resultante ¢ dado por

°f
QMR sen 610 0 _Hmz _Hmy Ltz bf
bT = QMR sen ﬁls - QTR + Hmz 0 Hmz 0 bfy : (212)
QMR Cosﬁlc Cosﬁls Hmy _Hmz 0 _Ltz bfz
ytr

Vale antecipar que na Secao 2.6 o momento gerado pela rotacao das péas devido ao arrasto

aerodinamico é descrito como um disturbio no sistema a controlar.

Por fim, o bloco da Dinamica do Corpo Rigido descrito pelas equagoes de movimento
translacional e rotacional da aeronave, quando sujeita a uma acao de forgas e torques.
Sua saida fornece a posicao, orientacao e velocidades linear e angular do helicéptero com
respeito ao referencial inercial, além da taxa de variacao da orientacao do veiculo em

relacao a seu proprio sistema de referéncia.

2.3 Principio de Funcionamento de um Quadrimotor

Esta secao descreve os principios basicos de navegacao de um veiculo aéreo de quatro
pas rotativas, também conhecido como quadrimotor. Primeiramente, é importante dizer
que, assim como um helicéptero, esta aeronave necessita de no minimo seis variaveis para
determinar sua posicao e orientacao no espaco cartesiano, definidas por & e 7, respecti-
vamente. Sua estrutura bdsica pode ser representada pela Figura 8(b) e o aeromodelo

utilizado nesse trabalho é mostrado na Figura 18.

Ao contrario de um helicoptero, um quadrimotor possui um conjunto de quatro
motores armados em forma de cruz, que sao acionados de forma independente. A variagao
coletiva das forcas de propulsao, resultante da velocidade angular dos motores, governa
a navegacao tridimensional da aeronave. E importante dizer que as pas desses veiculos

apresentam comumente um angulo de ataque fixo.
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A ilustragao do movimento obtido pelas variagoes de velocidade angular dos motores
é mostrada na Figura 19 [24]. Como se pode verificar, dois motores opostos giram em
sentido horario, enquanto os outros dois giram em sentido anti-horario, configuracao que

elimina o efeito de anti-torque na fuselagem causado pela rotagao das pas pelos motores.

Por fim, vale dizer que os quadrimotores ainda sao muito pouco frequentes, em termos
de uso cotidiano, ainda que sejam mais estaveis e apresentem todas as caracteristicas de
voo de um helicoptero. Entretanto, eles possuem uma baixa capacidade de carga em voo,

quando comparados a um helicéptero com dimensoes similares [15].

Dado que um quadrimotor é um veiculo composto de quatro motores simetricamente

distribuidos ao redor de um corpo rigido, seu deslocamento no espago ¢ dado pela variagao

() (f) (g) (h)

Figura 19: Ilustracao do movimento do quadrimotor obtido pelas variacoes de velocidade
angular dos motorores. (a) Guinada no sentido anti-horario, (b) Guinada no sentido
horario, (c¢) Rolagem no sentido anti-horario (d) Rolagem no sentido horario, (e)
Movimento vertical de decolagem, (f) Movimento vertical de aterrissagem, (g) Arfagem
no sentido anti-horario, (h) Arfagem no sentido horario.
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de velocidade conjunta de cada um de seus motores, os quais estao diretamente acoplados
as hélices. O perfil da hélice associado a sua velocidade de giro resulta na geracao de
uma forga de propulsao. Conforme pode ser visto na Figura 9, as forcas de propulsao

b

geradas por cada um dos seus motores estao todas apontadas na diregao °z no sistema de

referéncia da aeronave, e sao sempre positivas.

Nesse trabalho, o modelo de baixo nivel adotado para o ArDrone Parrot pode ser

detalhado conforme ilustracao da Figura 20.

Para o ArDrone Parrot, o sistema de baixo nivel é responsavel por sua estabilizacao
horizontal (ancoragem) e vertical (controle de altitude). Em outras palavras, um contro-
lador interno é responsavel pela execu¢ao de manobras de voo pairado (hovering), quando

nenhuma agao de controle externa é enviada ao veiculo.

O primeiro bloco refere-se ao controlador de mais baixo nivel, composto por uma
malha de controle interna, aqui definida por um controlador PD. Tal bloco recebe os
comandos enviados por um joystick ou por uma controlador automatico, que sao definidos
nesta ordem: angulo de arfagem 6,, angulo de rolagem ¢4, taxa de guinada Yq e taxa de
elevacao vertical z;. Como saida, tem-se as variacao de tensao necessarias para alteracao
das velocidades angulares dos motores e, consequentemente, da rota de voo da aeronave.

Em outras palavras, este bloco é definido por

Av, 1 =1 1 1] [Kaed + kot
Avs| |1 1 -1 kdgé + ol (2.13)
Awvg -1 1 1 1 k‘dww + k‘pww
Avy —1 =1 =1 1| | kg? +kp.?

onde ¢ = ¢4 — ¢ é o erro de rolagem existente entre o valor comandado e o valor corrente
da aeronave. Similarmente, tem-se os erros de arfagem 6, da taxa de guinada ¢ e da taxa
de variagao de altitude Z. As constantes k,; e kq4; sao os ganhos proporcionais e derivativos

do controlador de estabilizacao de mais baixo nivel da aeronave.

Nota 2 Os comandos u; enviados pelo joystick ou controlador automdtico estao norma-

lizados entre £1. Logo, para determinac¢ao do valor desejado de rolagem, por exemplo,

ug Avm Wm1 fi
Uy | Malha Interna: Avpa Modelo Wm2 Modelo de f2
o——>{ Controlador Dinamico dos - —>eo
Propulsao
Uy, PD Avp3 Motores Wm3 fa
Uz Avmg Wm4 fa

Figura 20: Diagrama de blocos do modelo de baixo nivel do ArDrone.
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faz-se g = UpPmax, ONde Pmax determina o mdximo valor de escala adotado. Uma andlise

similar € realizada para os demais sinais de controle de bairo nivel.

Nota 3 Os motores do ArDrone nao estdo alinhados com os eixos®

x ey, e sim rotacio-
nados em 45°. Desta forma, para execucao de qualquer manobra lateral ou longitudinal,
faz-se necessdrio o acionamento conjunto de todos os motores, diferentemente de outros

trabalhos encontrados na literatura.

Tomando agora o segundo bloco do diagrama e considerando a modelagem dos motores

brushless do ArDrone idéntica aos motores CC convencionais de escova, tem-se que

di,
Uy, = Lmé ¥ Ryyig + 0y, (2.14)

onde v,, é a tensao aplicada ao motor, L,, e R, representam a indutancia e a resisténcia

do motor e i, é a corrente de armadura. v, é a forga contra-eletromotriz, dada por
Vp = k:bwm, (215)

onde k;, é uma constante interna que envolve o fluxo do campo magnético ¢ (considerado
constante nesta abordagem) e w,, é a velocidade angular desenvolvida pelo motor. Em

adicao, o torque produzido no eixo no motor é dado por
T = kmia, (2.16)

onde k,, ¢ uma constante interna que também envolve o valor de .

Considerando que o motor esta conectado ao rotor através de uma relagao de engre-

nagem, a equacao da inércia rotacional é dada por

d
Jm%wm + Bwy, = T — %, (2.17)

onde J,, é o momento de inércia do motor, B,, representa um termo dissipativo, r é a

relagao de engrenagens e 7; é o torque de carga.

Considerando que a constante de tempo elétrica ¢ muito menor que a mecanica, i.e.,
£m & gm a0 associar (2.14), (2.15), (2.16) e (2.17), tem-se
RJ,, d RB R
— = —w, — 4 k) wp=v— —1. 2.18
o AL ( o | ”)“ U (2.18)
Nota 4 A relagao entre vy, e w,, apresentada em (2.18) € aplicada a cada um dos motores

do veiculo, sendo que vy, = Vymo+ AUy, onde v,,, € a contribuicdo de tensao necessdria para
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que a aeronave erecute uma manobra de hovering. Em outras palavras, v, representa o

valor de tensdo necessdrio para compensar o peso do ArDrone através de seus propulsores.

O modelo de propulsdo, conforme discutido em [14], pode ser representado por

f=Cpl, (2.19)
7 = Cw? (2.20)

onde Ct e C; sao constantes paramétricas aerodinamicas dependentes do nimero, largura
e forma das pas do rotor, do raio interno e externo do fluxo de ar pelo rotor, da densidade

do ar, dentre outras, que se assume constantes para aplicacoes restritas.

Note-se que as Equagoes (2.18), (2.19) e (2.20) sao idénticas para cada um dos motores
do ArDrone. Entretanto, deve-se ter em mente que os valores de tensao e velocidade
de cada motor devem ser corretamente associados. Caso isto seja respeitado, as forcas
f1, f2, f3, f1 ilustradas na Figura 9 poderao ser aplicadas ao modelo de corpo rigido da
aeronave. Vale comentar que f; sdo denominadas sinais de controle indiretos de alto nivel,

por nao existir uma forma de aplicacao direta através dos atuadores.

2.4 Modelo Cinematico de um VANT

A representagao de postura de um VANT no sistema de referéncia inercial (g) do
espaco tridimensional é dada por 9q = [€ n]T, onde & = [z y 2]T € R3 representa seu
deslocamento longitudinal, lateral e normal, e n = [¢ 0 ¥]7 € R3 indica os angulos de
rolagem, arfagem e guinada. Visualizando a Figura 9 e tendo em conta o referencial do
corpo do veiculo (b), tem-se *v = [T Q]T, onde T = [u v w]T € R3 sdo as velocidades

lineares do vefculo e Q = [p q r]7 € R? sao suas velocidades angulares em (b).

De uma forma similar a [21], a rela¢do de velocidades entre os sistemas de referéncia

inercial (g) e do corpo do veiculo (b), define 0 modelo cinematico da aeronave dado por

v =J(n)a, (2.21)

onde J(-) é a matriz Jacobiana que relaciona tais sistemas de referéncia, descrita por

J(n) = [R 0

€ RS (2.22)
0 W,
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Por sua vez, tem-se que R € SO(3) é a matriz de rotacao definida por

cos # cos Y cos 6 sen ¢ —sen
R = |sen¢senfcost) — cospsent sengsendsent) + cosgcost) senpcosd| , (2.23)

cos ¢sen @ cos) 4+ senpsenty cos@senfsenty — sen@cosyy cos@cosl

e a transformacao das velocidades rotacionais no referencial global para o referencial do

veiculo dada por
1 0 —senf ||o

Q=W,7= [0 cos¢ sen¢pcosf||0 (2.24)
0 —sen¢ cos¢cosd ||

2.5 Modelo Dinamico de Alto Nivel de um VANT
segundo Newton-Euler

Em [10], as equagoes fisicas de movimento de Newton-Euler sao utilizadas para repre-
sentar o modelo dinamico de helicéptero miniatura, controlado através dos comandos de
rolagem, arfagem, guinada e propulsao enviados por um radio controle. A fim de detalhar
mais o modelo da aeronave, os autores agregam os principios basicos da aerodinamica
para representacao dos termos de propulsao associados a uma manobra de voo. Em
adicao, esse trabalho apresenta em sua modelagem a interagao entre o flybar e o rotor
principal, enfatizando o aumento da estabilidade da aeronave durante tarefas de voo
assistido. J& em [5] técnicas de linearizagao aproximada sao aplicadas ao modelo dinamico
obtido para a realizacao de tarefas de seguimento de referéncias de posicao e de angulo de
guinada. Ainda neste contexto, em [6] o modelo simplificado de um helicéptero miniatura
obtido segundo as equacoes de Newton-Euler ¢é utilizado na proposta de uma estratégia de
controle servo-visual, com estabilidade demonstrada, utilizando técnicas de back-stepping.
Em [20], o modelo dinamico analitico simplificado é obtido com a finalidade de projeto
e simulacao de sistemas de controle de voo para realizacao de manobras acrobaticas
utilizando helicépteros miniatura. J& em [7], apds descricao matemadtica da cinemética e
da dinamica de um helicéptero, um controlador aninhado (em cascata) é proposto para
controlar a orientagao do veiculo (em um lago de controle mais interno, i.e., nivel inferior) e
sua posicao tridimensional (em um nivel de controle superior onde sao definidas as missoes
de voo). Nos trabalhos de [8], as equagoes de Newton-Euler sao utilizadas para representar
o modelo de corpo rigido de um helicoptero em uma tarefa de aterrissagem sobre um navio

utilizando um sistema de cabos como guia, o qual possibilita a medicao dos angulos de
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elevacao e de azimute em relacao a plataforma de pouso. Para estabilizar cada uma das
variaveis de posicao e orientacao do sistema helicoptero-navio sao projetados controladores
do tipo PD. Ja em [9], o modelo dinamico da aeronave é representado no espaco de estados,
apos linearizacao, e, em seguida, ¢ utilizado no projeto de um controlador étimo para
realizacao de tarefas de seguimento de trajetéria. Uma linearizagao do modelo completo
também é apresentada em [1], seguida da identifica¢ao dos parametros do modelo dindmico
do helicéptero, utilizando métodos de erro de predicao, e do projeto de controladores PID
para quatro sub-sistemas SISO.
Através da formulagao de Newton-Euler, como apresentada em [1, 5-10], tem-se

? bf] , (2.25)
Q

QxmY
Q x IO

br

mls  0O3x3
03,3 I

onde I3 € R**3 é a matriz de identidade, I € R3*3 é a matriz de inércia e m é a massa do
veiculo. Além disso, T e {2 s@o os vetores de aceleragao linear e angular, respectivamente.
Por fim, °f e °7 sdo os vetores de forcas e torques aplicados ao veiculo, expressos no

sistema de coordenadas estabelecido em seu centro de gravidade, sendo

0 X L
"F=RTL 0|+ |Y| e 'r=|M|,
mg Z N

onde g é a constante de aceleracao gravitacional e os termos {X,Y, Z} e {L, M, N} sao,
respectivamente, o somatério de forgas (exceto aquelas geradas pelo vetor gravidade) e

torques que atuam sobre o corpo do veiculo, dependendo de sua configuracao.

A matriz de inércia citada anteriormente é dada por

[zz [zy [a:z
1= |1, 1, I, (2.26)
Ia:z Iyz Izz

Em alguns trabalho, considera-se somente os termos de maior magnitude, os quais compoem

a diagonal principal da matriz, i.e.,

L, 0 0
I=|0 I, 0 (2.27)
0 0 L.

Isto pode ser admitido caso se assuma a simetria de um helicoptero ou de um quadrimotor
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em relacao ao plano xz. Nesse caso, I, e I,. sao iguais a zero, enquanto [, ¢ distinto
de zero, porém com uma magnitude muito inferior aos elementos da diagonal principal,

sendo, portanto, desconsiderado [10].

Desenvolvendo (2.25), encontram-se as equagoes de um corpo rigido de seis graus de

liberdade, dadas por

= ovr—wp—gsenf+ X/m

0 = wp—ur+gsenpcost+Y/m

W = uq—vp+gcospcosl+ Z/m (2.28)
p = qr(dyy — L2)/Low + L/ Ly

q¢ = pr(le.— L) /Ly + M/,

Po= pqlae — Iyy)/ L. + N/ L.

Comumente, a Equacao (2.24) completa o modelo dinamico de alto nivel descrito

segundo as equagoes de Newton-Euler.

2.6 Modelo Dinamico de Alto Nivel de um VANT
segundo Euler-Lagrange

Uma segunda forma de representacao do modelo dindmico de um VANT ¢ através da
formulacao de Euler-Lagrange, de modo similar aos trabalhos [10-12], e que serd utilizada
na proposta dos controladores apresentados no Capitulo 3. Nesse caso, uma aeronave
(representada como um corpo rigido sujeito a agao de forgas e torques externos) pode ser
descrita pela funcao Lagrangiano L, a qual representa a diferenca entre a energia total

cinética K e a potencial U,
]_ ‘T M ]_ T
L:K—U:§m£ §+§Q I — mygz, (2.29)

onde m é a massa total do veiculo e g é a aceleracao gravitacional. Q) € R3*3 e I € R3*3
representam o vetor de velocidade angular do veiculo em (b) e a matriz de inércia do corpo

rigido, definidos, respectivamente, por (2.24) e (2.26).

Para que o modelo dinamico seja obtido, L deve satisfazer a restricao de Euler-

d (oL _ 9L _
dt \ 0q oq

onde f e 97 representam as forgas e torques aplicados ao sistema.

Lagrange, dada por

gf] , (2.30)

It
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O vetor de forcas f, que representa as entradas de controle translacional indiretas, é

dado por . .
f=f 5 £ =RALA B £ R (2.31)

onde R é a matriz de rotacao e A; é a matriz que relaciona o arrasto gerado pelos
propulsores do veiculo e a forca total atuando sobre ele. Para um helicoptero e um

quadrimotor, essa matriz é dada, respectivamente, por

100 0 0000
An=10 1 0 —-1| e Agy=10 0 0 0]. (2.32)
001 0 1111

Observando a matriz A; correspondente ao quadrimotor, é possivel concluir que todas
as forcas de propulsao estdo apontadas para cima, na direcdo do eixo °z. Desta forma,
a execucao de uma manobra depende da variacao da velocidade de cada motor indi-
vidualmente e, portanto, de cada propulsao gerada. Diferentemente, no helicéptero, a
forca de propulsao principal tem sua direcao determinada pelos angulos de ataque das
pés principais, enquanto a propulsao de cauda produz movimentos de guinada, além de
compensar o efeito de anti-torque causado pela reacao da fuselagem ao giro do sistema

que compoe o rotor principal.

De forma similar, o vetor de torques 7, que indica as entradas de controle rotacional

indiretas, é dado por

"':[qu To Tw}T:Ar [f1 fa f3 f4T> (2.33)

onde a matriz A, corresponde aos bragos das forgas responsaveis por gerar os torques que

irao atuar no corpo da aeronave. Para um helicoptero, essa matriz é

0 _Hmz _Hmy LtZ
An= |Hp, 0 H,. 0 |, (2.34)
Hmy - Hmz 0 _Lt:v

onde Hy,;, Hpy ¢ Hy,, representam a distancia cartesiana entre a origem do plano formado
pelo rotor principal e o centro de gravidade do veiculo, e Ly, e Ly, representam a distancia

cartesiana entre o rotor de cauda e o ponto de controle (comumente coincidente com o
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centro de gravidade). Para um quadrimotor, tem-se

kv ki =k —k
Ar — —l{}l k?l k’l —kfl ) (235)
ko =k ke —ks

onde ki representa a distancia entre a origem do sistema de referéncias no corpo da
aeronave e o ponto onde a forca de propulsao é aplicada, e ks representa a relacao entre

o torque gerado pelo motor e sua correspondente propulsao.

Dando continuidade, observe que o sistema descrito por (2.29) nao hé uma relagao
explicita entre & e 7, isto é, ndo hd termos cruzados (correlacionados) de velocidades
translacionais e rotacionais no Lagrangiano. Portanto, a equacao de Euler-Lagrange pode
ser divida em dinamica referente as coordenadas de translacao £ e de rotacao 7. Sendo

assim, o Lagrangiano translacional é dado por
1 -2 .9 -2
L, = im(x + 9+ %) —mgz (2.36)

e sua dindmica, a partir de (2.30), é dada por

.

d (0L,\ 0L,

dt(ag) | (2.37)
Z4+g

Enquanto isso, a dinamica do Lagrangiano rotacional dado por
Lor [ .
L, = 59 10 = 5 W, IW,n, (2.38)

ap6s aplicar (2.30), é representada por

d (OL,\ 0L, d[d (1., . o (1., o
e L I 9z I
di ( 87’7) oy dt |0 (2" Wy W"”)] an (2" Wy TWai

A0 (1, N 0 (1. .
it 7 (3771) | =35 (31709)

= M,n+ M,n — QQT an n=r, (2.39)

7 0 0
ondeM,«:WnTIWneQ': 0 n O e R9%3,
0 0 g
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Por fim, o modelo dinamico nao linear deste sistema pode ser escrito como

A 1 A B
0 M,(n)]| 4] [0 C.(n.0)]| |7 0 T D,
1 ..M,

onde C.(n,7) = M, — =pT=—=L € R®>3 ¢ a matriz rotacional de Coriolis e forcas

centripetas, e G = [0 0 mg|]" é o vetor de forga gravitacional. D representa aqui o
vetor de disturbio e forcas de friccao atuando sobre a aeronave, o qual inclui os efeitos
aerodinamicos da fuselagem, a resisténcia do ar, rajadas de vento, efeitos do solo e dentre

outros. Por simplicidade matematica, a Equacao (2.40) pode-se representar como
M(q)d + C(q,9)q+ G =7 - D, (2.41)

e as propriedades a seguir podem ser observadas:

i. M(q) ¢ simétrica e definida positiva;
ii. M(q)™! existe e é também definida positiva;
iii. C(q,0) =0 Vq e R?;

iv. C(q,q)q ¢ uma forma quadratica em q;

. oM .
v. N=M-2C = ¢' — — M ¢ anti-simétrica se C(q, q) é obtida através dos simbolos

dq
de Christofell.

Considerando agora somente a parte rotacional do modelo dinamico de alto nivel da

aeronave, pode-se escrever a matriz de inércia como sendo

— L2089 + LpySeco

+Ia:zc¢ct9

________________________________________________________________________________

Tyysececo — 1,.54c4Co

Ipycoy — Ipss +I,.c2co — I,.5%¢o
1\/[7 = 7yee w20 ' 2]y28¢0¢ , e e (2'42)
____________________________________________________ “Taycoso ¥ Tnasoso
Lyysececo — 1..54ChCo Imsg + Iyysicg
—LzzS9 + I:vy5¢ct9 : 9 2 | 2 9
! +Iyzc¢09 — Iyzsd)ce ! +IzzC¢Cg — 2I,ys¢50CH

+1;.coch

—Ipycps0 + 1225450 —2I;.ceS0co + QIst¢c¢c§ ]

As propriedades apresentadas para (2.41), verifica-se para M, e C,, uma vez que M
e C sdo matrizes bloco diagonal. Sendo assim, ao observar M, em (2.42), verifica-se
sua propriedade de matriz simétrica. Além do mais, pode-se verificar que M,. é definida

positiva e que existe M"! também definida positiva.
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No que se refere a matriz de Coriolis e forcas centrifugas da parte rotacional do sistema,

tem-se C,(n,7) = M, — %_T aé\gr, onde
[ —Ipabco ]
0 —Loydsy — Lngcy + 1oy (depco — O5450)
________________________ e et )
Iyy(éci@ - gf)sice — 0s4ch50)
—21,,P54C4 fIZZ(d.)cice - d-)sice — Bsgces0)
—Loybsy — Iy +21,.p54C4 1. (—4dsgchco — 9.03559 + 933559)

—2I,. ((/5035 - ¢3?¢) + 1oy ($sg50 — Ocgcp)

M, = | | . .
R e I Thx(Geoso +0s0c0) |
, . . . \ 21339-8969
v Ly (pcico — ¢psieg — Ospcpsg) . .
) ! yy( ;b . ;5 . e : +21yy(¢)s¢c¢c§ 79535909)
—1,..0cq : —Izz(cécd)c.g — ¢sgco — Osgceso)+ ! : 5 . )
. ) ! . - - ! 72122(9%5909 + PspCecy)
Ly (Pcoco — 0sp50) 1 Iy (—4dsgceco — Ocise + 0sisg) . o s
. : ! . . v =20, (pcesece + Ospcy — 05455)
— I (Psgco + Ocysg) + 1y (05459 — Ocpea) : . S,y
; : . v =20, (—¢sgsece + Ocgcg — cysy)
: + 1. (Ppcyse + 0spco) ; 5 :o.g )
| ; +21yz(¢)c¢ce — ¢sicy — 20s4c480C0) ]
€
M
< on

Iy (—20s4c4 + z/)cice — z/}sic(g) Iyy(éci@ - 9.53509 + 2hs4chcl)

+IZZ(293¢C¢ — w'c?bc.g + lb'sice) —Izz(écic.g - 933509 + 2¢s¢c¢c§)
Loy (—dsy + sps0) + 1y (Pepco + Osy59 — 29chspce)
+Im(f¢.)c¢ + z/}%se) ! +Im(f(,z-55¢09 + éc¢59 + 2@[15@909)

fQIyZ(H-ci - 953) + 2hsycpcn) 421, (—20s4chco + 1/503)03 - 1/)5209)

__________________________________________________________________________________________________________

I:vz (7(1-509 + 21/)5009)

Ly (=054 + tesco)
—Ixz(écqg + ¢5¢C‘9) '

—I,ys4c450 . .
. ! vy . oee ! —Iyy(98¢0¢59 + 21#528909)
—Izztpco ! +1..s4Chs0 : . :
. ! P g o ! +IZZ(HS¢C¢59 — 2¢C¢5969)
—Lpys450 ! +1y:(sise — ey se) ; . . S _r
. : . v =Ty (Pspse + Ocpco + 200spcy — 2005457)
—Ixzw6¢89 ! —Ixy¢0¢69 ' s . . 9 . 9
. . v =1, (0cpsg — Ospco + 29cych — 20pcysy)
i +pspco ' - - .
! ! +Iyz (98¢89 — 96¢89 — 4¢S¢C¢5969)
0 ! 0 i 0

E facil verificar a propriedade de que a matriz de Coriollis é igual a zero se as
velocidades generalizadas 1 sao nulas, isto é, C(n,0) = 0 Vq € R3. Quanto & propriedade
de anti-simetria, nao é possivel dizer diretamente que a matriz

- on

é anti-simétrica, dado que C(n,7n) nao foi obtida mediante os simbolos de Christofell.
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Entretanto, tal propriedade pode ser obtida reorganizando os termos do produto N7,

€Xpresso como

99( 21,y s¢Cp + 21..84C4) + ww ( yys¢c¢ce Izzsd)cd)cz) +
01) <2Iyy03509 — 2Iyys¢c.9 — 2lzzc¢09 + ZIzzsd)c.g + Imce) + 6 (Ipzco — Ipzco)

<Z>9 (21,yspcy — 21..54Cq) + <Z)w (—2] 2CO — IyyciCQ + 1 ys¢09 + Izzc¢09 Izzs?bc.g) +
Ny = 91/}( Iyysgcyse + I..54ces0) + 1/)1/1 (2]1,935909 — QIyys¢5909 - QIZch)sece) +
o (Iyyc¢09 — Iyy%c(g + Iyysd)ce — Iyysd)ce + Izzcic(g — Izzcic(g + Izzsi@ — Izzsi@)

cem
L O(Laysy — Luacs) 1 dTuycpco — Luzsgcp)
L 0(—21, 550 + 21,54 +6(1 wCoco — Lyysico
; —21,.¢% + 21,.57) —IL.cieo + L.shco
0 +(Ipeco + Iyycic(g —41,:54C4Ch)
—IyysiCQ — IzzciCQ +0(21yyspcpcs — 21, 84CCa
! +IzzsiCQ + 31.y5450 —2IycpS0 + 21,.5¢450Co
___________________________________ | F8Luscoso — Alyssocecs) | +2Lcch — Lsich)
. l i H(—Iaco)
SLuysp+ Lozcs) | L -
. | b HO(—Iyysecsse + L2spCsS0
+9(21yy8¢0¢ —21,,54Cq : |
) ) —Ipyceco + Iz254c0 ]
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Apés obter a matriz N na forma anti-simétrica, é possivel obter uma nova matriz de

Coriolis e forgas centripetas dada por C,(n,n) = % (MT (n) — N) , e
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Por fim, o modelo dindmico de alto nivel de um helicéptero ou quadrimotor, descrito

por (2.40), pode ser completamente representado utilizando (2.42) e (2.43).

2.7 Modelo Dinamico de Alto Nivel Representado na
Forma Subatuada

Segundo [25-27], um sistema completamente atuado é aquele cujo o nimero de sinais
de controle disponiveis para atuacao em um sistema mecanico é igual a dimensao de seu
espago de configuragoes (graus de liberdade). Por outro lado, um sistema mecanico é
classificado como uma maquina subatuada, quando o niimero de atuadores é menor que o
niumero de graus de liberdade. Portanto, devido a impossibilidade de atuacao em qualquer

configuragao do espaco, aparecem algumas limitagao de movimentacao.
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De acordo com [28], um sistema robético é denominado uma mdaquina subatuada
sempre que nao seja possivel produzir uma aceleracao em um grau de liberdade especifico
(DOF, Degree of Freedom) deste sistema em um instante de tempo também especifico, sem
que haja uma modificacao indireta de outros graus de liberdade. Em outras palavras, o
controle das variaveis indiretamente atuadas/passivas é dado pelo acoplamento dindmico

entre elas e as varidveis atuadas/ativas (que estao diretamente associadas a atuadores).

Quando um sistema mecanico é completamente atuado, a técnica de linearizagao por
retroalimentacao pode ser perfeitamente aplicada para controla-lo, uma vez que ele nao
possui, por defini¢ao, dinamica zero. Entretanto, tal abordagem nao pode ser diretamente
aplicada em sistemas subatuados, como, por exemplo, maquinas voadoras, caminhantes e
nadadoras. Nestes casos, ¢ possivel a aplicagao da linearizacao parcial, onde o subconjunto
de varidveis atuadas/ativas sao linearizadas por retroalimentagdo nao linear. Caso a
dinamica zero apresente um forte acoplamento inercial entre os DOF's, o subconjunto das

varidveis nao atuadas/passivas pode também ser linearizado por retroalimentacao [27].

Nota 5 O conceito apresentado de varidvel passiva difere do conceito apresentado na
teoria de passiwvidade de sistemas entrada/saida. Aqui, uwma varidvel passiva é aquela
cujo actonamento nao pode ser diretamente modificada por um atuador especifico. Em
outras palavras, sua dinamica depende da existéncia de um acoplamento dinamico forte

do sistema, i.e., sao varidveis passivamente controladas pela atuacao das varidveis ativas.

Conforme mencionado anteriormente, maquinas voadoras, tais como quadrimotores,
helicopteros e avioes, sao sistemas com caracteristicas subatuadas, cujo modelo dinamico

de alto nivel pode ser descrito como

Mpp Mpa (jp + EP Op

= , (2.44)
Map Maa (.ia Ea fa
o E, _ Cpp Cpa| |G . G, . D, ’
Ea Cap Caa qa Ga Da
ou simplesmente
o,
Mg+ E = e | (2.45)

Observe que os subscritos p e a sao utilizados para indicar os elementos passivos/nao

atuados e ativos/atuados, respectivamente. Considerando as aeronaves estudadas neste
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T

trabalho (helicdptero e quadrimotor), as varidveis passivas sdo q, = [x y] e as ativas
T
Sa0 q, = [z o 0 w} .

Nota 6 Se um quadrimotor ou helicoptero estd realizando um voo pairado na auséncia
de distiurbio horizontal, com angulo de guinada zero em relagao ao referencial inercial,
entdo seu sistema de referéncia proprio (b) serd paralelo ao sistema inercial (g). Nessa
situagao, se o veiculo deve realizar um deslocamento horizontal em x (ouy), uma manobra
de arfagem (ou rolagem) deverd ser executada previamente. Neste sentido, considerando
que o deslocamento horizontal depende da reacao de outros graus de liberdade da aeronave,
assume-se que x ey sao varidveis passivas/ndio atuadas, que formam q,, enquanto as

demais varidveis (altitude z e orientagdo n) sao definidas como ativas/atuadas.

Visando representar (2.40) como (2.44), deve-se primeiramente considerar o conjunto
de forcas de propulsao geradas pelo préprio veiculo. Pela Figura 9, observa-se que f, =
[f1 fo f3 fa]' representado no referencial da aeronave (b) sao as forcas produzidas pelo
helicéptero (ou quadrimotor) para se mover no espaco 3-D, as quais podem ser escritas

como

f

T

R
Al ¢ R6*4, (2.46)

T

fa:A#[

e R*, com .A:[

com A” sendo a pseudo-inversa de Moore-Penrose & esquerda.

Fazendo agora a pré-multiplicacio de A# em (2.40), obtém-se o modelo dinamico

atuado/ativo dado por

f, = A* (Mg + Cq+ G + D) = A*Mg + A* (Cq + G + D)

= [mAflg A#MT_ g + A* (Cq+ G + D)
-
o [+ on o
o |

Enfatizando, tem-se que

M, M| = |mAfL AFM,| € RPC

De acordo com [29], sistemas subatuados sao sistemas nao holonémicas, cuja restrigao

de segunda ordem dada por

M,.4. + M,,4, + E, =0, € R? (2.48)



2.7 Modelo Dinamico de Alto Nivel Representado na Forma Subatuada 117

a qual pode ser obtida de (2.44) e representa a dinamica zero do sistema, a qual envolve

os graus de liberdade diretamente atuados e aqueles denominados passivos.

A fim de descrever o modelo passivo de um aeronave conforme (2.48), define-se

Mr¢ C’I"d) RCE
MT = MT@ 9 CT’ = CT’Q S RT = Ry )
Mm/, Crw Rz

onde cada linha das matrizes contém uma representacao de matriz 1 x 3.

2.7.1 Modelo dinamico nao atuado/passivo de um helicéptero

Expandindo (2.31) e (2.33) para um helicéptero, tem-se

fl Rxf T¢ - mzfQ - Hmny + Ltzf4
f2 = 7?'yf_}_f4 S To | — Hmzf1+Hmmf3
f3 sz T Hmyfl - Hma:f2 + Ltzf4

Manipulando tais relacoes, encontra-se

Ty = —Hmz(Ryf -+ f4) — Hmszf —+ Ltzf4 (249)
79 = HpoRof + HyoRE (2.50)
Tw = HmyRmf — Hmz(Ryf + f4) + Ltmf4 (251)

Escrevendo (2.51) como

Ja= [Tw + (Hm:vRy - Hmny)f]

Lt:): - Hma:
e substituindo em (2.49), obtém-se

Ltz - Hmz

Ltz - Hmz
0= Ty — m’rw —+ |:HmzRy + Hmsz -

=174 +aq7y + Gif
= M, i + Crgi) + Dy + a1 (Myyij + Crypt + Dyg) + Bi(mé + G + Dy)

+ 511G + D,y + a1Dyy + 51Dy,

Ui

= ﬁlm Mr¢ + Oéle/,:| + [0 Cr¢ + clemp}
(2.52)

coma; € Re 3 € R3.
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Tomando agora (2.50), obtém-se

0=m9— (Hmsz + meRz)f

= Mr@ﬁ + Cr@ﬁDTG + 62(m£ + G+ Dt)
3
7

= [ﬁzm Mrg] + [0 Cr9i| + $2G + Dy + 82Dy, (2.53)

Ui

com 35 € R3.

Agrupando (2.52) e (2.53), pode-se obter a restrigdo de segunda ordem apresentada

em (2.48), e agora escrita como
mBs M,, 3 N 0 C,,
mﬁl Mr¢+CVerw 77 0 Cr¢+alcrw

. +
Ui 851G

J-bs

D,, + 6,D; ] _ [0

, (2.54)
Dr¢ _'_CtlDT'w +B1Dt O

a qual representa o modelo dinamico nao atuado de um helicoptero.

2.7.2 Modelo dinamico nao atuado/passivo de um quadrimotor

Expandindo (2.31) para um quadrimotor, tem-se imediatamente
A T
RTf = [0 0> fi] : (2.55)
i=1

e apds aplicar (2.40), obtém-se

mR, O 3 0 0] |¢ —mgs R.D
§ i § i 956 i tl
mR, 0| |7 0 Of [n Mycese R,D;
que define a restricao de segunda ordem de um quadrimotor.

Finalmente, associando (2.47) e (2.54), para um helicéptero, ou (2.47) e (2.56), para

um quadrimotor, obtém-se
Mq+Cq+G+D:[f], (2.57)

que pode ser facilmente representada como (2.44), uma vez que as varidveis passivas g, e

ativas q, ja foram previamente definidas.
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Dado que o modelo dinamico de baixo nivel é completamente atuado, uma represen-

tacao na forma subatuada nao se faz necessaria.

Nota 7 As matrizes M e C de (2.57) diferem das matrizes M e C de (2.41), e logo as

propriedades definidas na Secdo 2.6 podem ndo ser respeitadas.

2.8 Consideracgoes Finais

Este capitulo apresentou um modelo dinamico de baixo e alto nivel de um helicéptero
e de um quadrimotor obtido através de equagoes algébricas e do formalismo de Euler-
Lagrange. Tendo em vista que o modelo de baixo nivel é completamente atuado, ou seja,
o nimero de comandos de entradas reais (valores desejados dos angulos de rolagem e
arfagem e taxas de variagao de guinada e altitude) é idéntico ao nimero de entradas de
controle indiretas (quatro forcas de propulsao), tal modelo pode ser representado através
de equacoes algébricas. Quanto ao modelo de alto nivel, tem-se um modelo subatuado,
uma vez que as quatros entradas de controle indiretas nao podem atuar e controlar
diretamente os seis graus de liberdade que definem a posigao e a orientagao da aeronave
no espaco cartesiano. Assim sendo, uma representacao na forma subatuada é realizada,
visando facilitar a proposta de um controlador baseado na técnica de linearizagao por
retroalimentacao parcial, cuja demonstracao de estabilidade pode ser feita através da
Teoria de Lyapunov aplicada a sistemas nao lineares. A proposta dos controladores é

apresentada no Capitulo 3 desta Tese.
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3 Controle de Voo

“Voar, voar; subir, subir;

Ir por onde for.”

(Byafra)

Diversos pesquisadores ao redor do mundo tém se dedicado ao desenvolvimento de
controladores para estabilizacao e navegacao de veiculos aéreos de pas rotativas. Tra-
dicionalmente, os controladores implementados estao baseados na estratégia de lagos de
controle interno e externo, os quais visam, respectivamente, estabilizar a orientacao da
aeronave e fazé-la navegar no espaco 3-D [1]. Porém, o fato de se garantir a estabilidade
e o desempenho dos dois sistemas de controle em separado nao garante a estabilidade e o
desempenho do sistema como um todo. Dai, vislumbra-se a necessidade de se encontrar
uma solucao integrada para o controle de posicionamento e orientagao da aeronave, o que

¢é tema de estudo de outra linha de pesquisa, comumente baseada em técnicas nao lineares.

Para o controle de quadrimotores, a literatura especifica apresenta controladores
baseados em diferentes técnicas como, por exemplo, linearizacao por retroalimentacao

(2, 3] e backstepping [4, 5].

Em [6], a técnica de linearizagao por retroalimentagao é utilizada para obtengao de um
sistema linear controlavel representado por um conjunto de sistemas SISO independentes
(desacoplados). Em [7], uma proposta de estabilizacdo da orientagdo de um VANT
do tipo quadrimotor é apresentada através da modelagem de baixo nivel de motores
CC e do controle de alto nivel capaz de controla-los. Técnicas de controle nao linear
baseadas na teoria de Lyapunov foram utilizadas no projeto do controlador, validado
experimentalmente. Em [8] os autores estendem seus experimentos no projeto OS4 e
comparam os resultados com as respostas obtidas por controladores classicos PD/PID
e um controlador étimo adaptativo LQ, durante uma tarefa de controle de guinada e
estabilizacao horizontal. Nesse trabalho, foi verificado que os controladores classicos sao
mais eficientes que os LQ, quando erros paramétricos e pequenos distiirbios sao levados

em consideracao.
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Conforme visto anteriormente, um VANT de pas rotativas é um sistema nao-linear
subatuado, cujo numero de variaveis de controle é maior que o numero de sinais de
controle. Como consequéncia, a atuacao de uma varidavel que nao seja diretamente atuada
deve ser feita de forma indireta, através de uma acao sobre uma variavel atuada, tendo
em vista a dindmica acoplada do sistema (dindmica zero). No caso da robética aérea
de pas rotativas, isto indica que uma alteragdo no angulo de arfagem 6 produz um
deslocamento longitudinal  da aeronave, enquanto uma variacao no angulo de rolagem ¢
resulta em um movimento lateral . Tendo em vista tal acoplamento, este capitulo propoe,
inicialmente, controladores de voo com restrigoes de movimento, no intuito de conhecer o
comportamento da dinamica de um VANT. Em seguida, sao propostos controladores de
voo projetados para manobras realizadas no espaco tridimensional, utilizando o modelo

dinamico da aeronave obtido no Capitulo 2.

A principal contribuicao aqui apresentada é a proposta de um controlador nao linear
baseado em dinamica inversa, utilizando a técnica de linearizacao por retroalimentacgao
parcial de estados. A estabilidade do equilibrio do sistema em malha fechada, utilizando
o controlador proposto, também é demonstrada, através da Teoria de Lyapunov. Por
fim, validagoes experimentais do controlador projetado sao apresentadas no decorrer do
capitulo, ressaltando sua capacidade de guiar um veiculo aéreo de pas rotativas em tarefas

de posicionamento, rastreamento de trajetoria e seguimento de caminhos.

3.1 Controle de Voo com Movimento de Altitude e

Guinada

Em algumas tarefas de vigilancia realizadas por veiculos aéreos é necessario realizar um
voo pairado. Nessa situacao, a aeronave deve permanecer a uma certa altitude, executando
uma manobra de hovering, a fim de observar o ambiente em seu campo de visao, o qual

pode ser coberto em 360°, se um controle de guinada for adicionado.

Nesse contexto, esta secao introduz inicialmente o controle particular de altitude
de um VANT de pés rotativas (helicoptero ou quadrimotor). A tarefa de voo estd
restrita aos movimentos executados sobre o eixo vertical, ou seja, voo unidimensional.
Matematicamente, para que tal condi¢ao seja satisfeita, assume-se que as velocidades
angulares da aeronave sao nulas durante as manobras de voo, isto é, ¢(t) = 0(t) = ¥ (t) =
0, com ¢(t) = 0(t) = ¢¥(t) = 0V ¢t > 0. Para tal, no caso de um helicéptero, tem-se
que fi(t) = fo(t) = fu(t) =0V ¢t > 0. J& no caso de um quadrimotor, deve-se garantir
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que a contribuicao de forga de propulsao de todos os motores sejam iguais, para evitar
desbalanceamento, ou seja, fi(t) = fa(t) = f3(t) = fa(t) ¥ ¢t > 0. Tais condigoes, segundo
as equagoes dinamicas de translacdo e rotagao da aeronave, ver (2.40), implicam em uma
navegacao restrita ao eixo z, sendo caracterizada pelo sistema linear de segunda ordem
dado por

fs = mzZ 4+ mg, (3.1)

no caso de um helicéptero, ou

4
u=mz+mg, com u= Z fis (3.2)

i=1
no caso de um quadrimotor. Vale lembrar que f; representa a forca de propulsao gerada

pelo seu i-ésimo motor.

Nota 8 Para que as restricoes de movimento sejam garantidas, € necessario que mouvi-
mentos nao considerados no projeto de controle estejam rigidamente fixados. Entretanto,
ao considerar a existéncia de um sistema de controle de baizo nivel capaz de estabilizar
a orientacdo e a altitude da aeronave, os efeitos do acoplamento dinamico da aeronave
passam a ser considerados como disturbios desse controlador de baixo nivel, durante a

execucao da estratégia de controle de interesse.

Relaxando um pouco as restricoes de movimento de um helicéptero e assumindo que
a forca propulsora do rotor de cauda nao seja simplesmente para anular o efeito de anti-
torque gerado pelo rotor principal, mas também para permitir uma rotacao sobre o eixo z
(rotagao de guinada), ter-se-4 um angulo de guinada v (yaw) diferente de zero, resultante
de f4(t) # 0. Assim, o sistema em questao apresentara dois graus de liberdade, conforme

ilustrado na Figura 21(a), e serd descrito por

J3=mZ+myg

Seguindo a mesma linha de raciocinio, para um quadrimotor, o modelo de voo de dois

graus de liberdade, mostrado na Figura 21(b), sera

4

u=mZ+mg, com u:g fi
i=1

Ty = I, com o = Ko(fi — fo+ f5 — fa). (3.4)
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(a)Helicéptero em voo de 2DOF. (b)Quadrimotor em voo de 2DOF.

Figura 21: Modelo de um VANT para o controle de altitude e guinada.

3.1.1 Demonstracao de Estabilidade

Considerando os sistemas descritos pelas Equagoes (3.3) e (3.4), uma anélise do

sistema em malha fechada pode ser realizada aplicando os sinais de controle

fs = m [Zq+ kaz, tanh (kg 2) + kps, tanh (kp.,2) + g]

£ = IJT [zz}d 4+ kagy, tanh (kd¢21Z) + kyy, tanh (kpwgzZ;)] , (3.5)

para o caso de um helicoptero, ou

u=m [2d + kg, tanh (kdz2,§) + k., tanh (k,.,2) + g]
Ty = [zz |:1/Jd + kdd“ tanh <]€dw2’§;> + kpdll tanh (kpw21z>:| s (36)
para o caso de um quadrimotor. Para ambos os casos z = z; — 2, 1/? = 1bg — 1 (0 subscrito
d representa o valor desejado) € kuz,, Kazys Kdyn s Kdpss Kpzys Kpzas Kppr > kpp, € Ry Portanto,

em malha fechada, tem-se que

Z + kgs, tanh (kgzy2) + ke, tanh (kp.,2) = 0,

0+ g tanh (Ko, 0) + kyyy tanh (K, ) = 0. (3.7)

Para provar a estabilidade do equilibrio deste sistema, é proposta a funcao candidata

de Lyapunov positiva definida e radialmente ilimitada

Lo~ s 1. 7 1<
V(g, 2, @Z), w) — k:pzlk:;zlg 111 COSh (kpZQ'g) + 522 + kp’lﬂlk:};/}Q 111 COSh (kpww) + §¢2
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Tomando sua primeira derivada temporal e utilizando (3.7) resulta que

V22,0, 0) = hpey 20000 (kyey2) 22 -+ Ky 0 tanh (K + 00

— oy £ tanh (kgsy ) + kg tanh (kdww) <0. (3.8)

Como V é semi-definida negativa, tem-se que Z, 2,1/;,17; € L., ou scja, as variaveis de
estado sao limitadas. A fim de verificar a estabilidade assintética do ponto de equilibrio
[5 z @}T = [0 00 O}T do sistema autonomo de malha fechada (3.7) toma-se o
teorema do conjunto invariante de La Salle. Para tal sistema, o ponto de equilibrio é o

menor conjunto invariante €2, da regiao

([ 2] 1 ([z] [z])
Qp = : V(G ED,0) =0% = -
J i b

[V ) Ul 1))

Logo, Q é assintoticamente estavel e entéo Z(t), 2(t), 9 (t), ¥ (t) — 0 para t — oc.

Apesar de parecer simples e com poucas possibilidade de aplicacao, o controlador
aqui apresentado tem um vasto campo de aplicacao em tarefas de inspecao ou vigilancia,
no ambito civil ou militar, onde a aeronave deve alcancar uma altitude determinada e
se manter nesta cota vertical durante o cumprimento das missoes. Vale mencionar que
para realizacao de outras manobras de voo, faz-se necessario a implementacao de um
controlador mais completo, que leve em consideragao os demais graus de liberdade da

aeronave, como sera mostrado na sequéncia desse capitulo.

3.1.2 Resultados e Discussao

O helicéptero miniatura T-Rex 450SE da Align, mostrado na Figura 22, é o veiculo
aéreo de pas rotativas utilizado para validacao por simulagao dos controladores propostos
no decorrer deste capitulo. Seu modelo dinamico foi brevemente descrito no Capitulo 2, e
os parametros do modelo de alto nivel adotados daqui em diante estao listados na Tabela 3

(para detalhes sobre como obter os referidos parametros, o leitor deve consultar [9]).

O VANT utilizado para validar experimentalmente os controladores apresentados
neste capitulo é o quadrimotor Ar.Drone Parrot, cuja modelagem dinamica de baixo e

alto nivel estd descrita no Capitulo 2 desta Tese. A Figura 23 apresenta duas vistas da

aeronave em questao.
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Figura 22: Helicéptero miniatura T-Rex 450SE.

Conforme visto na etapa de modelagem, um série de parametros aparece durante a
obtencao do modelo. Os parametros relativos a parte de baixo e alto nivel da aeronave
foram obtidos por um equacionamento matematico similar aquele apresentado em [10-12].
A Tabela 4 lista os valores adotados neste trabalho. A validacdo do modelo é apresentada
no Anexo 2, onde uma andlise comparativa do tipo entrada e saida é realizada entre o
veiculo real e o modelo obtido. Por fim, detalhes sobre os sensores disponiveis no VANT

e sugestoes de aplicagoes usando tal veiculo podem ser encontradas em [13, 14].

As validagoes experimentais e de simulacao foram realizadas através da plataforma
AuRoRA (Autonomous Robot Research and Application) apresentada no Anexo 1. No

caso de uma simulacao, a plataforma oferece uma visualizagao grafica da missao que esta

Tabela 3: Parametros do modelo dinamico de alto nivel do mini helicéptero T-Rex 450SE.

Parametros do modelo de alto nivel

m = 0.6169 [kg] Ly, = 0.30 [m)] Ly, =0 [m]

Hyw =0 [m] H.y =0 [m] H,,. =0.10 [m]

Lis = 1.9812-107% [kgm?] | I,, = 10.5906 - 1073 [kgm?] | L.. = 9.2855 - 1073 [kgm?]
I, = 0.2663 - 1078 [kgm? | L, = 0.6087- 107 [kgm?] | I,. = 5.8528 - 10~ [kgm’]

Tabela 4: Parametros do modelo dinamico do quadrimotor Ar.Drone Parrot.

Parametros do modelo de alto nivel

m = 0.380 [kg] ki = 0.1782 [m] ko = 0.0290 [N - m - s°]

L = 9.57-1073 [kg - m?] I, = 18.57- 1073 [kg - m?] I, =25.55-1073 [kgm?]

I, =0 [kg-m?] I.. =0 [kg - m?] L. =0 [kg-m?
Parametros do modelo de baixo nivel

kdd) = ]{Idg =1.0 [V/md] ]{Idw =0.01 [V/rad] kdz =0.01 [V/m]

kpy = kpg = 10 [V's/rad] kay = 15 [V's/rad] kq, = 15 [V's/m)]

r=28.5 R =238.214 [Q] I =2.8-1078 [kg - m?]

B, =106-10"° [N -m-s] | K,, =0.39 [N-m/A] K, =8.00-107° [N - m/A]

C;=1.1429-10"7 [N - §%] C;=32-100" [N-m - s? Gmax = 25 [°]

emax =25 [o] w.max =10 [0/8] Zmax = 0.6 [m/s]
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Figura 23: Micro VANT Ar.Drone Parrot.

sendo realizada, além de armazenar os dados de voo, para andlise posterior. No caso de
um experimento, a plataforma realiza uma comunicacao sem fio com a aeronave, para o
envio dos sinais de controle e recepcao dos dados de voo. No caso especifico do Ar.Drone
Parrot, o Software Development Kit (SDK) disponivel em seu sitio de internet ¢ utilizado

para a realizacao desta troca de informacoes.

Na primeira simulacao realizada, foi dada ao helicoptero a missao de atingir uma
sequéncia de valores de altitude com valores de guinada também predefinidos, simulando
uma situacao de vigilancia. Neste caso, a aeronave deve realizar uma tarefa de posiciona-
mento, contemplando manobras de ascensao e descenso, enquanto realiza um voo pairado
no intervalo de tempo entre duas mudancas sucessivas do ponto a ser alcancado. No
presente caso, os valores desejados de altitude e guinada sao apresentados na Tabela 5,

sendo que a passagem de um ponto de referéncia para outro ocorre a cada 20s.

Tabela 5: Valores desejados para uma missao de controle de altitude e guinada

Tempo |3 0-20 | 20-40 | 40-60 | 60-80 | 80-100 | 100-120
Altitude z4 [m] | 0.5 0.75 1 0.75 0.5 0.25
Guinada 14 [°] 0 -45 -90 90 45 0

Vale mencionar que nos graficos de apresentacao de resultados, a linha tracejada
representa os valores desejados, enquanto a linha continua indica os valores efetivamente
obtidos dos sensores do veiculo (para o caso de um experimento) ou obtidos por integragao

numérica do modelo (para o caso de uma simulagao).

A Figura 24 apresenta a evolucao temporal do controle de altitude e guinada de um

helicoptero miniatura. Especificamente, a Figura 24(a) apresenta o comportamento da
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altitude e guinada durante a realizacao do experimento, as quais estao sendo devidamente
controladas pelo controlador proposto. Em adicao, pode-se notar que os valores de
referéncia sao atingidos de forma suave e com uma tendéncia assintética, sem oscilagoes
apos o valor desejado ter sido alcancado, seja ele inferior ou superior ao valor desejado
anterior. Em relagao a guinada, nota-se a convergéncia assintética aos valores desejados,
sem apresentar oscilagoes, quando em estado estacionario. Na Figura 24(c), é possivel
perceber pequenos deslocamentos no plano horizontal da aeronave (diregoes lateral e
longitudinal), os quais sdo decorrentes do alto acoplamento dinamico entre os graus de
liberdade da aeronave influenciados pelas mudanca abruptas de set-point da variaveis
controladas pelo controlador proposto. Entretanto, é possivel verificar que o estabilizador

de baixo nivel é capaz de controlar tais variaveis.

A Figura 24(d) mostra o comportamento temporal da orientacdo do VANT durante
a missao controladas pelo estabilizador de baixo nivel. E possivel observar com clareza
as pequenas variacoes de rolagem e arfagem, que resultam nos deslocamentos laterais e
longitudinais comentados anteriormente, interpretados como distirbios. Vale ressaltar o
instante de 60s, onde ocorre uma mudanca abrupta da orientacao, afetando o comporta-

mento das demais variaveis de postura da aeronave.

A Figura 24(b) ilustra os sinais de controle de alto nivel enviados ao helicéptero minia-
tura. Conforme explicado anteriormente, os sinais de controle sao as forcas de propulsao
geradas pelo rotor principal e de cauda. Nota-se que a forga f3 atua principalmente
para compensar o efeito gravitacional, sofrendo oscilagoes positivas e negativas, quando o
VANT deve ascender e descender, respectivamente. Vale notar o comportamento de f;,
que se faz distinta de zero para alcangar o valor desejado de guinada. Uma vez atingido tal
valor, a forga gerada pelo rotor de cauda atua somente no sentido de eliminar o efeito de
anti-torque do helicéptero, o que para fins de controle corresponde a um valor de f; igual
a zero. Tendo em vista que as demais forcas atuantes na aeronave sao consideradas como
disturbios para o sistema de controle proposto, sua aplicagao na aeronave visa estabilizar
as varidveis nao guiadas pelo controlador proposto. A Figura 24(e) ilustra as contribuigoes
das forcas fi e f5, que sao de menor grandeza, quando comparadas a contribuicao de fs.
Isto porque, na tarefa em questao, o deslocamento do VANT esta restrito ao eixo z e
qualquer deslocamento horizontal é interpretado como distirbio no sistema de controle

abordado.

Para finalizar a andlise dessa simulagao, a Figura 24(f) apresenta o comportamento

tridimensional do VANT durante a missao de voo. Para fins de ilustracao, os esbocos de
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helicéptero presentes na figura sao plotados em intervalos de 30s.

Nos moldes da primeira simulagao, o experimento de controle de altitude e guinada
é realizado com o quadrimotor. A Figura 25 ilustra a evolucao temporal das variaveis
de estado e dos sinais de controle durante a missao de voo. Especificamente, a Figura
25(a) apresenta a evolugao temporal da altitude e da guinada do veiculo aéreo no espago
cartesiano. E possivel verificar a convergéncia assintética, sem sobressaltos, durante o
controle de altitude, seja ao acender ou ao descender. Oscilagoes sobre os valores desejados
podem ser observadas, em virtude das incertezas na medicao de altitude com o sensor
utilizado, neste caso, sensores de ultrassom. Na evolucao temporal da orientacao da aero-
nave, notam-se claramente oscilacoes ressaltadas nos instantes de alteracao de referéncia.
Afinal, como um novo valor de altitude e guinada deve ser atingido, o controlador de
baixo nivel da aeronave, visando estabilizar a plataforma durante tais manobras, executa

as manobras de reagao (ou de corre¢ao) mostradas nas Figuras 25(c) e 25(d).

Deslocamentos laterais indesejados também podem ser observados durante o expe-
rimento. Tais erros no plano horizontal ocorrem em virtude dos efeitos de drifting dos
sensores inerciais, que afetam diretamente a integracao numérica dos dados para a deter-
minacao por odometria da posicao corrente do veiculo. Em virtude do forte acoplamento
dinamico entre as manobras de rolagem e deslocamento lateral e de arfagem e desloca-

mento longitudinal, tais oscilagoes também podem ser observadas na Figura 25(c).

A Figura 25(b) apresenta o comportamento temporal das entradas de controle indire-
tas aplicadas ao VANT. Sabendo que as forcas geradas pelos propulsores estao todas na
direcao normal ao plano da aeronave, entao uma contribuicao positiva de forca idéntica
para todos os motores resultara em uma manobra de ascensao, enquanto uma contribuicao
negativa resultarda em um descenso. Isto é possivel verificar na figura, destacando os
instantes espacados em 20s, onde se realizam trés manobras de elevacao, seguidas de
outras trés de decréscimo da cota vertical. Uma vez atingida a referéncia, as forcas
aplicadas a aeronave tém como objetivo apenas compensar a forca gravitacional, que

atuara permanentemente sobre ela.

No que diz respeito ao comportamento do angulo de guinada, é necessario observar sua
taxa de variagdo mostrada na Figura 25(e). Neste caso, uma entrada de controle negativa
indica uma rotacao em sentido anti-horario da aeronave, para alcancar uma referéncia
mais negativa que a anteriormente dada. O contrario ocorre no caso de uma entrada de
controle positiva. Tal andlise pode ser feita comparando o angulo de guinada ¢ e a entrada

de controle ¢) mostradas, respectivamente, nas Figuras 25(a) e 25(e).
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O caminho percorrido durante o experimento é mostrado na Figura 25(f), onde se
observa um deslocamento horizontal nao desejado, conforme mencionado anteriormente.
Além das limitagoes sensoriais ja citadas, outro efeito que afeta a manutencao do zero
durante a missao de voo estabelecida se deve a dificuldade em realizar uma manobra de
subida ou descida enquanto se corrige a guinada, no caso de um quadrimotor. Afinal,
para realizar uma guinada o veiculo tende a perder sustentacao de um par de motores,
enquanto eleva a propulsao no outro par, o que entra em conflito com o controlador de
altitude, que requer uma contribuicao igualitaria de todos os motores. Consequentemente,

observa-se deslocamentos horizontais ao se realizar tais manobras conjuntamente.

3.1.3 Consideracgoes Finais

Esta secao apresentou um controle de altitude e guinada para um veiculo aéreo de
pas rotativas, seja ele um quadrimotor ou um helicéptero miniatura. E importante frisar
que apesar da simplicidade do sistema e da estratégia de controle proposta a missao de
voo aqui descrita apresenta uma vasta gama de aplicagao. Afinal, além da realizacao
de uma missao de observacao tipica em vigilancia, ela consiste nas etapas inicial e final
de qualquer missao de voo, i.e, o controle de altitude e guinada esta presente durante a

decolagem e a aterrissagem.

A principal diferenca comparativa entre o helicéptero miniatura e o quadrimotor esta
no comportamento das forcas atuantes, ou seja, dos sinais de controle aplicados a cada
aeronave. No caso do helicéptero, sao necessarias somente a forca de propulsao vertical
f3 do rotor principal e a forca de compensacao do efeito de anti-torque e alteracao de
guinada f;. J& no caso quadrimotor todos rotores contribuem para a realizagao da missao

de voo, ou seja, as quatro forcas estao atuando sobre o quadrimotor durante o voo.

Por fim, vale comentar que as limitacoes sensoriais afetam diretamente a odometria da
aeronave, essencial para determinacao de sua posicao no espaco cartesiano. Entretanto,
apesar dos erros inerentes ao processo de leitura sensorial, o controlador proposto se
mostra capaz de atingir as posturas desejadas de forma assintotica e fazer a aeronave

permanecer ali de forma estavel.

3.2 Controle de Voo com Movimento PVTOL

Veiculos aéreos capazes de decolar e aterrissar verticalmente, manter-se numa posigao

fixa durante o voo e se mover ao longo de um caminho especifico em um plano vertical
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sao denominados veiculos PVTOL (do inglés Planar Vertical Takeoff and Landing). Esta
denominagao foi introduzida em [15], na década de 90, como uma plataforma para o
projeto de controladores em engenharia espacial, a qual ainda representa um desafio

quanto a estabilizacao em tarefas de posicionamento e de rastreamento de trajetoria.

Helicopteros e quadrimotores sao aeronaves capazes de realizar tais manobras. En-
tretanto, para obté-las de forma explicita é preciso impor algumas restricoes de voo.
Caso se deseje realizar uma tarefa PVTOL no plano XZ, os movimentos de rolagem e
guinada devem ser restringidos. Por sua vez, para a realizacao de uma tarefa PVTOL
no plano YZ, a aeronave deve ter os movimentos de arfagem e guinada restringidos.
Em outras palavras, para executar uma tarefa PVTOL no plano XZ deve-se garantir
que ¢(t) = (t) = 0, ¥t > 0, assim como as velocidades angulares correspondentes, i.e.,
G(t) = h(t) = 0, V¢ > 0. Isto implica garantir que f,(t) = 0, 75(t) = 0 e 7,(t) = 0, ¥Vt > 0.
Por outro lado, para cumprir uma tarefa PVTOL no plano YZ, deve-se impor que
O(t) = (t) = 0, Vt > 0, com O(t) = ¢)(t) = 0, ¥Vt > 0, o que corresponde a fazer
fz(t) = 0, 7(t) = 0 e 74(t) = 0 V¢t > 0. Em adigdo, se uma tarefa VTOL deve ser
cumprida sobre o eixo Z (tarefa de voo pairado), os deslocamentos em z e y devem ser

fisicamente restringidos, ou seja, deslocamentos laterais e longitudinais nao sao permitidos.

Para questao da andlise de estabilidade, a Nota 8 é levada em consideracao.

Tomando como base a tarefa PVTOL no plano XZ, como ilustrado na Figura 26(a),

o modelo dinamico de translacao e rotacao do helicoptero é reduzido a

ficosf + fysen =mi
—fisen @ + f3cos =mZ+mg (3.9)
hfi = 1,,0.

Vale observar que tal modelo é obtido de (2.40), ap6s considerar as restrigoes supracitadas.

Propondo a mudanca de variaveis

mI = mx + esen 6

mz = mz + € cos 6
e tomando suas duas primeiras derivadas temporais, obtém-se

mr = mi + € <— sen 062 + cos 00)

mz=mz:+e (— cos 0% — sen@é) ,
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Figura 26: PVTOL - Planar Vertical Take-off and Landing.

donde, apds substituir (3.9), resultara

mx = ficosf (1 + e&> +send(f; — 692)

Ly
= Lh N2
mx —mg = — fisend 1+e[— + cos O(f3 — €67).
vy
Iyy 7 )2
Fazendo € = 7, ° f3 = f3 — €6, tem-se, finalmente, que
h
sen flf3 = mi (3.10)
cosOf3 = mz +mg (3.11)
Infi = 1I,,0. (3.12)

Para o caso de um quadrimotor, se as restricoes de movimento no plano XZ forem

impostas, seu modelo dinamico passara a ser expresso por

usenf = mi (3.13)
ucost) = mz +myg (3.14)
79 = 1,0, (3.15)

4
T
ondeu:Zfiengkl(—f1+f2+f3—f4). Neste caso, x = |z 2 0 & 2 9] ¢o
i=1
vetor de estados.

Sabe-se que uma maquina voadora de pas rotativas é um sistema de fase nao minima,

devido a sua dinamica interna instavel. Sendo assim, rastreamento de trajetdria e esta-
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bilizacao em uma dada postura sao problemas de controle reais para tais veiculos, sendo
intensamente investigados hoje em dia. Conforme dito anteriormente, [15] introduziu o
conceito de tarefas PVTOL, que é uma importante plataforma de projeto de controladores
visando a estabilizacao de uma aeronave no eixo vertical ou em um plano vertical. A
dificuldade deste problema de controle recai na impossibilidade da aplicacao direta de
técnicas de controle nao linear, sem qualquer manipulagao matematica prévia, como,
por exemplo, linearizagdo por retroalimentacao ou controle por modo deslizante [16].
Neste contexto, varias técnicas de controle tém sido propostas a fim de soluciona-lo.
Em [17] sistemas Liouvillian sao adotados para guiar um helicéptero miniatura com
modelo simplificado (PVTOL) durante uma tarefa de rastreamento de trajetéria. Em [18]
uma proposta de controlador robusto baseado em técnicas de controle classico e alocagao
adaptativa de polos é introduzida para controlar o angulo de guinada e a altitude de um
helicéptero miniatura, cujo modelo dinamico foi obtido segundo as equacgoes de Euler-
Lagrange. Em [19] um controlador de postura é apresentado com base na lineariza¢ao do
modelo PVTOL, e a andlise de estabilidade ¢ feita através da teoria de Lyapunov para
sistemas lineares. O projeto e a simulacao de um controlador de seguimento de caminhos
aplicando o conceito de curvas suaves de Jordan com simetria vertical ¢ apresentado
em [20]. Em trabalhos prévios dos mesmos autores [21], curvas do tipo C? sao aplicadas
na solugao iterativa do problema de rastreamento de trajetéria para um veiculo VTOL.
Por sua vez, [16] propde, e valida através de simulagoes numéricas, um controlador de
seguimento de trajetorias baseado em aproximacoes de Padé de primeira ordem e conceitos
de Lyapunov para tratar do problema de estabilizacao robusta, considerando atrasos nas
medidas de atitude e disturbios de entrada do sistema. A limitagao desta técnica aparece
quando uma alta restricao de precisao é requerida, dado que o sistema trabalha com
aproximacoes de atitude. Em [22] resultados experimentais sdo obtidos para um veiculo
PVTOL controlado por uma cadeia de integradores em cascata com entrada limitada.
Mais recentemente, um novo projeto de estabilizacao para aeronaves do tipo PVTOL ¢é
proposto em [23], com validagao apresentada por simula¢ao. Neste trabalho, um sistema
feedforward equivalente é obtido e um conjunto de niveis de saturagao é estipulado, para

que se tenha uma convergéncia rapida durante um tarefa de posicionamento.

No contexto de manobras e veiculo PVTOL, a presente secao visa a estabilizagao
dos VANTS ilustrados nas Figuras 26(a) e 26(b), durante o cumprimento de tarefas de
posicionamento, rastreamento de trajetoria e hovering, utilizando um controlador nao
linear baseado na teoria de Lyapunov. A contribuicao apresentada nesta secao é dividida

em trés partes: a) a proposta de um unico controlador nao linear capaz de executar
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tais tarefas; b) a demonstragao de estabilidade do equilibrio do sistema de malha fechada
considerando tarefas PVTOL; e ¢) uma solugao analitica para o problema de saturagao dos

sinais de controle (tal saturacao matemédtica visa evitar a saturagao fisica dos atuadores).

O controlador proposto nesta se¢ao tem como objetivo levar um VANT de uma posicao
inicial qualquer até um ponto desejado, seja executando uma tarefa de posicionamento ou
de seguimento de trajetoria. Em outras palavras, isto significa garantir que

T . 1T
X = [xz@x'z’&] — [:Edzdﬁdx'dz’ded = Xy,
ie., Xx — 0, onde X = x4 — x é 0 erro de postura.

A fim de analisar a estabilidade do equilibrio do sistema em malha fechada, a seguinte

funcao radialmente ilimitada de Lyapunov é proposta

. 1. ~ 1=
V(%x,%) = K.3K}' Incosh(K,4%) + 552 + Kp3 K, In cosh(Kg0) + 592

. s

V1 v
< . Ka: ~
+ Koy Incosh(Kpp) + Koy In cosh(Kp + Koa) + = 152 >0, (3.16)
Va

sendo K;; ganhos reais positivos. Uma funcao de Lyapunov similar pode ser encontrada
em [24], cuja principal diferenga estd na garantia direta da estabilidade assintética do
equilibrio. Entretanto, sabendo que o sistema discutido nesta secao é autonomo, o teorema
de La Salle pode ser aplicado para demonstrar a convergéncia dos estados a seus valores

desejados, obtendo as mesmas conclusoes de estabilidade.

O projeto do controlador é divido em dois passos. Primeiramente, o objetivo é
estabilizar a altitude z da aeronave e, a partir dai, controlar seu deslocamento longitudinal
x através do controle de seu angulo de arfagem 6. Os detalhes dos passos a serem seguidos

sao mostrados nas proximas subsecoes.

3.2.1 Controle de Altitude

O controlador aqui proposto utiliza as equagoes do modelo PVTOL de um quadri-
motor. Entretanto, é possivel realizar uma anélise similar para o caso de um helicoptero.

Assim sendo, escrevendo (3.14) em termos dos erros de controle de altitude tem-se que

m(éd—}f)—I—mg:ucosﬁ = §—éd:g—£cosﬁ, (3.17)
m
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cuja estabilidade assintdética pode ser garantida utilizando a solucao trivial

m

= — 1
)] (315)

onde n, = 24+ K4 tanh(Kzgé) + K.3tanh(K,42). Entdo, a equagao do sistema em malha
fechada se torna

Z + K, tanh(K,52) 4+ K3 tanh(K,4%) = 0. (3.19)

s

Nota 9 Na proposta de controle apresentada deve-se respeitar que |0 < 7,

o que implica
numa restri¢cao de movimento. Neste caso, o veiculo nao pode executar loops ou manobras
agressivas (vale lembrar que o objetivo deste trabalho é controlar suavemente a aeronave

durante uma missao de posicionamento ou de rastreamento de trajetdria).

Utilizando a teoria de Lyapunov para analisar a estabilidade do sistema, deve-se tomar

a primeira derivada temporal de V;(Z, Z), substituir (3.19), e entdo obter
= — K, Ztanh(K.52) < 0. (3.20)

Como Vi(Z, 2) é semi-definida negativa, entdo, Z e Z sao limitadas. Em adigao, também
se pode demonstrar que z é quadrado integravel. Em outras palavras, z,z2 € Ly e Z € Lo.
Porém, aplicando o teorema de La Salle para sistemas autonomos, ao observar a dinamica

do sistema caracterizado por (3.19) nota-se que o maior conjunto invariante £2,; na regiao

QR:{ wﬂz@=0}:{11:[j}

somente permanece estatico para z = (0. Portanto, o tnico conjunto invariante €2,; é

z

IS

z

AT T
o equilibrio [2 5} = [0 0] , que é assintoticamente estavel. Em outras palavras,

Z(t), 2(t) — 0 quando t — oo.

3.2.2 Controle do Angulo de Arfagem

O préximo passo no controle do modelo PVTOL é estabilizar o angulo de arfagem da
aeronave fazendo 0(t) — 04(t), com 6 = 6; — . Visando projetar um controlador baseado

na teoria de Lyapunov, toma-se a primeira derivada temporal de Vg(é, 0~) e, na sequeéncia,
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substitui-se (3.15) para obter

Vé(é, é) = K@gétanh(KMé) + éé

—0 (Kggtanh([ﬂ%é) + 04— [T—G) : (3.21)

vy

Na sequéncia, adotando o sinal de controle
T9 = Ly, com 1y = 0y + Ko tanh(Kggé) + K3 tanh(K94§),
e o inserindo em (3.21), obtém-se
Vy(6,8) = — Koy tanh(Kgf) < 0, (3.22)

que resulta em uma funcdo semi-definida negativa. Portanto, 0,0 € Lo, ¢ § € L.

Analisando a equacao do sistema em malha fechada, dada por
6+ Ko tanh(Kg) + Kog tanh(Kguf) = 0, (3.23)

e aplicando o teorema de La Salle para sistemas autonomos mais uma vez, conclui-se que

0 maior conjunto invariante €2, em

Q:{z :v3<é,5>=0}:{[§]:[§”

_ AT T
existe unicamente para 0 = 0. Portanto, o equilibrio [0 H] = [O O] de tal sistema é

assintoticamente estével, i.e., A(t),0(t) — 0 quando t — co.

3.2.3 Controle do Deslocamento Longitudinal

Sabendo que as entradas de controle do sistema em questao ja foram definidas, para
controlar o deslocamento horizontal da aeronave, deve-se definir um perfil desejado do
angulo de arfagem, o qual sera funcao dos erros de altitude e deslocamento horizontal.

Neste caso, considerando (3.13) e (3.14), tem-se

~ tan@d—tanﬁ~
T=Mm,+g)tan(ly —0) = i = (n, + =,
(n: +g) tan(6a — 0) (n g)HtaH brtand

ou

i — (. + g)tanby = —(n. + g + i tan 6,) tan 6. (3.24)
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Note que nao hé sinais externos para controlar z. Assim, adotando

g = tan~* (77 nj_ g) (3.25)

com

Ne = #q + K tanh(K,07) + K,stanh(K,ot + Kuu),

e substituindo em (3.24), a equagao do sistema em malha fechada

¢ obtida, tendo 0 = (1, + g + Z tan,) tan 0. Para analisar a estabilidade do equilibrio de
tal sistema com base na teoria de Lyapunov, deve-se tomar a primeira derivada temporal

de V,(Z, 1), e entdo entdo substituir (3.26), para obter

Va(Z,2) =Kps(KpsZ + KpoZ) tanh (K02 + Ko@) + Ko Ko tanh( Ko@) + Kpadia
= —N 9 [ng tanh(ngzLE + Kz457) + le tanh(Kng)] 2 - leKQAJLf tanh(ngf)

s

~~

B

+ 6 Kpo [Kps tanh(Kpo? + Kpu®) + Ky tanh(Kpof) + Ko K] . (3.27)

B>

De (3.27) nao é possivel obter qualquer conclusao direta sobre o comportamento de
f,f. Entretanto, se §Bs < 0, entao i,fc — 0 para t — 00, pois nesse caso Vg se torna
definida negativa, dado que B; < 0 para todo #,7 # 0. Por outro lado, se 6By > 0, os
valores de #,Z irdo crescer somente se 0By > |B;|. Nesse caso, como |B;| é um termo
quadrético em # e Z, enquanto 6B, é linear, | B;| ird crescer mais rapido que 0Bs, uma
situacao na qual Vg(i, f) < 0 ser4 alcancada. Assim sendo, e & irdo comecar a decrescer.
Entao, pode-se notar que ha uma regiao particular, dada pela intersegao das fungoes | B |
e 0Bs, na qual o erro T se torna limitado por um valor finito. Uma outra observacao
importante é quando § = 0, em consequéncia de 6 =0 (um seguimento perfeito no
controle de #, onde 6 = 6,;, comumente atingindo no estado estaciondrio). Nesse caso,

Va(Z, 1) se torna definida negativa e &,z — 0 para t — oo.

Para discutir um pouco mais a condigao |B;| = |0Bs|, ao considerar que os valores de

F e I estao se tornando pequeno suficiente, entao tanh a ~ «, logo para (3.27), tem-se

By| & — Koo [(Kar Ky + Ko Kus)d + KysKpi] — Koy Ko K a2
08| 0K o [(Ku1 Kao + Ko Kus + Ko Kua) @ + Kos Koaf] (3.28)
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Portanto, os valores de # e & permanecerdo constantes quando a funcio
) ~12 -
f() = KxQ [(leKxQ + KxQKx?))x + Kx3Kx4x:| + K11K12K1‘4x2
for igual a fungao

g() = 5Kx2 [(leKxQ + KIQKI?) + K;21Kx4)~% + Kz3Kx4~ii| .

A Figura 27 ilustra a relacdo entre as varidveis de estado Z, 7 e as funcées f(.) e g(.).
Note-se que se f(-) néo é superior a g(-) para todo i e &, e entdo haverd uma regido na
qual o comportamento dos erros nao podera ser previsto. Em outras palavras, os erros
nao irdo convergir a zero (ou seja, para o equilibrio ), enquanto § By > 0. Por outro lado,
tais erros terao um valor supremo definido pela regiao de interseccao, correspondente a
f(z,z) = g(#,2). No entanto, pode-se afirmar que os valores de & e Z, apesar de nao
convergirem a zero, serao pequenos e irao diminuir a medida que o valor de ¢ tenda a zero

(como consequéncia da convergéncia de 6 a zero).

Ainda observando-se tal figura, pode-se notar que a intersecao de f(.) e g(.) se torna
mais préximo de zero, como consequéncia da convergéncia de 6 ao seu valor desejado,
o que significa que § — 0. Como resultado, o deslocamento longitudinal da aeronave é
efetivamente controlado através do controle de seu angulo de arfagem 6, com um erro que

é finalmente limitado.

Figura 27: Uma ilustracao do comportamento das varidveis de estado e das fungoes f e
g. A intersegao das duas fung¢oes diminui a medida que 6 converge a seu valor desejado,
o que implica em § — 0.
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3.2.4 Selecao dos Ganhos dos Controladores

Os ganhos dos controladores sao escolhidos a fim de evitar a saturacao dos sinais de
controle e obter uma resposta criticamente amortecida do sistema. Assim sendo, antes de
iniciar a andlise dos ganhos, deve-se ter em mente que a func¢ao tangente hiperbdélica (usada
como funcao de saturacdo) pode ser aproximada por uma funcao linear (tanh o ~ «) para
pequenos valores de entrada ou por um fungao limiar (tanh« & sign a) para grandes
valores de entrada. Agora, considerando o sistema de malha fechada do controlador de
altitude (3.19) na regido linear correspondente a pequenos erros (Z, Z“), a primeira condicao
KK, = i(KZleg)z dever ser respeitada no intuito de cumprir o comportamento de
resposta desejado. Em contraste, na regiao de saturagao, a segunda condicao K.3 = %K 2

também deve ser seguida.

Na sequéncia, observando (3.18) e considerando a propulsdo maxima .y igual a ag,

com a € RT, tem-se
| K. tanh (K ,5%) + K3 tanh(K 42)| < <% COS Orax — 1) 9 — | Zamax|-

Note-se que o termo a direita da desigualdade pode ser estipulado pelo projetista apos
observar as limitagoes fisicas do sistema mecanico. Neste trabalho, adotou-se a = 2.5 e

um valor de Zy. que depende do perfil de referéncia.

Assumindo agora o caso em que os valores de erros nao sao pequenos o suficiente,
entao o sistema ird operar na zona de saturacao. Neste caso, tem-se um terceira condicao

a ser cumprida, dada por K, + K,3 < (% cOS Oax — 1) g — \édmax\.

Consequentemente, definindo um valor para K., e manipulando as trés condigoes
acima descritas, ¢ possivel atribuir os ganhos de controle do controlador de altitude visando

uma resposta criticamente amortecida, além de evitar saturacao fisica dos atuadores.

De forma similar, uma andlise pode ser feita para o angulo de arfagem. A Equacao
(3.23) é usada para definir as duas primeiras condi¢oes Ky3Kgpq = i(K91K92)2 e Koz =
TKZ,. A terceira condigao ¢ obtida substituindo (3.23) em (3.15), considerando a zona
de saturacao dos erros. Portanto, tem-se Ky + Koz = Tomax/Lyy + édmax. Definindo Kys,
também é possivel obter uma resposta criticamente amortecida de 6, sem saturacao dos

controladores.

Finalmente, considerando a resposta natural de (3.26), i.e., para § = 0, é possivel obter
Kpy+ Ky = %2\/4.[@,3}(904, para a zona linear, e K3 = iKzl, para a zona de saturacao.

Entao, tomando (3.13) e substituindo em (3.18), tem-se para a zona de saturagao K, +
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K3 < |Zgmax+(n.+9) tan Oax|, onde 1, ja foi levado em consideragao durante a atribuigao
dos ganhos do controlador de altitude. De forma similar, a resposta do deslocamento
longitudinal sera proxima de uma resposta criticamente amortecida apds o valor de K,

ter sido definido.

3.2.5 Resultados e Discussao

Inicialmente, duas simulagoes sao apresentadas utilizando o helicéptero miniatura
apresentado na Subsegao 3.1.2. As missoes de voo a serem cumpridas sao um rastreamento
de trajetéria e um posicionamento em multiplos pontos de referéncia, ambas utilizando o
mesmo controlador proposto na presente secao. O objetivo desta simulagao é primei-
ramente verificar a estabilidade do sistema em malha fechada, quando o controlador
proposto é adotado. Além disso, deseja-se validar o controlador proposto ao guiar a
aeronave durante o cumprimento da missao. E importante mencionar que as simulacoes

emulam um ambiente interno na auséncia de distiurbios externos.

A primeira missao dada ao VANT é um rastreamento de trajetoria no plano X7,
descrita por {zy = 0.5sen(0.1t), zg = 0.75 — 0.5cos(0.1¢)}. O valor desejado do angulo
de arfagem é dado por (3.25). As varidveis de postura que nao estdo envolvidas no
projeto de controle apresentam referéncias iguais a zero e sao controladas pelo sistema de

estabilizacao de baixo nivel das aeronaves.

A Figura 28(d) ilustra o caminho desejado (linha tracejada) e percorrido (linha sélida)
no planto X 7, com a representagao do VANT em intervalos de 20s. E possivel verificar que
o veiculo segue a referéncia desejada sem oscilagoes que possam comprometer a execugao
da missao. Os deslocamentos horizontal e vertical da aeronave podem ser vistos na Figura
28(a). Essa mesma figura ilustra o comportamento do angulo de arfagem, o qual apresenta
uma maior oscilagao no inicio da simulagao (devido a necessidade do veiculo de alcangar
a trajetoria desejada). Uma vez alcangada tal trajetdria, o veiculo modifica suavemente

sua referéncia para continuar seguindo a referida trajetéria.

A Figura 28(b) destaca as varidveis de postura guiadas pelo estabilizador de baixo
nivel, as quais possuem referéncias iguais a zero. Note que praticamente nao ha alteragoes
nos valores de deslocamento lateral do VANT, uma vez que pequenos disturbios aparecem
no angulo de rolagem da aeronave durante o experimento. Para o angulo de guinada
(variavel de diretamente atuada segundo o modelo completo da aeronave), também se

verifica minimas perturbagoes durante a simulacao.



3.2 Controle de Voo com Movimento PVTOL 147

No que diz respeito as entradas de controle indiretas, resultantes do controlador
de alto nivel do helicoptero, verifica-se que as forcas fo e f; apresentam amplitudes
proximas a zero, em virtude da nao excitacao dos movimentos de rolagem e guinada. Em
contrapartida, é possivel verificar uma oscilagao inicial em f;, resultando no movimento de
arfagem e, consequentemente, no movimento horizontal da aeronave, seguido de pequenos
pulsos durante a missao. Em maior evidéncia estd a forca f3, a qual é responsavel pela

sustentacao e variagao da cota vertical do veiculo.

A segunda missao de voo é uma sequéncia de pontos de passagem, mostrada na Tabela
6. Por se tratar de uma missao no plano X7, somente sao dadas referéncias nos eixos
longitudinal e vertical. Deslocamentos laterais e variacoes dos angulos de guinada sao
considerados distirbios no sistema, os quais devem ser controlados e estabilizados em

zero pelo controlador de baixo nivel da aeronave.
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20 40 60 80 100 120
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(a) Posicao planar e arfagem. (b) Postura indiretamente controlada.
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(c) Entradas de controle indiretas. (d) Caminho percorrido.

Figura 28: Simulacao: Seguimento de trajetéria circular no planto X Z utilizando um
controlador PVTOL e um helicéptero miniatura.
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Tabela 6: Valores desejados para a missao de controle de posicionamento no plano X Z

Tempo |3 0-20 | 2040 | 40-60 | 60-80 | 80-100 | 100-120
Deslocamento Longitudinal z4 [m] | 0 2 -2 0 2 0
Altitude z4 [m] 1 2 0.5 1 1.5 0.5

O caminho percorrido durante a tarefa proposta é ilustrado na Figura 29(d). Em
conjunto com a Figura 29(a), é possivel verificar que a aeronave alcan¢a um ponto de
passagem desejado antes que o préximo ponto de passagem seja estabelecido. Como
consequencia, o VANT guiado pelo controlador proposto nesta secao é capaz de alcancar
uma posicao desejada e ai permanecer sem oscilagoes. Note-se que as referéncias sao

alcancadas de forma suave, conforme previsto na proposta de controle apresentada.

A Figura 29(a) também apresenta a evolucao temporal do angulo de arfagem do
VANT. Observe-se que o perfil desejado e devidamente seguido é mais acentuado quando
comparado ao da tarefa de seguimento de trajetéria. Isto ocorre devido a caracteristica
mais agressiva de uma manobra de posicionamento (definida por um ponto de partida e
um ponto de chegada), quando comparada a uma manobra de rastreamento (definida por

uma sequéncia continua de pontos parametrizada no tempo).

O comportamento do deslocamento lateral, rolagem e guinada pode ser visto na Figura
29(b). Tais variaveis nao sao controladas diretamente nesta missao, elas sdo guiadas pelo

sistema de baixo nivel e tratadas como distiirbios no sistema de controle proposto.

Em termos dos sinais de controle indiretos aplicados a aeronave, o mesmo carater
agressivo observado no angulo de arfagem pode ser observado nas forcas f; e f3, ilustradas
na Figura 29(c). Variagoes positivas em f; indicam que a aeronave deve avancar para
alcancar a referéncia, enquanto picos negativos indicam que a mesma deve retroceder.
Enquanto isso, variacoes adicionais a forca de sustentacao indicam a necessidade de
elevacao de altitude, para cumprir o objetivo de controle. Por outro lado, uma perda
de sustentacao se faz necessaria quando o veiculo necessita descender para alcancar um
dado valor de referéncia. Por fim, as forcas fs e f; se mantém préximos a zero, pois a

tarefa dada nao contempla movimentos laterais e de guinada.

Na sequéncia dessa se¢ao, dois resultados experimentais utilizando um quadrimotor
Ar.Drone Parrot sao apresentados. As missoes de voo sao idénticas aquelas passadas ao
helicéptero miniatura. Vale mencionar que os experimentos foram realizados em ambientes
fechados, ou seja, na auséncia de distirbios externos. Em adicao, as informagoes sensoriais

relativas ao deslocamento horizontal foram obtidas através de odometria (integragao



3.2 Controle de Voo com Movimento PVTOL 149

E o
=
a ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
0 20 40 60 80 100 120
— 37
2 15f
5.
o ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
0 20 40 60 80 100 120
— 3
2 15}
% 0
-15f
- ‘ | ‘ ‘ | ‘ =7 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
0 20 40 60 80 100 120 0 20 40 60 80 100 120
Tempo [s] Tempo 3]
(a) Posi¢éo planar e arfagem. (b) Postura indiretamente controlada.

01
— 0
_Ol L L L |
20 40 60 80 100 120
01r
= 9
-
01 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
0 20 40 60 80 100 120
S r L \ -
=
5 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
0 20 40 60 80 100 120
01y
Z 9
e
01 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
0 20 40 60 80 100 120
Tempo [s]
(c) Entradas de controle indiretas. (d) Caminho percorrido.

Figura 29: Simulagao: Missao de posicionamento no planto X Z utilizando um controlador
PVTOL e um helicoptero miniatura.

numérica dos acelerdmetros), enquanto as do deslocamento vertical foram obtidas por

sensores de ultrassom a bordo da aeronave.

As variaveis de postura e as entradas de controle reais e indiretas sao apresentadas
nas figuras de resultados. O caminho usado para converter v e 7p em f;, parai =1,--- 4,
e, por fim, a ug, up, u,, uz, ¢ similar ao apresentado em [11]. Esta etapa é denominada

controle de baixo nivel, conforme apresentado no Capitulo 2.

Para a missao de rastreamento de trajetoria, é possivel observar que o VANT alcanga
e segue a trajetéria desejada. A Figura 30(a) mostra a evolugao temporal da posigao do
ArDrone no espaco cartesiano. Apesar do veiculo alcancar as referéncias x4 e z4 propostas,
os resultados apresentam alguns erros de seguimento, os quais nao comprometem o cum-

primento da missao, como se pode visualizar na figura. Em outras palavras, o controlador
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proposto é capaz de guiar a aeronave seguindo a referéncia sem atrasos relevantes. Nessa
figura, tem-se ainda o comportamento do angulo de arfagem, o qual é essencial no controle

do deslocamento longitudinal da aeronave.

Sabendo que os sinais de referéncia propostos nao controlam o veiculo no eixo Y,
pode-se observar alguns erros decorrentes dos efeitos de drifting associados aos sensores
inerciais a bordo do veiculo, os quais sao estabilizados pelo controlador de baixo nivel
proprio do VANT utilizado. O comportamento do deslocamento lateral da aeronave e os
angulos de rolagem e guinada sao ilustrados na Figura 30(b). Como pode ser visto, os
angulos de orientacao nao controlados pelo sistema proposto sofrem alteracoes devido ao
deslocamento da aeronave durante o cumprimento da tarefa. As variacoes ocorridas, por
exemplo, no angulo do rolagem ¢ sao controladas pelo sistema de baixo nivel da aeronave,

e se refletem diretamente em erros de posigao lateral y.

Vale mencionar, ainda com respeito aos angulos de orientagao do veiculo, que um pe-
queno desequilibrio de forcas de propulsao durante uma manobra de ascensao ou descenso
resulta em um movimento indesejado de guinada. Em outras palavras, se em uma agao
conjunta dos motores para alteracao de cota vertical do VANT houver um motor girando
a uma velocidade maior ou menor que os demais, ocorrera um movimento de guinada.
Tal observacao pode ser comprovada na Figura 30, ja que a missao predefinida contempla

comandos para deslocamento vertical, além de longitudinal.

A Figura 30(c) mostra o comportamento das entradas de controle indiretas aplicadas
ao VANT. Conforme esperado, dada a configuracao da trajetéria desejada as forgas que
atuam sobre a aeronave apresentam um perfil senoidal, com caracteristicas idénticas
em todos os propulsores. E importante ressaltar novamente que a realizacao de um
deslocamento positivo em z (que requer um acréscimo de f; e f3 e um decréscimo de f; e
f1) enquanto se executa uma deslocamento negativo em z (que requer um decréscimo de
todas as propulsdes dos motores), é um problema de controle inerente de um quadrimotor.
A fim de representar as entradas de controle adotadas no projeto do controlador, a Figura

30(d) ilustra a propulsao vertical u e o torque 7y aplicados ao VANT.

Por fim, a Figura 30(e) destaca as entradas de controle reais aplicadas ao VANT. Note-
se que as variaveis 6, e @Z}r apresentam um comportamento mais bem definido, uma vez
que sao diretamente excitadas pelos sinais de controle gerados pelo controlador proposto.
Observe-se, ainda, que o perfil de 1@ é seguido pelas forgas mostradas na Figura 30(c),

uma vez que a variacao de altitude é controlada diretamente por esta entrada de comando.

O segundo experimento realizado nesta subsecao corresponde a um controle de posicao
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Figura 30: Experimento: Seguimento de trajetéria durante uma manobra no plano X7

usando um quadrimotor.
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no plano X7, cujos pontos de passagem estao definidos na Tabela 6. O objetivo deste
experimento é demonstrar a validade do controlador PVTOL proposto tanto para tarefas
de seguimento de trajetéria quanto de posicionamento. A Figura 31(f) ilustra o caminho
percorrido durante o voo, sendo que o icone ilustrando a aeronave é tragado a cada 20s,

durante a missao.

Através deste experimento é possivel verificar que o controlador proposto (sem qual-
quer alteragao de ganhos, ressalte-se) também é capaz de guiar o veiculo aéreo no cum-
primento uma tarefa de posicionamento. Note-se que ha um atraso para alcancar o alvo
desejado, porém isto é feito suavemente. Neste experimento, uma situagao importante a
ser observada ocorre na faixa de 40 — 50s e na faixa de 100 — 110s. Nestes instantes, o
valor desejado das forgas de propulsao é igual a zero (ver Figura 31(c)), o que significa que
o quadrimotor estd executando auto-rotacao dos motores e, consequentemente, descendo
em sua maxima velocidade, para alcangar a nova posigao desejada (que é um ponto mais
abaixo do anterior). Esta situagdo, porém, nao compromete o cumprimento final da
tarefa de posicionamento, como se pode observar na Figura 31(a). Afinal, mesmo com
um atraso decorrente do trecho em queda livre, o controlador é capaz de alcancgar as
referéncias desejadas. Vale destacar, no entanto, que o quadrimotor utilizado nao é capaz

de realizar propulsao negativa (i.e., no sentido na forca gravitacional).

3.2.6 Consideracgoes Finais

Esta secao propoe um controlador nao linear de alto nivel baseado na teoria de
Lyapunov, capaz de guiar um veiculo aéreo (helicoptero ou quadrimotor) em missoes
de seguimento de trajetéria e de posicionamento. O projeto do controlador envolve
a estabilizagao da altitude da aeronave e, em seguida, o controle do seu deslocamento
longitudinal, guiado através da referéncia adequada para seu angulo de arfagem. Ainda
como etapa de projeto, apresenta-se uma solucao analitica para o problema de saturacao
dos sinais de controle. Por fim, validagoes experimentais e por simulacao foram realizadas,
a fim de verificar o desempenho do controlador durante manobras de decolagem, hovering

e aterrissagem no plano vertical X Z.

Vale comentar que tarefas de voo similares podem ser realizadas no plano Y Z, desde
que as devidas restrigdes sejam satisfeitas. Neste caso, o projeto do controlador envolve
a estabilizacao da altitude da aeronave e o controle do seu deslocamento lateral, guiado

através da referéncia adequada para seu angulo de rolagem.
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3.3 Controlador de Voo sem Restricao de Movimento

Segundo [25], experimentos realizados com restri¢oes fisicas de graus de liberdade néao
revelam aspectos relevantes do problema de controle de veiculos aéreos nao tripulados.
Segundo os autores, tais limitacoes fisicas resultam em simplificacoes excessivas do pro-
blema. Nesta Tese, todos experimentos realizados nas segoes prévias e subsequentes nao
apresentam qualquer restricao fisica da aeronave, resultando em deslocamentos indese-
jados nas variaveis nao abordadas no projeto de controle, decorrentes da excitacao dos
sensores durante as manobras de voo. Para o controle e estabilizacao dessas variaveis,
considera-se o controlador de baixo nivel o qual é capaz de manté-las em zero. Em outras
palavras, tais varidveis sao vista como pequenos distirbios ao sistema de controle de

interesse, as quais sao estabilizadas pelo sistema de estabilizagao proprio da aeronave.

Esta secao apresenta um controlador nao linear de alto nivel para VANT de asas
rotativas, considerando seu modelo dinamico subatuado, sem adotar qualquer estratégia
de linearizacao por proximidade de ponto de operacao. A contribuicao aqui apresentada
envolve a proposta de um controlador nao linear baseado na dinamica inversa, utilizando
a técnica de linearizacao por retroalimentacao parcial. A estabilizacao do veiculo du-
rante o voo é garantida matematicamente, no sentido de Lyapunov, através da prova de

estabilidade do equilibrio do sistema em malha fechada utilizando o controlador proposto.

Em um contexto geral, pesquisadores ao redor do mundo tém se dedicado ao desenvol-
vimento de controladores para estabilizacao e navegagao de VANTSs, com movimentagao
tridimensional. Tradicionalmente, as estratégias se baseiam em lacos interno e externo de
controle, os quais visam estabilizar a orientacao da aeronave e, em seguida, fazé-la navegar
no espaco 3-D. Porém, garantir a estabilidade e o desempenho de dois sistemas de controle
em separado nao garante a estabilidade e o desempenho do sistema como um todo. Outra
vertente, ainda no contexto de estratégias de controle, trata de uma solucao integrada para
o controle de posicionamento e orientacao da aeronave, comumente baseada em técnicas

nao lineares, que ¢é o foco desta secao.

A fim de iniciar a proposta do controlador tridimensional, toma-se o modelo dinamico

subatuado de um veiculo aéreo, cuja descrigao de sua parte ativa/atuada, é dada por
M.,,6p + Mol + E, = f, € R, (3.29)
enquanto sua parte passiva/nao atuada, dita restrigdo de segunda ordem, é descrita por

M,.4. + M,,4, + E, =0, € R? (3.30)
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a qual representa um forte acoplamento entre os graus de liberdade diretamente atuados e
aqueles indiretamente atuados, aqui representados por q, = [z ¢ 6 Y| e q, = [z y|T, res-
pectivamente. Note-se que esta consideragao é importante para a proposta do controlador

a seguir.

Considerando as funcoes de saida y, = fi(q) e y, = f2(q), que realizam o mapeamento
das varidveis de estado de um VANT do referencial inercial (e) para o referencial espacial
(s), com q referenciado na origem do sistema de coordenadas globais, pode-se concluir
que f1 : RS — R%Ze f5: RO — R%,

Tomando agora as duas primeiras derivadas temporais de cada uma das fungoes de
mapeamento, obtém-se
Yp = pq € yp = 'pq_FJpq’ (331)
Ya = aq € ya = 'aQ"’_ Jada (332)
onde J, e J, representam as matrizes Jacobiano passiva e ativa relativas as velocidades
da aeronave de (e) para (s).

Ao considerar y, = q, e y, = qq, tem-se

J, = [Jpp Jpa} = [[2 0] ,com J, = [o o] , (3.33)

Jo = [Jap Jaa} = [o 14] ,com J, = [o 0] : (3.34)

que reduz (3.31) e (3.32) a ¥, = 4, € Y = 4, respectivamente.

De acordo com [26], a aplicagao da estratégia de linearizagdo parcial por retroali-
mentacao é possivel para sistemas com elevado acoplamento inercial, como é o caso dos
helicépteros e quadrimotores. Outros sistemas mecanicos representados segundo a notagao

subatuada e controlados por uma estratégia similar podem ser encontrados em [27-31].

Neste contexto, visando controlar um VANT de asas rotativas segundo tal abordagem,

a restrigao de segunda ordem (3.30) deve ser escrita como

qP = _Mil(Mpa(.fIa + Ep)a (335)

pp
desde que M, seja inversivel e positiva definida. Ao substituir em (3.29), obtém-se
f, = (Ma — M,M, ) M,,)d, + E, — M,M_'E,

= Moo + Eo. (3.36)
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Aplicando a técnica de linearizagao por retroalimentagao, pode-se propor o seguinte

sinal de controle

A

fa = Maana + Eaa (337)

onde M,, e E, sao os valores estimados das matrizes M, e E,, respectivamente, enquanto

1, € R* é uma entrada de controle adicional, definida a seguir.

Substituindo (3.37) em (3.36), obtém-se
Ela = T’a + M;al (Maana + EG)’ (338)

sabendo que l\i/Iaa =M,, + 1\:/Iaa e Ea =E, + ﬁ)a, com 1\:/Iaa e ﬁ)a sendo matrizes de erro

de estimacao.

Se Yad = daa(t) representa a posigao desejada ou um perfil de trajetdria para os graus

de liberdade atuados/ativos, pode-se propor
My = Gad + Kar tanh Kuoq, + K,z tanh K 4., (3.39)

onde g, = Quq — g, indica o erro de seguimento das varidveis atuadas e K,; € R* sao

matrizes de ganho diagonais positivas.

Finalmente, tem-se que

éla + Kal tanh Ka2(;la + Ka3 tanh Ka4(~la = _Mil (Maana + EQ) - 5(1((17 Na> t) (340)

aa

Na sequéncia, apos linearizar a parte atuada do sistema, a restricao de segunda ordem

(3.30) pode ser escrita como
Ao = _Miz(Mpqu + Ep)a (3-41)

a fim de utilizar a linearizagao na parte subatuada, sendo Mz’; = 1\/Iga(MpaMgm)_1 a

pseudo-inversa a direta de Moore-Penrose. Apds substituir (3.41) em (3.29), tem-se
f, = (Mu — MuaM7ZM,,)4, + E, — My, M%E,
= M,,d, + E,. (3.42)
E importante mencionar que um sistema com um forte acoplamento inercial, de acordo
com [26], requer um numero de graus de liberdade ativos/atuados (Npor,) maior que o

nimero de graus de liberdade passivos (Npor,). Note-se que isto é verificado para o

sistema descrito anteriormente, pois Npor, = 4 > Nporp = 2. Em adigao, a condi¢ao de
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forte acoplamento inercial ocorre para um helicéptero ou quadrimotor se, e somente se,

rank(M,,) = 2.

Ao adotar o sinal de controle

A

f. = My,n, + E,, (3.43)
tem-se o sinal de controle das variaveis diretamente atuadas, guiadas pelo comportamento
das varidveis nao atuadas. Note-se que M,,, e E, sao valores estimados para as matrizes

M,, e Ep, respectivamente, e 1, € R* ¢ outro sinal de controle adicional, definido na

sequencia.

Apés algumas manipulagoes algébricas, tem-se
.. . — _1 = =
Q4 =1, + M, (M,n, +E,), (3.44)
sabendo que M, = M,,+M,,, e E, = E,+E,, com M,,, e E, sendo as matrizes de erro de
estimagao. Vale mencionar que (3.44) indica a linearizagao parcial por retroalimentagao
das varidveis nao atuadas/passivas, que sao agora desacopladas (se as matrizes de incerteza
sao desconsideradas), assim como descreve a dinamica atuada/ativa de acordo com a

dinamica interna do sistema.

De forma similar aquela apresentada para as varidveis atuadas/ativas, se y,q = qpa(?)
representa um perfil de referéncia para as varidveis nao atuadas/passivas, pode-se propor

o sinal de controle
N, = Gpa + Ky tanh Kpd, + Kz tanh K 4G, (3.45)

onde q, = g,q—q, indica o erro de seguimento e K,; € R? sdo matrizes de ganho diagonais

positivas.

Substituindo (3.45)) em 3.44 tem-se, finalmente,

élp + K, tanh KPQ(L:lp + K, s tanh K,4q, = —M;pl (Mppnp + Ep) = 0,(q, M t). (3.46)

3.3.1 Anadlise de Estabilidade Usando a Teoria de Lyapunov

A fim de analisar a estabilidade do equilibrio do sistema VANT, (3.40) e (3.46) podem

ser escritas como

q + K, tanh Koq + Ks tanh K,q = 6(q, 1, My t), (3.47)
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K, O

onde K; =
0 K,

0
] comi=1,2,3,4,ed= lép] .

A fim de analisar a estabilidade do sistema em malha fechada usando a Teoria de

Lyapunov para sistemas nao lineares, a funcao candidata de Lyapunov

: 1. ...
V(@) = AKK; " Incosh(Kud) + 56" > 0 (3.48)
é proposta, com A = |1 1 1 1 1 1|. Tomando sua primeira derivada temporal e
usando (3.47), tem-se
V(d,d) = q"Ks tanh(K,@) + 4" q (3.49)
= —q"K, tanh(K»q) + q"4, (3.50)

cuja condicio suficiente para se ter V negativa ¢ q7K; tanh(K,q) > |g70|.

Nota 10 Para completar a andlise de estabilidade, € importante verificar o comporta-
mento do sistema para uma regido finita de valores de q. Primeiramente, para grandes
valores de q, pode-se considerar que K;tanh(K,q) > aKjsgn(q), onde 0 < a < 1.
Portanto, V serd negativa se, e somente se, \min{K1} > ||0]], que faz o erro de sequimento
q diminuir. Em contraste, para pequenos valores de q, tem-se K; tanh(Kgél) > oK1 Ksq.
Neste caso, V serd negativa se, e somente se, ||q| > ||0]|/dmin{K:1K2}. Se ambas as

condi¢des sio respeitadas, q e q sdo limitadas ou, em outras palavras, @, q € Le.

Aplicando o Teorema de La Salle para sistemas autonomos, levando em consideracao

o sistema descrito em (3.47), desconsiderando os distirbios, o maior conjunto invariante

V(@) :0} > {H B H}

existe somente para q = 0. Portanto, o tnico conjunto invariante €25, é o equilibrio

2,/ na regiao

q

2=

q

T T .
[q (:1] = [0 0] , que é assintoticamente estavel. Em outras palavras, q(t),q(t) — 0

para t — oo.

Vale mencionar que uma anélise grafica, como aquela apresentada na Secao 3.2, pode
ser feita para confirmar a estabilidade segundo La Salle. A diferenca esta na geracao de
hiperparaboldides e hiperplanos necessarios para caracterizar todos os estados envolvidos

no sistema.
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3.3.2 Perfil de Referéncia no Espaco 3-D

Durante uma tarefa de voo 3-D, um perfil de referéncia no espago Cartesiano é
dado ao controlador do veiculo aéreo, a fim de executar uma tarefa de posicionamento,
rastreamento de trajetéria ou seguimento de caminho. Entretanto, para alcancar tal
postura desejada &4, a aeronave deve modificar sua orientacao durante o voo. Portanto,

torna-se necessaria a determinacao de um perfil de referéncia de atitude 7,.

E facil verificar que a rota de referéncia no espaco e a posicao de referéncia da aeronave
sao coincidentes no referencial inercial (e), embora isto ndo ocorra para sua orientagao.
Neste caso, sabendo que a referéncia de guinada pode ser definida independentemente, o

foco aqui é determinar o perfil de referéncia de rolagem e arfagem.

Considerando uma situagao em que a aeronave nao estd gerando propulsao e que nao
ha distirbios translacionais D; atuando sobre ela, tem-se o modelo dinamico translacional

descrito por

z 0 CyCo  CypSeSp — SpCy  CypSeCh + SySg
RT y = (0], com R = SyCo  SySHSe + CyCyp  S4pSeCyH — CypSg | - (351)
zZ+ g 0 —Sp CoS¢ CoCy

Tomando as duas primeiras equacoes, tem-se

Cngi‘ + 81/,693'/' — 89('2 + g) =0

= tanf = M (3.52)
zZ+g
(§
(cypsa5y — SyCo)d + (SypSese + cyCy)i + cosy(Z +g) =0
= tan ¢ = oot WY (3.53)

Z+yg

Finalmente, usando (3.38) e (3.44), e desconsiderando os erros de estimagao paramé-

trica, pode-se definir

Syllz — CyTly
tanogy = cp, ————= e 3.54
94 = Coq n.+g (3:34)
tanf, = M’ (3.55)
n.+4g

onde novamente ¢, significa cos, s, significa sen 1), e cy, significa cos 6. Para completar

o perfil de referéncia de atitude, se a orientacao de guinada do veiculo deve ser, por
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exemplo, tangente ao caminho (ou trajetéria) de referéncia, pode-se adotar

tan g = 22 (3.56)

Xq

Nota 11 Dado que a guinada é uma varidvel diretamente atuada, € possivel assumir

diretamente qualquer valor de orientacao durante uma missao de voo.

3.3.3 Resultados e Discussao

Esta secao apresenta primeiramente duas simulagoes de voo para um helicéptero no
espaco 3-D, usando o controlador descrito nesta secao durante uma tarefa de rastreamento
de trajetéria. O objetivo das simulagoes é verificar a estabilidade em malha fechada do
sistema quando se utiliza o controlador proposto. As simulagoes sao realizadas usando
uma plataforma de simulacao desenvolvida em Matlab©, apresentada no Anexo 1, a
qual considera um modelo detalhado do veiculo baseado nas equacoes de Euler-Lagrange,
levando em consideracao a matriz de inércia diagonal e imposicoes fisicas de saturacao
nos controladores de alto e baixo nivel. Nestas simulacoes, os efeitos de solo nao sao
considerados, e o centro de massa do veiculo coincide com a origem do sistema de referéncia

espacial.

A trajetéria a ser seguida na simulacao foi escolhida visando uma excitacao dinamica
do veiculo durante a execugao das manobras 3-D. Vale dizer que o veiculo primeiro decola

verticalmente, para, em seguida, executar movimentos laterais ou longitudinais.

A primeira simulagao tem como trajetéria de referéncia uma curva em forma de 8 em

um plano inclinado, definida por {zy = 2sen(3t),yq = 2sen(5t), za = 5 + $sen(5t)}.
J&4 a segunda simulacao tem como trajetéria de referéncia uma espiral continuamente
crescente, definida por {24 = & sen(2t), yg = £ cos(3t), za = 1+ 15}, com by = 0,Vt. Em
ambas as simulagoes, os angulos de referéncia de arfagem e rolagem sao dados por (3.54)

e (3.55), respectivamente.

A fim de verificar a robustez do controlador, um disturbio é adicionado durante a
segunda simulacao. Trata-se de uma situacao de rajadas de vento, aqui representadas
por um ruido Gaussiano de média zero e desvio padrao igual a 0.5V, atuando durante
toda simulacdo, e um disttirbio polarizado constante de intensidade [0.15, — 0.05,0.02]T N,

atuando no intervalo 20s < ¢t < 40s.

A Figura 32 ilustra o caminho percorrido e a evolugdo temporal da postura do

helicoptero miniatura para o primeiro voo simulado. Note-se que antes de iniciar o
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seguimento de trajetoria a aeronave deve decolar verticalmente. E importante mencionar
que o mesmo controlador é capaz de guiar o VANT em todas as etapas do voo, i.e.,
controlar durante as manobras de decolagem, aterrissagem, voo pairado e deslocamento
lateral e longitudinal. A Figura 32(a) apresenta o posicionamento da aeronave durante a
missao de voo. Note-se que através do controlador proposto é possivel seguir a referéncia
desejada em fase, com erros de pequena amplitude. Os angulos de arfagem e rolagem
necessarios para que o VANT possa realizar manobras de deslocamento longitudinal e
lateral, respectivamente, sdo mostrados na Figura 32(b), assim como a evoluc¢ao temporal
do angulo de guinada. No presente caso, o veiculo deve seguir a trajetoria com sua
orientacao tangente a ela. Devido ao formato da trajetéria, faz-se necessario uma variagao
angular completa no intervalo de (—180°,180°], como mostrado na figura. Além disso,
como a rota de navegacao exige manobras de avanco frontal e lateral, nota-se uma variagao
de amplitude similar de arfagem e rolagem, indicando, portanto, um grau similar de
excitacao de tais variaveis. No que se refere as forcas de controle atuando sobre a aeronave,
a Figura 32(c) destaca a forga f3, a qual é responsével pela sustentacdo da aeronave em
uma situagao de hovering e pela variacao da cota vertical do veiculo. No caso na missao
de voo proposta, a altitude desejada varia de forma periddica, o que pode ser observado
na Figura 32(a), o que é retratado em f3, onde é possivel verificar uma pequena oscilagao,
essencial para o cumprimento da tarefa. As demais forcas de menor amplitude sao enviadas
ao veiculo, para que as manobras de deslocamento frontal, lateral e de guinada sejam
executadas. Por fim, a Figura 32(d) apresenta o caminho tridimensional percorrido pelo

helicoptero miniatura durante a missao de voo.

A Figura 33 ilustra as manobras do mesmo veiculo durante o seguimento de uma
trajetéria em espiral. Nota-se claramente, na Figura 33(d), que o caminho percorrido pela
aeronave ¢ bastante ruidoso, resultado dos distirbios aplicados ao veiculo, a fim de simular
uma situagao de rajadas de vento. Observa-se, entretanto, que a trajetoria de referéncia
é efetivamente seguida pelo veiculo quando ele é controlado pelo controlador proposto,
sem oscilagoes excessivas sobre o valor de referéncia ou atraso no estado estacionario.
Em virtude do distirbio aplicado durante toda simulagao, é possivel verificar um com-
portamento ruidoso na evolucao temporal das entradas de controle indiretas. Porém, as
forgas aplicadas a aeronave sao necesséarias para guia-la durante a missao de voo, conforme
comprovado pela evolucao temporal das variaveis de posicionamento, ilustradas na Figura
33(a). Nessa ultima figura, vale notar o intervalo de tempo 20s < ¢t < 40s, onde os erros
de seguimento sao mais evidentes em funcao da aplicagao do ruido polarizado. Embora

tal forca externa, simulando uma rajada de vento, tenha sido aplicada, o controlador se
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Figura 32: Simulagdao: Seguimento de trajetéria em forma de 8 sem restricao de
movimento usando helicoptero miniatura.

mostrou capaz de guiar o VANT sob tais condigoes. Também deve ser mencionado que
apesar de se definir guinada nula durante a missao de voo, erros de pequena amplitude
e suas corregoes podem ser vistos na Figura 33(b), os quais sdo decorréncia dos ruidos

intencionalmente aplicados na simulagao.

A sequéncia dessa secao apresenta resultados experimentais obtidos utilizando o qua-
drimotor ArDrone Parrot nas missoes de voo sem restricoes de movimentos realizadas
anteriormente pelo helicoptero miniatura. A principal diferenca é que no caso experi-
mental nenhum disturbio intencional foi inserido durante as manobras de voo (todos os
ruidos apresentados nos graficos de resultados sao atribuidos principalmente as medidas

de postura obtidas pelos sensores a bordo da aeronave).

A primeiro experimento corresponde a uma navegacao em um plano inclinado, com

a aeronave descrevendo uma figura geométrica em forma de 8. A Figura 34(f) ilustra o



3.8 Controlador de Voo sem Restricao de Movimento 163

@, [m]

i, [graus]
o

10 20 30 40 50 60 70 8 90

yn (m]

0y, [graus|
o

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90

3r 0.21
B
=9 z
= B ol b Ll Aot
1 -
0 . ~0.2 . . . . . . . . ,
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 0 10 20 30 40 50 60 70 80 90
Tempo |s] Tempo [s]
(a) Posicao. (b) Orientagao.

Tempo 3] Zh [m]

(c) Entradas de controle indiretas. (d) Caminho percorrido.

Figura 33: Simulacao: Seguimento de trajetéria em espiral crescente sem restricao de
movimento usando helicoptero miniatura.

caminho percorrido no espaco cartesiano durante a missao de voo, com snapshots da pos-
tura do VANT em intervalos de 20s. A realizagao desta tarefa apresenta um elevado grau
de dificuldade, em virtude das complicacoes inerentes ao processo de modificar a altitude
e guinada simultaneamente, enquanto se segue a referéncia. Conforme mencionado na
Secao 3.1 , para um quadrimotor a tarefa de modificar a guinada ao mesmo tempo em
que sua altitude ¢é alterada torna-se complexa, pois o veiculo deve reduzir a propulsao em
um par de motores e elevar a propulsao no outro par, para executar a guinada, a0 mesmo
tempo que uma mesma propulsao deve ser aplicada a todos os motores, para manter a
elevacao. Em virtude da acao contraditoria dos comandos, tais manobras se tornam de
dificil execugao, ainda mais na exigéncia de deslocamentos laterais e longitudinais, como

¢é o caso desse experimento e dos demais apresentados nesta secao.

E possivel verificar, na Figura 34(a), que a aeronave é capaz de acompanhar a referén-
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cia desejada. Os erros de seguimento sao mostrados na Figura 34(e). Verifica-se valores
de erro menores que 200mm para o controle de altitude e deslocamento longitudinal. Os
erros de deslocamento lateral sao mais acentuados em virtude da natureza da manobra
de voo, a qual apresenta uma maior frequéncia de oscilacao em y. Isto exige uma resposta

mais rapida, podendo causar maior erro de seguimento.

Os angulos de arfagem e guinada necessarios para que a referéncia seja seguida sao
mostrados na Figura 34(b). Durante a evolugao temporal, nota-se que o comportamento
¢é praticamente similar, em virtude da repeticao da rota percorrida. No que se refere
ao angulo de guinada (uma varidvel de controle independente, i.e., diretamente atuada),
observa-se a orientagao do veiculo tangente a trajetoria, com variagao angular compreen-

dida no intervalo de (180°, 180°].

No que se refere as entradas de controle indiretas, verifica-se um comportamento
oscilatério que acompanha com um avanco de 90°, a variacao da medida de altitude.
Nota-se também que nos instantes proximos a 20s, 60s e 100s, as forcas aplicadas ao
VANT sao mais ruidosas, em decorréncia da manobra que esta sendo realizada. Nesses
instantes a aeronave deve reduzir a altitude e modificar o sentido de giro de guinada, além
de reduzir seu avanco longitudinal e elevar seu avanco lateral. Apesar de tal complexidade,

o controlador proposto se mostra capaz de guiar a aeronave na missao proposta.

Ainda sobre esse experimento, a Figura 34(d) ilustra as entradas de comando reais,
referentes aos comandos sintetizados de um joystick. Nota-se que as entradas de referéncia
angular de rolagem e arfagem sao seguidas pelas variaveis mostradas na Figura 34(b). En-
quanto isso, a forma da taxa de variacao de altitude pode ser visualizada através das forgas
atuantes na aeronave. Afinal, para variar a altitude do VANT todos propulsores devem
atuar conjuntamente, apresentando o mesmo comportamento. Por fim, a integragao da

taxa de guinada simboliza a alteragao da guinada da aeronave vista na Figura 34(b).

O segundo experimento realizado consiste em seguir uma trajetéria em espiral cres-
cente, cuja evolucao temporal pode ser visualizada na Figura 35(f). Nessa missao de
voo, as manobras tendem a ficar mais agressivas a medida que o raio da espiral aumenta.
Afinal, para que o VANT mantenha o seguimento da trajetoria predefinida, é necessario
incrementar os valores dos angulos de arfagem e rolagem, o que resulta em uma perda
de sustentagao, afetando diretamente a manutencao da altitude. Sendo assim, para os
deslocamentos longitudinal e lateral, os valores de posicao, obtidos por odometria para
determinacao do posicionamento global, tendem a crescer. Para esta tarefa os erros de

seguimento de altitude foram inferiores a 100mm, utilizando dados do ultrassom para
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Figura 34: Experimento: Seguimento de trajetéria em forma de 8 sem restricao de
movimento usando um quadrimotor.
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medida de altitude. Tais valores podem ser observados na Figura 35(e).

Devido ao carater oscilatorio da referéncia estipulada, é possivel verificar na Figura
35(a) tal comportamento para os deslocamentos laterais e longitudinais. Note-se que o
VANT alcanca e segue a referéncia desejada sem atrasos relevantes, que possam compro-
meter a missao. Por fim, para que a espiral seja formada, a aeronave incrementa sua
altitude continuamente durante a evolugao temporal, segundo os valores desejados e os

comandos determinados pelo controlador proposto.

Nesse experimento, a referéncia de guinada foi estipulada como zero, o que pode ser
visualizado na Figura 35(b), onde se observa a convergéncia assintética de tal varidvel a
zero. Quanto aos angulos de arfagem e rolagem, note-se que eles aumentam sua amplitude
no decorrer do tempo, devido a necessidade de realizacao de uma manobra mais agressiva,
conforme mencionado anteriormente. Vale mencionar que, devido a configuracao fisica da
aeronave, caso o angulo desejado/executado seja superior a um dado limite, o VANT pode
ingressar em uma situacao de stol (perda de sustentagao por falta de arrasto aerodinamico)

e culminar em uma queda.

Para executar tal missao de voo, as entradas de controle indiretas mostradas na Figura
35(c), efetivamente sintetizadas através das entradas reais mostradas na Figura 35(d),
foram enviadas ao VANT. Verificando o grafico das forcas de propulsao da aeronave,
nota-se a existéncia de uma tendéncia de crescimento coletivo dos sinais de controle, em
funcao da necessidade de elevacao da altitude durante a tarefa. As demais variacoes que
se sobrepoem a essa tendéncia dizem respeito aos comandos enviado para que a referéncia

seja seguida.

Note-se, também, que efeitos de drift podem ser observados em ambos experimentos,
embora o seguimento de trajetéria proposto tenha sido executado sem qualquer oscilagao
ou atraso consideraveis. Uma alternativa plausivel para minimizar os efeitos de desliza-
mento seria através de um sensoriamento global, utilizando um sistema de rastreamento
Optico para ambientes internos ou GPS para ambientes externos, ou mesmo local, caso
um sistema de visao artificial a bordo da aeronave (o quadrimotor aqui utilizado, por
exemplo, o possui) seja utilizado para buscar marcos naturais e realizar uma tarefa de

mapeamento e localizacao simultaneos.

Visando comprovar a capacidade e eficiéncia do controlador proposto durante a execu-
¢ao de uma tarefa de posicionamento com variagoes bruscas de referéncia, o experimento
apresentado na Figura 36 foi proposto. Nele, o veiculo deve alcancar os pontos de passagem

ilustrados por circunferéncias na Figura 36 definidos segundo a Tabela 7.
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Figura 35: Experimento: Seguimento de trajetoria em espiral crescente sem restricao de
movimento usando um quadrimotor.
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Tabela 7: Valores desejados para uma missao de posicionamento tridimensional

Tempo [s] | 0-20 | 20-40 | 40-60 | 60-80 | 80-100 | 100-120
2q M) 0 | 075 | 075 | -0.75 | -0.75 0
ya [m] 0 | 075 |-0.75 | 0.75 | -0.75 0
24 [m)] 05 | 075 | 0.75 | 05 | 025 0.5
b [°) 0 0 90 | 90 -90 0

A evolugao temporal da aeronave é mostrada na Figura 36(f). Pode-se observar que
o controlador proposto é capaz de guiar o veiculo durante uma tarefa de posicionamento,
com variagoes bruscas de referéncia. A Figura 36(a) ilustra o comportamento da posigao
da aeronave durante o experimento, onde é possivel verificar o comportamento assintotico,
durante as manobras de voo. Observando tal grafico, nota-se um comportamento osci-
latério sobre o valor desejado, devido aos valores dos ganhos ajustados para o controle de
seguimento de trajetéria. Como nao houve qualquer alteracao, algumas oscilagoes podem
ser observadas. Porém, estas nao comprometem o contexto geral da missao de voo. Sobre
os angulos de arfagem e rolagem, mostrados na Figura 36(b), pode-se notar que eles
apresentam picos de maior amplitude em intervalos de 20s, em virtude das mudancas
dos valores de posicao desejada. Afinal, para alcancar tais valores é necessario modificar
essas variaveis (diretamente atuadas) para que os deslocamentos longitudinal e lateral,
passivamente controlados, sejam alterados. Em adigao, ainda observando a Figura 36(b),

pode-se observar a convergéncia assintotica do angulo de guinada aos valores desejados.

Os sinais de controle indiretos e reais sdo mostrados nas Figuras 36(c) e 36(d),
respectivamente. Os sinais de controle indiretos, referentes as forgas de propulsao apli-
cadas ao quadrimotor, apresentam perfis de comportamento que enfatizam os aumentos
ou diminuicoes de altitude, como verificado, por exemplo, nos instantes de 20s e 60s,
respectivamente. Em tais situagoes, observa-se um incremento ou decremento conjunto
das forcas. No que se refere ao sinais de controle reais aplicados a aeronave, nota-se
um perfil de referéncia de rolagem e arfagem, que é devidamente seguido pela aeronave,
conforme mostrado na Figura 36(b). Por sua vez, é possivel verificar um comportamento
suave das taxas de variacao de guinada e de altitude. Vale ressaltar que durante a alteragao
da altitude e guinada simultaneamente, a aeronave tende a perder sustentacao, o que
resulta em oscilagoes no controle de altitude, principalmente. Esta situacao enfatiza os

efeitos do forte acoplamento dinamico deste tipo de veiculo.

Outros dois experimentos encontrados na literatura para validacao de controladores

de VANT foram também realizados. Sao eles: seguimento de uma trajetéria em um plano
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Figura 36: Experimento: Posicionamento tridimensional sem restricao de movimento
usando um quadrimotor.
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inclinado com variacao tangencial do angulo de guinada e seguimento de uma trajetéria
na forma de um circulo com raio fixo e altitude variavel. A evolucao temporal da postura

da aeronave, ao longo de tais experimentos, estd apresentada nas Figuras 37 e 38.

3.3.4 Consideracgoes Finais

O projeto do controlador sem restrigoes de movimento proposto nesta segao enfatiza a
caracteristica subatuada dos VANTSs (helicoptero ou quadrimotor). Resultados de simu-
lacao e experimentais demonstram que o controlador nao linear baseado em linearizacao
por retroalimentacao parcial é plenamente capaz de guiar uma aeronave subatuada em
tarefas de seguimento de trajetéria e de posicionamento. A estabilidade do sistema de
controle em malha fechada, quando se usa o controlador proposto, é demonstrada segundo

a teoria de Lyapunov.

Vale destacar que o sistema de controle apresentado no decorrer dessa se¢ao pode ser
adaptado para qualquer sistema subatuado, nao somente para quadrimotores, helicopteros
ou outros tipos de veiculos aéreos nao tripulados. Isto pode ser feito desde que os para-
metros incluidos no modelo sejam selecionados corretamente para representar o sistema

que se deseja controlar.

Apesar de verificar a estabilidade do sistema quando sujeito a acao de incertezas ou
distirbios de amplitude limitada, uma andlise de robustez do sistema foge ao escopo deste

trabalho, ficando aqui como sugestao de trabalhos futuros.

Em adicao, visando obter resultados mais precisos em termos de navegacao, a utili-
zacao de um sistema de posicionamento global, seja para ambientes internos (baseados
em sistemas de rastreamento) ou externos (baseados em GPS ou marcos naturais), é
essencial para o avanco do trabalho nas linhas de controle por aprendizagem, realizagao
de manobras agressivas, tarefas de desvio de obstaculos, cooperacao entre multiplos robos,

dentre outras.

3.4 Controlador de Alto Nivel para Seguimento de
Caminhos

Na secao anterior foi proposto um controlador nao linear de alto nivel, capaz de guiar
um veiculo aéreo de pés rotativas (simulagoes com um helicéptero e experimentos com

um quadrimotor foram apresentados, os quais validaram o referido controlador) tanto em
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Figura 37: Experimento: Seguimento de trajetéria em um plano inclinado sem restri¢ao

de movimento usando um quadrimotor.
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Figura 38: Experimento: Seguimento de trajetéria circular com incremento temporal de
altitude sem restricao de movimento usando um quadrimotor.
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tarefas de posicionamento quanto em tarefas de rastreamento de trajetérias.

Completando a proposi¢ao de controladores nao lineares para guiar um veiculo aéreo
de pas rotativas no espaco tridimensional, esta secao trata de um controlador nao linear
para guiar o veiculo aéreo durante uma tarefa de seguimento de caminho, considerando
seu modelo dinamico subatuado apresentado no Capitulo 2 e o controlador de alto nivel

sem restricao de movimento apresentado na secao anterior.

Neste ponto, vale a pena caracterizar a diferenca entre os problemas de posiciona-
mento, seguimento de caminho e rastreamento (ou seguimento) de trajetéria, que sdo as
trés grandes classes em que se agrupam as estratégias de controle do movimento de robos
moéveis [32, 33]. Em uma tarefa de posicionamento, o rob6 simplesmente deve alcangar
uma postura predefinida no espago de trabalho, sem importar o caminho percorrido ou o
tempo gasto, e 14 permanecer até que uma nova referéncia seja dada. J4 em uma tarefa de
seguimento de caminho, o robo deve alcangar uma sequéncia predefinida de posturas, sem
restrigoes temporais, ou seja, nao importando quanto tempo leve durante o trajeto entre
duas de tais posturas, percorrendo, assim, o caminho completo formado pela sequéncia
de posturas de referéncia, chamadas de pontos de passagem, do inglés waypoints. Em
contraste, em tarefas de rastreamento de trajetoria a parametrizagao temporal determina
o instante no qual o robo deve alcancar cada postura predefinida. Ou seja, no percurso
entre posturas predefinidas também a velocidade do robo é especificada. Neste contexto,
seguimento de caminhos exige um menor esforco de controle, em comparagao com ras-

treamento de trajetérias.

Nas ultimas décadas, veiculos aéreos nao tripulados (VANT) tém se tornado uma
Otima alternativa para tarefas de inspecao em grandes areas ou regioes hostis, tanto para
aplicagoes civis como militares, tais como gerenciamento de riscos naturais, manutencao
de infraestruturas, agricultura de precisao e missoes téaticas em campos de combate [34—
36]. Nestes tipos de aplicacdo, as informagoes de posigao da aeronave normalmente sao
fornecidas através de sensores com baixa taxa de amostragem, como, por exemplo, GPS.
Dessa forma, um controlador de seguimento de caminhos é uma alternativa extremamente

util, por nao exigir parametrizagao temporal da postura navegada.

Conforme mencionado em [37], seguimento de caminhos é uma das mais importantes
tarefas no controle de navegacao, principalmente quando veiculos nao-holonomicos tipo
uniciclo ou car-like sao levados em consideracao, devido a restricao de movimentos laterais.
Entretanto, quando um helicéptero (ou quadrimotor) é utilizado, sua manobrabilidade

lhes permite decolar e aterrissar verticalmente, pairar, rotacionar, mover-se longitudinal
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e lateralmente enquanto mantém uma cota vertical, além da possibilidade de mudar a
direcao de voo e de parar o movimento completamente. Em contrapartida, tal veiculo é
uma das mais complexas plataformas de teste de controle e estabilizacao. Por isto, ao
se propor o modelo de navegacao de um veiculo, caso somente seu modelo cinemético
seja considerado, deve-se garantir que o mesmo execute deslocamentos lineares a baixas
velocidades, de modo que os efeitos dinamicos possam ser desprezados. Caso contrario,
sabendo que helicépteros e quadrimotores apresentam um modelo dinamico nao linear
inerentemente instavel e altamente acoplado, sua dinamica deve ser considerada durante
o projeto de controladores, conforme mencionado em [38, 39] e apresentado nas segoes

anteriores.

Atualmente, varios pesquisadores tém se empenhado no desenvolvimento de propostas
de controladores de seguimento de caminhos para VANTSs de pés rotativas. Em [33], quatro
esquemas de controle sao introduzidos para resolver tal problema. A estratégia adotada,
e validada por simulacao, é um controlador linearizado em cascata, para rastreamento de
posigoes 3D, com compensagao de velocidade. J4 em [32] uma simulac¢ao hardware-in-loop
¢ utilizada para uma navegacao livre de colisao de um helicoptero em um ambiente urbano
desconhecido, através de um seguimento de caminhos com velocidade de avanco constante
tangente ao caminho e posicao de controle ortogonal a este. A estratégia de controle em

cascata ¢é utilizada para desacoplar os controles de posicao e orientacao da aeronave.

O problema de seguimento de trajetéria é abordado em [40] para um quadrimotor,
onde uma estrutura de controle hierarquica é proposta para seguir o caminho de forma
suave e para controlar a orientacao da aeronave sob condicoes de disturbio, através de um
modelo preditivo e um controlador H .. Os resultados, apresentados através de simulacoes,
sao comparados com técnicas de back-stepping, mostrando o bom desempenho do sistema
na realizacdo de tal tarefa. Em contraste, em [41] um controlador de seguimento de
caminhos baseado na metodologia H, é projetado para a execugao de tarefas de decolagem
e aterrissagem, no intuito de contornar as dificuldades encontradas na navegacao de
helicépteros nas proximidades do solo. J& em [38], para o mesmo fim, um controlador
multivariavel aplicado a um modelo linearizado e desacoplado de um helicoptero miniatura
é projetado através de técnicas de controle linear, e seu desempenho é demonstrado através

de simulacoes de manobras de voo nao agressivas.

E neste contexto que esta se¢ao mostra como se pode adaptar o controlador proposto

na secao anterior para a execucao de uma tarefa de seguimento de caminho.
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3.4.1 O Controlador de Seguimento de Caminhos

O modelo cinemético do helicéptero usado nesta segao é composto por um conjunto de
quatro velocidades representadas no seu préprio sistema de referéncia (s), rotacionadas
por 1. Sao elas as trés velocidades lineares u,, u, ¢ u,, definidas segundo a regra da
mao direita em (s), e uma velocidade angular w, como mostrado na Figura 39. Cada
velocidade linear é direcionada conforme um dos eixos do referencial do helicoptero, i.e.,
u, aponta para cima, na direcao do eixo z, enquanto u, e u, apontam para a frente e para
a lateral esquerda da aeronave, respectivamente. Ja a velocidade angular w causa o giro
em torno do eixo °z no sentido anti-horario. Em outras palavras, o movimento cartesiano

do helicoptero em relagao ao referencial inercial (g) pode ser descrito como x = f(x)u,

ou seja, o ) o
T cos®y —senyy 0 Of [wu,
) sen coS 0 Of |u
g _ |seny v a8 (3.57)
z 0 0 1 0f [u,
U 0 0 01| |w

tendo em conta que o ponto de interesse de controle é o centro de gravidade do VANT.

Considerando que a posigao desejada do veiculo segue tangente a curva que caracteriza
o caminho predefinido, como mostra a Figura 39, pode-se estabelecer uma velocidade
arbitraria v, que define quao rapido a posicao desejada no caminho é alterada. Comu-
mente, v é adotada como um valor constante v,.,, mas uma abordagem de movimento

cauteloso pode ser introduzida se a distancia p entre o caminho e o veiculo for levada em

Figura 39: Posicao desejada no caminho com velocidade de deslocamento tangente a ele.
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consideracdo. Assim, adotou-se v = Unyax/(1+ kp), onde k£ ¢ uma constante positiva.
Esta consideragao previne a geracao de grandes valores de sinais de controle sempre que
o veiculo estiver muito distante do caminho, assim como auxilia durante a aproximacao,
quando o erro de distancia é pequeno.
I

Sendo Xyef = [Tref Yref Zref Pref]” O vetor contendo a postura desejada, definida pelo

caminho a ser seguido, sua primeira derivada temporal é definida como

Um(m:
cos acos 3
- - 1+ kp
:L‘ref Umaa:
J T cos asen 3
K
el = P , (3.58)
Z.ref 1Umaz sen B
_¢re f_ + kp
Wref
onde a menor distancia entre o caminho e o VANT ¢é
p= \/(xref - l')Q + (yref - y)2 + (Zref - 2)2’
o angulo de projecao de movimento no plano XY é
z
a=tan ' ——
a'72 + °2
\/ “ref yref
e a projecao de movimento no eixo ’z é
f=tan"? Yrel |
Lref
Fazendo x = %,y — X e tomando sua primeira derivada temporal, obtém-se
X = Xpof — X. (3.59)
Assumindo que x = 0 (ponto de equilibrio em malha fechada, cuja estabilidade

serd demonstrada na sequéncia) é o objetivo de controle, propoe-se um controlador nao
linear baseado na teoria de Lyapunov. Considerando uma funcao candidata de Lyapunov
definida positiva dada por V = %iTi > 0, tomando sua primeira derivada temporal e

usando (3.59) e (3.57), obtém-se

V =x"% = X" (%,ef — f(x)u). (3.60)
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Tomando os sinais de controle
u = f(x)"(Xpey + k1 tanh koX) (3.61)

para o modelo cinematico do VANT, onde k; e ko sao matrizes de ganho definidas
positivas, e definindo um sinal de diferenca entre a velocidade de referéncia Cartesiana da

aeronave e a velocidade desejada de referéncia do caminho como
T = X4 — Xpey, (3.62)

o sistema de malha fechada pode ser obtido substituindo (3.62) em (3.61), e, em seguida,
em (3.57), resultando em

X + Ky tanh(kyX) = Y. (3.63)
Finalmente, substituindo (3.63) em (3.60), tem-se
V =xTYT — %7k, tanh kyx. (3.64)

Uma condicdo suficiente para que V seja definida negativa ¢ |X” iy tanh kx| > |X7 Y.

Nota 12 Dada a formulagdo do problema de sequimento de caminhos, Xq € Xyef 5G0
tangentes a curva e tém origem no ponto desejada. Logo, X4 € X,ef SG0 vetores colineares.

Consequentemente, T € também um vetor colinear a eles por (3.62).

Nota 13 Para completar a prova de estabilidade, € importante analisar o comporta-
mento do sistema com relacao aos wvalores de X. Para grandes valores de X, pode-se
considerar que KitanhksX ~ kisgnX. Portanto, V serd definida negativa se, e so-
mente se, Amn{K1sgnx} > |||, o que faz com que o erro de sequimento do caminho
X seja gradativamente reduzido. Por sua vez, para pequenos valores de X, tem-se que
K1 tanh(koX) & K1KkeX. Logo, (3.63) pode ser escrita como X + K1KoX = Y, e, portanto,

X € finalmente limitado.

Nota 14 Sabendo que o controlador nao linear subatuado de alto nivel é proposto sequndo
o referencial inercial (e), Eq. (3.57) € aplicada para representar *u em “u. Apds obter as
velocidades linear e angular da aeronave em (s), elas sao integradas para determinar a
postura desejada °xq do VANT no mesmo referencial. A Figura 40 ilustra o esquema de
controle de sequimento de caminho proposto. E importante destacar que “Xq € usado para

obter os sinais de referéncia do controlador dinamico proposto na se¢ao anterior.
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Nota 15 Para completar a prova de estabilidade incorporando o controlador dinamico,
como mostrado na 40, uma condi¢ao suficiente é considerar que o erro de velocidade entre
0s sinais de referéncia do controlador de sequimento de caminhos e a velocidade corrente
da aeronave tenda a zero devido ao controlador dinamico. Desde forma, o controlador
seria baseado em velocidades de referéncia, e nao mais em posicao. Ainda assim, o0s erros
de sequimento de caminhos iriam tender a zero assintoticamente, quando um rastreamento
perfeito de velocidade fosse realizado. Em outras palavras, quando o sistema estivesse em

estado estaciondrio, i.e., X = 0.

3.4.2 Resultados e Discussao

Esta secao apresenta os resultados experimentais utilizando o quadrimotor ArDrone
Parrot para avaliar o desempenho do controlador proposto. E importante destacar que o
controlador de seguimento de caminhos gera referéncias de postura para o controlador de
alto nivel da aeronave (proposto na segao anterior), conforme mostrado no diagrama de
blocos da Figura 40. No experimento realizado, os efeitos de solo sao desconsiderados e

assumiu-se que o centro de massa da aeronave coincide com o seu proprio referencial.

E importante destacar também que o caminho foi escolhido de modo a excitar a
dinamica do quadrimotor durante manobras de voo 3D. Os valores da matriz de ganhos K
e Ky sao ajustados de modo a evitar grandes sobressinais durante a etapa de aproximagao
ao caminho de referéncia, no inicio do experimento. Em adicao, vale frisar que os ganhos
do controlador de alto nivel proposto na segao anterior, assim como é feito em [42], sdo
estabelecidos de forma a associar maior prioridade ao controle de altitude, seguido pelo
controle de guinada, a associando prioridade idéntica as demais variaveis de estado ativas.
Tal consideracao garante que o VANT deve primeiro decolar e se orientar, antes de iniciar

qualquer movimento lateral ou longitudinal.

O experimento descreve um controle de seguimento de caminho, sendo o caminho a

s~ | Controlador| ¢ <5> — <€> Controlador
% p

e t| x Dinamico f,
+ de Segui- U [ Transfor- u d a
rel mento de magao de t Movidrflento VANT
Caminho Referéncia do VANT

Figura 40: Diagrama de blocos do esquema de controle para seguimento de caminho.



3.4 Controlador de Alto Nivel para Seguimento de Caminhos 179

ser seguido uma curva que descreve os contornos de uma sela, o qual é descrito por

Trer = 0.75¢080.05¢ + 2, yrep = 0.755en 0.05¢ + 2
Zrep = 0.25sen 0.1t 4- 0.75, Yres = 0.

A Figura 41(e) ilustra o caminho percorrido pelo quadrimotor durante o voo. Note-se
que durante a aproximagao da rota e seu seguimento nao ha sobressinais, o que confirma

a hipotese da estabilidade assintdtica do controle em cascata proposto.

A evolugao temporal da posicao e orientacao do VANT durante a execugao da missao
¢ mostrada nas Figuras 41(a) e 41(b), respectivamente. As Figuras 42(a) e 42(b), por sua
vez, apresentam as variaveis esféricas usadas na estratégia de seguimento de caminho e
os erros de seguimento definidos pela posicao atual do VANT e pelo ponto mais proximo
do caminho 3D. Na Figura 42(a) pode-se observar a convergéncia assintdtica do erro
de distancia p e do angulo o de projecao de p no plano XY. Em adicao, a projegao (3
da velocidade do caminho no plano XY mostra que a referéncia é efetivamente seguida

tangencialmente ao caminho.

Observe-se na Figura 42(b) que um erro de seguimento limitado ocorre durante a
missao, devido a discretizacao do caminho para execugao do experimento. Neste caso, a
utilizagao de um nimero maior de pontos para definir o caminho contornaria o problema.
Entretanto, isto nao é interessante, em funcao do esforco computacional a ser gasto na

busca do ponto mais préximo do caminho, considerando a posicao corrente da aeronave.

Deve ser destacado que o controlador dinamico e o controlador de seguimento de
caminho nao atuam de forma isolada. Na realidade, o primeiro deles é responsavel pela
estabilizacao de cada postura 3D da aeronave ao longo do caminho a ser seguido, a qual

¢ determinada pelo segundo.

Por fim, vale mencionar que o controlador proposto também pode ser aplicado em

tarefas de seguimento de caminhos para um helicéptero miniatura (ver [43]).

3.4.3 Consideracgoes Finais

Um algoritmo de controle em cascata composto por dois subsistemas, sendo eles
um controlador cinemético (responsavel pelo cumprimento da tarefa de seguimento de
caminho) e o mesmo controlador dindmico proposto na se¢ao anterior (responsavel pela

estabilizacdo da aeronave), é proposto para resolver o problema de seguimento de um
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Figura 41: Experimento: Seguimento de caminho sem restri¢coes de movimento usando
um quadrimotor.
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Figura 42: Experimento: Seguimento de caminho sem restricoes de movimento usando
um quadrimotor (continuacao).

caminho 3D utilizando veiculos autonomos representados na forma subatuada. Na etapa
de projeto, a saturacao dos comandos de referéncia enviados ao veiculo ¢é levada em
consideracao, a fim de prevenir a operacao dos atuadores na zona de saturacao, o que
é feito utilizando a funcao tangente hiperbdlica. A maior contribui¢ao da lei de controle
proposta é sua facilidade de implementacao, quando comparada com outros trabalhos
disponiveis na literatura, somada a prova analitica de estabilidade do equilibrio do sistema
em malha fechada. Por fim, um experimento correspondente a uma missao de seguimento
de caminho é apresentado, mostrando-se que os resultados obtidos validam o sistema de

controle proposto.

Vale enfatizar que o controlador de seguimento de caminhos é uma alternativa extre-
mamente 1til para executar uma missao de voo que nao exija parametrizacao temporal
da postura da aeronave. Desta forma, as informacoes de posicao global da aeronave
fornecidas por sensores de baixa taxa de atualizacao poderiam ser utilizadas para corrigir
sua postura, sempre que uma nova postura de referéncia for estabelecida a partir do
caminho sendo seguido. Isto permitiria, por exemplo, navegar em ambiente outdoor, com

posi¢ao dada por um sensor GPS embarcado na aeronave.

3.5 Controladores PVTOL Comutados Realizando Missoes
de Voo Tridimensional

Os controladores sem restricao de movimentos propostos nas duas secoes anteriores,

bem como outros da literatura, sao baseados em modelos nao lineares dos veiculos aéreos,
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cuja complexidade é elevada de um ponto de vista computacional. Assim, muitas vezes
se torna complicado, se nao impossivel, a implementacao de tais controladores em um
computador a bordo do veiculo, tanto por causa do esfor¢o computacional necessario para
executar o algoritmo, quanto pelo grau de idealizacao do sistema que impossibilita a rea-
lizacao de experimentos em ambientes externos a laboratérios, por exemplo. Alternativas
para isto sao apresentadas nas Secoes 3.1 e 3.2, onde sao propostos controladores para
guiar o veiculo aéreo no cumprimento de tarefas de movimento restringido ao eixo Z, ao

plano X Z ou ao plano Y Z.

Porém, como foi visto em tais secoes, a utilizacao de um modelo PVTOL resulta
num controlador que nao tem a possibilidade de executar tarefas de posicionamento
no espaco tridimensional. Por definicao esta forma de controle é restrita a um plano,
quando nao a um unico eixo. Neste sentido, esta secao propoe uma solucao para este
problema, i.e., uma estrutura de controle que comuta entre os diferentes controladores
PVTOL propostos nas Secoes 3.1 e 3.2, a fim de possibilitar a realizacao de tarefas de
posicionamento tridimensional. Em outras palavras, o problema de posicionamento 3D
serd tratado como a combinac@o de um movimento num plano (X Z) com um movimento
em um tUnico eixo (Z, para controle de altitude e de guinada, visando orientar o VANT).
De forma complementar, se o VANT se desviar do plano XZ, um controlador PVTOL
considerando o plano Y Z ¢é ativado, para corrigir este desvio, voltando-se, a seguir, para

o controlador referente ao plano X Z.

Para este caso, considera-se que um sistema de posicionamento global determina
uma sequéncia de pontos a ser seguida. Assim, a aeronave deve alcangar tal referén-
cia usando uma estratégia similar a apresentada na Secao 3.4, referente as missoes de
seguimento de caminhos. A contribuicao desta secao estd na proposta de uma estratégia
de controle comutada capaz de guiar uma aeronave com caracteristicas subatuadas em
missoes de posicionamento tridimensional, utilizando controladores PVTOL, ou seja,
usando controladores bem menos complexos. Na sequéncia, a estratégia de comutacao
entre controladores adotada é apresentada, e a proposta de controle é validada através de
um experimento usando um quadrimotor ArDrone Parrot. Para finalizar a se¢ao, algumas

notas conclusivas e sugestoes para continuacao dos trabalhos sao apresentadas.

Vale ressaltar ainda que os controladores PVTOL aqui utilizados sao casos particulares
do controlador completo proposto na Secao 3.3, o qual é capaz de executar manobras
sem qualquer restricao de movimento. Portanto, uma vez demonstrada a estabilidade de

Lyapunov em malha fechada usando uma funcao de Lyapunov que incorpora todas as va-



3.5 Controladores PVTOL Comutados Realizando Missoes de Voo Tridimensional 183

ridveis de estados (que definem a postura do veiculo), os controladores PVTOL propostos
para tais subsistemas podem ser comutados entre si sem degradacao da estabilidade no
instante de transicao, desde que uma tunica funcao candidata de Lyapunov seja utilizada

para demonstrar a estabilidade dos subsistemas, conforme discutido em [44].

3.5.1 Estratégia de Controle Comutada

Ao adotar os controladores PVTOL propostos anteriormente para guiar a navegagao
de um VANT em um plano ou eixo vertical, faz-se necessario uma estratégia de controle
comutada para que a aeronave seja capaz de executar uma navegagao no espago cartesiano.
Em outras palavras, deve-se definir um conjunto de regras e um supervisor para gerencia-

las. Para tanto, nesta sec¢ao o sinal de controle o ¢ dividido nos seguintes estagios:

o, avancar na dire¢ao longitudinal para alcancar a posicao desejada, utilizando o contro-
lador PVTOL para o plano XZ;

09 minimizar erros laterais, executando o controlador PVTOL para o plano YZ;

o3 reduzir o erro de guinada, executando o controlador VTOL sobre o eixo Z.

Dado o conjunto de regras, um supervisor é responsavel por analisar a situagao
corrente e decidir qual sinal de controle comutado adotar. Para isto, as seguintes regras

de comutacao sao avaliadas:

(1 se o erro de guinada é menor que ¥, € o erro de deslocamento lateral é menor que

Umin, €Nta0 o ¢é ativado;

C5 se o erro de guinada é menor que ¥y, porém o erro de deslocamento lateral é maior

que Ymin, entao o, € ativado.

(3 se a posicao desejada (x4, yq4, 24) ¢ modificada ou o erro de guinada é maior que ¥y,

entao o valor corrente de guinada dever ser corrigido, e logo o3 é ativado.

Os controladores simples podem ser considerados parte do controlador completo.
Usando a estratégia de controle comutado proposta, a aeronave deve executar uma ma-
nobra de posicionamento vertical para, na sequéncia, executar uma manobra de avanco
longitudinal. Caso haja erros de deslocamento lateral ou de guinada. O veiculo para seu
movimento de avanco e inicia uma das tarefas de correcao. Ao finalizar tais tarefas, o

veiculo reinicia sua manobra de avancgo.
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A grande vantagem dessa proposta é a obtencao de um controlador de navegacao sem
restricao de movimento mais simples de implementar que um controlador nao linear 3D.
Em contrapartida, a desvantagem desta proposta é a necessidade de parar o movimento da
aeronave para corrigir sua orientagao de guinada e/ou minimizar os erros de deslocamento

lateral, o que toma mais tempo e faz com que as manobras sejam menos agressivas.

3.5.2 Resultados e Discussao

Esta subsecao apresenta um experimento de estabilizacao de posicionamento de um
quadrimotor no espaco tridimensional, utilizando a estratégia de controle comutado apre-
sentada na subsecao anterior. A estabilidade em malha fechada é verificada durante a
missao de voo, considerando as condigoes de comutacao supracitadas. O quadrimotor

utilizado é o ArDrone Parrot, cujos parametros sao apresentados na Tabela 4.

A fim de comparar o desempenho do controlador comutado proposto, o controlador
nao linear baseado em linearizagao por retroalimentagao parcial, proposto na Secao 3.3,
é também implementado e executado para a realizacao da mesma missao de voo, consi-
derando o modelo dindmico completo do VANT (i.e., todos os seis graus de liberdade sao

controlados por um tnico controlador).

O experimento consiste em um controle de posicao, cuja referéncia tridimensional é
modificada em intervalos de 25s. A Tabela 8 apresenta o conjunto de pontos de passagem

(waypoints). O angulo de referéncia de guinada é definido sempre que alguma mudanga

yd[k]*yd[k*1}> .

. o~ . , - 1
na posicao desejada ocorre, e é dado por ¢y = tan (zd[k]—zd[k—l]

Tabela 8: Valores desejados para uma missao de posicionamento tridimensional

Tempo [s] | 0-25 | 25-50 | 50-75 | 75-100 | 100-125 | 125-150
k 1 2 3 4 ) 6
xq [m] 0 2 0 -2 -2 0
Ya [m] 0 2 4 2 -2 -4
2q [m] 1 2 1 2 1 2

A Figura 43 ilustra a evolugao temporal da postura da aeronave durante a missao de
posicionamento tridimensional, além das entradas de controle indiretas (as forgas definidas
pelo controlador de alto nivel) e reais (definidas pelo controlador de baixo nivel, as quais
sao as entradas aceitas pelo VANT) utilizadas para guid-lo. Nos gréficos ali apresentados
as linhas vermelhas correspondem aos resultados obtidos com o controlador comutado, en-

quanto as linhas azuis correspondem aos resultados obtidos com o controlador subatuado



3.5 Controladores PVTOL Comutados Realizando Missoes de Voo Tridimensional 185

proposto na Secao 3.3. J4 as linhas tracejadas indicam os valores desejados, os quais sao

idénticos para ambos controladores.

Apesar de haver atrasos entre os controladores durante o cumprimento dos desloca-
mentos longitudinal e lateral, ambos alcancam os objetivos assintoticamente. Em adigao, é
possivel verificar na Figura 43(a) que o comportamento das varidveis de altitude e guinada
sao praticamente idénticas em ambos experimentos. Isto pode ser justificado pelo fato
de tais varidveis nao estarem fortemente acopladas as demais. Pode-se notar também, na
Figura 43(c), que em intervalos de 25s todas as forgas sao incrementadas,/decrementadas
conjuntamente, devido as mudancas de referéncia de altitude (ver Figura 43(a)), o que

pode ser observado na Figura 43(d), na entrada de controle real 2.

Finalmente, é possivel verificar que o controlador nao linear subatuado nao esta
perfeitamente ajustado. Observam-se algumas oscilagoes limitadas quando a aeronave
alcanca a referéncia e ai permanece, ou seja, no estado estacionario. Nesse sentido, uma
vantagem adicional do controlador comutado proposto nesta secao é sua facilidade de
ajuste, uma vez que sua estrutura é composta por subsistemas mais simples. De fato,
esta simplicidade permite implementéa-lo a bordo de uma aeronave utilizando um sistema
computacional de baixa capacidade de processamento, tornando-o altamente vantajoso

quando comparado, por exemplo, com o controlador proposto na Secao 3.3.

Para concluir a discussao dos resultados aqui apresentados, deve-se observar que o
controlador PVTOL comutado aqui proposto responde mais lentamente que o controlador
completo, o que é inerente a sua forma de operacao. Afinal, primeiramente, a aeronave
deve se orientar para o ponto desejado, verificar se existem erros nos deslocamentos laterais
e, por fim, iniciar o movimento longitudinal. Em contraste, no controlador completo, todas
estas etapas estao combinadas em um tnico passo. Isto faz com que suas manobras sejam
mais agressivas, o que pode ser observado nas entradas de controle indiretas (Figura
43(c)), onde as linhas em azul, referentes ao controlador completo, apresentam uma
maior variagao de amplitude durante a missao. Logo, a estratégia aqui proposta é mais
suave, i.e., menos agressiva. Além disso, uma limitacao intrinseca desse controlador é sua
incapacidade de realizar missoes de seguimento de trajetoria. Isso ocorre devido a restricao
temporal do angulo de guinada, que nao pode ser cumprida nos moldes da estratégia aqui
proposta. Em adicao, nao é possivel garantir que a aeronave estard em uma nova postura
em um instante especifico de tempo. Em contrapartida, o controlador comutado é capaz
de cumprir uma missao de seguimento de caminhos, sendo, portanto, viavel para tarefas

em ambientes externos utilizando sensores de posicionamento global.
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Figura 43: Experimento: Evolucao temporal das variaveis de postura e dos sinais de
controle durante uma tarefa de posicionamento usando um controlador tridimensional
sem restricao de movimento e um controlador PVTOL comutado.

3.5.3 Consideracgoes Finais

Nessa secao foi apresentada uma estratégia de comutacao baseada em controladores
PVTOL para guiar uma aeronave durante missoes de navegagao tridimensional. A pro-
posta é dividida em trés partes: primeiramente, o veiculo aéreo deve se orientado para
o ponto desejado (usando um controlador VTOL sobre o eixo Z) e, em seguida, avancar
para o alvo (usando o controlador PVTOL para o plano XZ). Porém, caso exista um
deslocamento lateral indesejado maior que um dado limiar, entao o controlador PVTOL
no plano YZ é ativado a fim de minimiza-lo. Como nota, tem-se que a estabilidade
no instante de comutagao esta garantida pela extensao do teorema de Lyapunov para
sistemas comutados, uma vez que uma mesma funcao de Lyapunov pode ser utilizada

para demonstrar a estabilidade dos trés subsistemas.
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Resultados experimentais validam a proposta, destacando o fato de que um conjunto
de controladores mais simples é capaz de guiar uma aeronave de pas rotativas em missoes
de voo mais complexas, executando manobras nao tao agressivas quanto aquelas realizadas

por um controlador sem restricoes de movimento, para uma mesma missao de voo.

Para continuidade deste trabalho, o proximo passo a ser dado seria a implementagao
um controlador para o cumprimento de uma missao de seguimento de caminhos utilizando
o controlador aqui proposto. Para isto, serd necessario discretizar o caminho, gerando
partes lineares do caminho real, e utilizar a estratégia apresentada na Segao 3.4. Mais
além, pode-se propor uma estratégia de comutacao que incorpore uma restrigao temporal
as variaveis atuadas da aeronave, para que seja possivel a realizacao de tarefas de segui-
mento de trajetoria. Uma terceira possibilidade seria substituir a estratégia de comutacao

por uma estratégia de fusao de sinais de controle, como ¢ feito em [45].
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4 Aplicacoes de Controladores de
Voo em Tarefas de Cooperacao

“Quando penso que chequei ao meu limite,

descubro que tenho forcas para ir além.”

(Ayrton Senna)

O interesse por sistemas de controle multi-agentes tem crescido consideravelmente nos
ultimos anos, apds a comunidade cientifica perceber que algumas tarefas sao executadas
de forma mais eficiente por um grupo de robos do que por um tunico robd altamente
especializado. Inspegao e vigilancia de grandes dreas [1-3], localizagao e desarmamento de
minas terrestres [4], missoes de busca e resgate [5], missoes de escolta e acompanhamento
[6], dentre outras, sao exemplos deste tipo de tarefa. Nesse contexto, o presente capitulo
descreve o controle coordenado de um VANT e um VTNT, assim como de um VANT
e um grupo de robos terrestres, tendo por base odometria tridimensional ou técnicas de
controle servo-visual, para obter a informacao sensorial necessaria para a manutencao da

formacao.

Para tratar do controle coordenado de formagao, trés abordagens sao apresentadas
na literatura, com a finalidade de guiar seus membros segundo uma forma geométrica
predeterminada. Sao elas: formacao lider-seguidor, método de estruturas virtuais e
método baseado em comportamentos [7]. Na estrutura lider-seguidor, um rob6 nomeado
lider é responsavel por guiar todos os outros robos que compoem a formacao, a fim de leva-
los a suas posigoes desejadas e fazé-los permanecer em formacao durante toda a navegagao.
Neste tipo de estrutura o lider é o agente mais importante, ja que sua falha compromete a
realizacao da tarefa programada [8-10]. Na abordagem de controle por estrutura virtual,
o robo lider nao é mais o agente principal, e sim toda a formacgao, a qual é considerada
um corpo rigido que se move mantendo uma figura geométrica predefinida [11, 12]. J& no
método baseado em comportamentos, um conjunto de regras de navegacao ¢ definido e

enviado a cada robo da formagao, tendo como base a sua interagdo com o ambiente [13, 14].
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Uma vez selecionada a técnica a ser utilizada para estabelecer a formacao, é necessario
definir a estrutura de controle a ser utilizada, que pode ser centralizada ou descentralizada.
No primeiro caso, o agente principal da formacao é responsavel por concentrar todas as
informagoes referentes ao grupo, tais como posicoes relativas dos demais robos, e por enviar
os sinais de controle para estabelecimento da formagao [14]. Por outro lado, quando uma
estrutura de controle descentralizada é utilizada, nao ha necessidade de uma unidade
centralizadora de informacao, pois cada robo da formacao é responsavel por obter as
informagoes necessarias sobre o ambiente que o cerca e por gerar os sinais de controle

necessarios para alcangar sua posi¢ao desejada na formacao [15].

No que diz respeito a cooperacao VANT-VTNTSs, em [4] um sistema multi-robos visa
estender a capacidade de sensoriamento de veiculos autonomos terrestres combinada a
capacidade de percepcao do ambiente incorporada quando um VANT é acrescentado a
formacao. O helicoptero agregado ao grupo levanta voo levando consigo equipamentos
sensoriais, tais como camara estéreo, GPS e bussola digital. As informagoes obtidas sao
enviadas a uma base de controle, que distribui os dados para os robos em terra. Estes
dados sao essenciais para a geragao de mapas de caminhos e a localizagao e isolamento
de areas onde se simula a presenca de minas terrestres. Em termos gerais, comumente,
um sistema de visao computacional a bordo do VANT auxilia a localizagao dos robos em

terra e a determinacao da posicao do veiculo aéreo em relagao a eles.

Em [16] é proposto um controle descentralizado de um grupo de robos méveis terrestres
e um veiculo aéreo nao tripulado. O time de VI NTs deve se formar segundo uma estrutura
elipsoidal, cujos estados (posigao, orientagao e focos) sao computados a partir da posigao
relativa de cada ente, bem como observados pelo sistema de visao a bordo do VANT.
Este sistema fornece, via protocolo broadcast, imagens perspectivas tipo bird’s eye view
a uma base em terra. Por sua vez, tais imagens sao utilizadas para realimentacao do
controle de formacao dos VINTs. Nesse trabalho, o VANT foi emulado, em simulagao e
experimentalmente, por um manipulador paralelo tridimensional, que assistiu as tarefas

de seguimento de trajetérias (ou caminhos) executadas pelos robds terrestres.

Recentemente, conforme ja mencionado em outros capitulos, o interesse em pesquisas
com veiculos aéreos nao tripulados tem crescido substancialmente em aplicacoes civis
e militares, tais como inspecao em ambientes hostis, manutencao de infraestruturas e
agricultura de precisao [3, 17]. Nesses casos, o uso de um VANT ¢é extremamente mais
vantajoso, devido a sua mobilidade tridimensional, quando comparado ao uso de um ou

varios VI'NT. Entretanto, nada impede que tais veiculos trabalhem de forma cooperativa.
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Nesse caso, um VANT pode usufruir de sua cota vertical para observar uma grande area,
gastando menos tempo, enquanto um VTNT pode observar uma cena especifica com mais
eficiéncia, devido a sua proximidade ao alvo [18, 19]. Considerando alguns trabalhos de
sistemas cooperativos, em [20] um VANT segue um pelotao de VINTSs através de um
controlador servo visual e um sistema de coordenadas georreferenciadas é utilizado para
estimar a postura dos VINTs. Em [18] uma tarefa de busca, identificagao e localizagao
de um alvo é proposta, utilizando uma formagao heterogénea composta por aeronaves
e veiculos terrestres trabalhando de forma descentralizada. J4 em [19] missoes téticas
em campos de batalha utilizando miltiplos robos heterogéneos sao sugeridas, enfatizando
a baixa capacidade de localizar e manipular padroes a nivel terrestre por um VANT, e
a debilidade de deslocamento rapido de um VTNT entre obstaculos. Em contraste, os
autores destacam a eficiéncia no cumprimento da missao, quando o compartilhamento de
informagao entre multiplos VANTs/VTNTs é realizado. O artigo ainda apresenta uma
visao geral sobre estratégias de controle de formacao, analise de estabilidade e controle de

informacao.

No contexto apresentado, o presente capitulo trata inicialmente do controle de forma-
¢ao centralizado de um VANT e um VTNT e, na sequéncia, apresenta um esquema de
controle descentralizado para guiar um VANT em tarefas de cooperagao com um grupo de
robos terrestres. Em ambas as abordagens é possivel aplicar técnicas baseadas em visao
artificial (homografia) e de controle servo-visual, o que foge ao escopo desse trabalho. Ao
contrario, com o objetivo de validar os controladores propostos, este capitulo considera
somente a odometria tridimensional, para obter a realimentacao das informacoes relativas

a postura corrente da aeronave, como se vera na sequencia do capitulo.

4.1 Controle de Formacao de um VANT e um VTNT

Esta secao propoe um esquema de controle centralizado para uma formagao lider-
seguidor envolvendo um VANT e um VTNT. Nessa proposta o VANT (nomeado como
seguidor) deve buscar dinamicamente o robd terrestre (rotulado como lider) e manter
uma distancia predefinida em relagdo a ele. Comumente, o VANT utiliza somente as
informagoes do ambiente que o circunda, as quais sao obtidas através de seus sensores
levados a bordo. Entretanto, nesse trabalho, as informacoes de posicionamento global dos
veiculos serao determinadas pela unidade centralizadora de informacao, a qual recebera os
dados de odometria dos veiculos envolvidos na formacgao. Dessa forma, torna-se possivel

o calculo da distancia relativa entre eles. Vale dizer que, nesse tipo de estratégia, o robo
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terrestre deve executar uma missao preestabelecida, sendo ele guiado localmente por um

controlador cinemético.

O decorrer dessa secao apresenta, primeiramente, o modelo cinematico de um VANT
e a lei de controle utilizada para realizar a tarefa de seguimento de um lider durante uma
missao no espaco tridimensional. Na sequéncia, o esquema de controle lider-seguidor é
apresentado e validado experimentalmente. Por fim, uma breve discussao dos resultados
experimentais e as principais notas conclusivas sao destacadas, para sumarizar a ideia da

proposta.

4.1.1 Modelo Cinematico do VANT e do VTNT

Considerando um helicéptero miniatura posicionado a uma distancia qualquer com
respeito ao sistema cartesiano global (g), seu movimento é governado pela a¢ao combinada
de trés velocidades lineares g, tny, up, definidas pela regra da mao direita no referencial

do VANT (h), e uma velocidade angular wy,, como mostrado na Figura 44.

Cada velocidade linear aponta para um eixo do sistema de referéncias da aeronave (h).
up, sempre aponta para cima, na mesma diregao do eixo z, enquanto up, € up, apontam
na direcao frontal e lateral esquerda, respectivamente. A velocidade angular wy, rotaciona
o referencial (h) em torno do eixo zj,, no sentido anti-horédrio, dada uma vista de topo.
Dessa forma, em uma forma similar aquela mostrada em [21], as equagoes cinematicas
que envolvem a posi¢ao e orientagdo de guinada de um VANT (nesse caso, ilustrado por

um helicéptero miniatura) sao descritas por

T, = Upg COS P — Upy SEN Y,
Uh = Upg SEN Y}, + Upy COS P, (4.1)
Zp = Uz,

’l/}h = Wh,

onde xy, yn, zn € ¥y, sdo todas medidas com respeito ao sistema de referéncia inercial (g).
E importante mencionar que o ponto de interesse para o controle é o préprio centro de

gravidade da aeronave.

Note-se que, diferentemente dos capitulos anteriores, as variaveis de postura e veloci-
dades da aeronave recebem o subscrito h, para indicar que se trata de uma aeronave, i.e.,
X} e Xp, no intuito de diferenciar da postura e velocidade de um veiculo terrestre, daqui

em diante representadas por X, e X,, respectivamente.
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Assumindo um caso geral onde o robo lider é capaz de se deslocar como um veiculo
aéreo, seu modelo cinemdtico pode ser definido de forma similar a (4.1). Nesse caso,
a estrutura de formacao referenciada em (g) pode ser expressa pelas distancia entre os
rob0Os nos trés eixos ortogonais T, = T, — Tp, Yrh = Yr — Yn, € Zrp = Zr — 2, € O €ITO
de orientagao de guinada v, = 1, — 9. Logo, o modelo cineméatico de formacao, em

coordenadas cartesianas, ¢ dado por

Tyh, —Cy,  Syy 0 0 Uhz UpgCopy. — UpySyy, — OrgWrSy,. — QryWpCy,

Yrh —8y, —Cy, 0 0 Upy Upg Sy, T+ UpyCopy. + ApgWpCy. — QpyWp Sy, (4.9)
Zrh 0 0 -1 0 Uz Ups

¢rh 0 0 0 -1 wp, Wy

Assumindo que o lider da formacao é veiculo terrestre, o controle de formacao passa a
ser um caso particular de (4.2), conforme ilustrado na Figura 44. Considerando um robo

movel do tipo uniciclo, seu modelo cinematico é dado por

T, COS Y,  —pySEN Y,
. Uy
U | = |senv, . cos, , (4.3)
: Wy
U, 0 1
d a ti t locidades li 1 = ¢
onde u,, € w, sdo, respectivamente, as velocidades lineares e angulares, r T, y|" é

um vetor contendo as coordenadas do ponto de interesse, representadas em (r), 1, é sua
orientagao e a,, ¢ uma distancia perpendicular do ponto de interesse (ponto de controle)
para o ponto no meio do eixo virtual que une as rodas do robo. Para o caso abordado, tem-
se que as velocidades lateral u,, e normal u,, sao iguais a zero, assim como o deslocamento

lateral do ponto de controle a,,, simplificando o problema de controle.

(a)Vista de topo. (b)Vista frontal.

Figura 44: Esquema de controle lider-seguidor.
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Nota 16 Ao descrever um sistema lider-sequidor conforme (4.2), um controlador de
posicionamento e sequimento de trajetoria pode ser proposto para qualquer configura¢ao

de veiculos, que apresentem ou nao restrigoes holonomicas no espaco 2-D ou 3-D.

4.1.2 Esquema de Controle de Formacao Lider-Seguidor

Nessa parte da secao, o controlador cinematico proposto para guiar uma formacao
lider-seguidor de um VANT e um VTNT é apresentada. Primeiramente, para propor um

controlador baseado em cinemética inversa, a Equagao (4.2) é escrita como

X, = f(xp)up + p(x,, X,), (4.4)

onde X4, = [Trh Yrn 2rn Yrn)]” € 0 vetor de formagao e uy, = [ung upy un, wp)? € a velocidade
de referéncia enviada ao VANT em seu préprio sistema de referéncia (h), a fim de que ele

alcance e estabeleca a formacao desejada.

Na sequéncia, adotando o sinal de controle

wy = 7 (xn) (M — (X, %1)), (4.5)

onde m,, = X4, + K1 tanh koX,), ¢ K1 € Ko sao matrizes de ganho diagonais positivas
definidas, e X,;, = X,5, — X, € 0 erro de formacao, tem-se a equacao de malha fechada
dada por

Xen + K1 tanh keX,;, = 0. (4.6)

Sabendo que o controlador do VANT é proposto com base no sistema de referéncia
inercial (g), (4.2) é aplicada em u,, para representa-lo em tal sistema de referéncia. Apds
obter as velocidades lineares e angular do VANT representadas no referencial inercial,
essas podem ser integradas para determinar a postura desejada Xj, da aeronave. A
Figura 45 ilustra o diagrama de blocos do sistema de controle proposto. Note-se que o

sobrescrito esquerdo indica o sistema de referéncia correspondente.

+ X, hd CF(‘)ntrole~de huy,| Transformacad 9uy, t 1Xh,| Controle |f, Modelo |9X},| Formagao
Xrhd —>®—> i)/I‘AInI\?’%aO de Referéncia > / »| Dinamico || Dinamico VANT- Xrh
_ VINT (h) — (g) to de Posicéo do VANT VINT

Figura 45: Diagrama de blocos do esquema de controle lider-seguidor envolvendo um

VANT e um VTNT.
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4.1.3 Analise da Estabilidade do Sistema

A fim de analisar a estabilidade do sistema de malha fechada correspondente ao

controle de formacao lider-seguidor através da teoria de Lyapunov, a fungao candidata

1
V(%) = §5<fhfcm >0 (4.7)

¢ proposta. Tomando sua primeira derivada temporal e usando (4.6), tem-se que
V(%) = =%, k1 tanh kyX,p, < 0, (4.8)

o que indica uma convergeéncia assintética dos erros nas variaveis de estado para o ponto de
equilibrio atrativo, i.e., X, — 0 quando ¢ — co. Em outras palavras, as variaveis de for-
macao assumem os valores desejados assintoticamente, enquanto a navegagao cooperativa

¢é executada.

Nota 17 De acordo com a equagao do sistema cooperativo (4.2) e o controlador proposto
(4.5), € necessdrio obter as velocidades do robé lider durante a navegagdo em formagao.
Caso isto nao seja possivel, o robé sequidor (nesse caso, o VANT) serd “arrastado” pelos
erros de formagao, para que o objetivo de controle seja cumprido. Entretanto, como a pro-
posta aqui apresentada é uma estratégia de controle centralizada, tais velocidades podem
ser transmitidas para a estagcao de controle da aeronave. Por sua vez, caso uma estratégia
de controle de formacdo descentralizada esteja sendo usada, tais velocidades devem ser

estimadas, utilizando, por exemplo, técnicas de visao computacional e homografia.

Nota 18 As velocidades longitudinal, lateral, normal e angular do robo lider podem ser

estimadas a partir de (4.2), caso a equagdo seja escrita como

B . B Eas . B 7 B 1))

Upy Cy, Sy 0 apy Typp, —cy, —Sy, 0 psgsasy, Upz

Upy _ =Sy, Cp, 0 —apy g%,«h n Sy,  —Cy, 0 —pcgSasy, Upy (4.9)
Upy 0 0 1 0 Zrh 0 0 -1 0 Upy

w, 0 0 0 1 |||[vm 0 0 0 1 wn ||

e se conhega a evolugao temporal das varidveis de formacao e a velocidade do robo sequidor

(nesse caso, o VANT).

Nota 19 E importante enfatizar que a formacgao lider-sequidor é um sistema de multiplos

periodos de amostragem. Em outras palavras, o tempo de resposta relativo a dinamica do
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VANT € menor que o do robé terrestre. Neste sentido, o controlador de voo deve ser
capaz de manter a estabilizagao do veiculo até que uma nova referéncia do controle seja
dada. Ressaltando que as referéncias do controle de formacgao lider-sequidor sao dadas em

intervalos de tempo referentes ao maior tempo de reposta do robo incluido na formagao.

4.1.4 Resultados e Discussao

Simulacoes e experimentos sao aqui apresentados, a fim de validar o controlador

proposto durante uma tarefa de cooperacao usando a estrutura de formagao lider-seguidor.

Primeiramente, o veiculo terrestre deve seguir uma trajetoria definida por
Zy, = 2sen0.1¢, y,, = 2sen 0.2,

utilizando o controlador proposto em [22]. A Figura 46(d) mostra o caminho percorrido
pelo VINT, enquanto o helicoptero (VANT aqui adotado) mantém a formacao desejada
definida por x,,q = [0 0 — 1]7m, durante os primeiros 60s, e por X,,q = [0 0 — 0.25]7m,
na parte final da simulacao. Vale mencionar que as condigoes iniciais do VINT e do
VANT sao, respectivamente, x,, = [0 0 0]7 e x5, = [0 0 0]7. Nessa figura, os icones

correspondentes aos robos sao plotados em intervalos de 15s.

A Figura 46(a) ilustra a evolugao temporal da posigao dos veiculos durante a execugao
da tarefa. O tragado em azul se refere ao robo terrestre (nesse caso, um Pioneer 3-
DX, da MobileRobots), enquanto o tragado em vermelho corresponde a rota seguida
pelo helicoptero miniatura. Note-se que os veiculos acompanham a trajetéria de refe-
réncia. Vale comentar que o helicéptero nao tem qualquer conhecimento da trajetoria
de navegacgao designada ao robo terrestre. Seu deslocamento é estritamente baseado na
formacao desejada e, consequentemente, nos erros de formacao. No entanto, nota-se que
os deslocamentos longitudinal e lateral sao praticamente coincidentes, enquanto, para
o deslocamento vertical, verifica-se a convergéncia assintotica para os valores desejados.
Como era de se esperar, o robo movel nao apresenta deslocamento vertical, uma vez que

a simulagao é realizada em uma superficie plana.

No que se refere a orientagao dos veiculos, ilustrada na Figura 46(b), deve-se notar
o comportamento do angulo de guinada, que indica que os veiculos estao tangenciando
a trajetéria de referéncia, o que para o robo terrestre é essencial para o cumprimento
da tarefa, porém é uma condicao adicional para o veiculo aéreo, ja que o movimento de

guinada é diretamente atuado.
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Ainda sobre os resultados dessa simulacao, pode-se analisar a evolucao temporal dos
erros de formagao durante a missao. Isso pode ser visto na Figura 46(c). Note-se que
0s erros convergem assintoticamente a zero, apresentando pequenas oscilagoes devido a
dinamica distinta de cada um dos veiculos (i.e., tempo de resposta a uma nova condi¢ao
da formagao). Observe-se, também, a ocorréncia de uma variagdo abrupta nos erros de
formacao no instante de tempo t = 60s, a qual é causada pela alteracao da referéncia
de formacao desejada. Essa variagao é reduzida assintoticamente a zero, a medida que a

formagao atinge o novo objetivo de controle.

Vale mencionar que a situacao de alteracao de referéncia de formagao, seja ela abrupta
ou suave, visa testar a robustez do controlador, uma vez que tais reconfiguragoes podem
ser requeridas em manobras de desvio de obstaculo por parte de um dos veiculos ou mesmo

no caso de aterrissagem do VANT sobre a plataforma médvel.
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Figura 46: Simulagao: Controle de formagao lider-seguidor usando um helicéptero

miniatura e um robo terrestre para execucao de missao de seguimento de trajetoria em
forma de 8.
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A validacao experimental da estratégia de formagao lider-seguidor é realizada utili-
zando o mesmo robd mével Pioneer 3-DX usado na simulacdo anterior (o lider) e um
quadrimotor ArDrone Parrot (o seguidor). Para determinagdo da postura corrente dos
veiculos, utilizou-se odometria, uma vez que nenhum sistema de posicionamento global
estava disponivel para a realizacao dos experimentos. Dessa forma, para o caso do robo
mével as velocidades linear e angular foram integradas levando em consideragao o modelo
cinematico do veiculo. Uma estratégia similar foi adotada para o veiculo aéreo, tendo em

mente que seu modelo cinematico apresenta trés velocidades lineares e uma angular.

Nos experimentos realizados, e descritos na sequéncia, a formacao desejada ¢é igual a
Xrha = [0 0 — 0.5]7m, durante toda missao de seguimento. Tais valores foram adotados
em funcao das limitacoes de espaco fisico para a realizagao dos experimentos. Mais uma
vez, nos graficos de visualizacao dos resultados linhas em azul se referem ao robo terrestre,

enquanto as linhas em vermelho se referem a aeronave.

A primeira tarefa consiste no acompanhamento do quadrimotor em uma tarefa de
posicionamento. FEsta missao visa demonstrar que a estratégia de controle proposta é
capaz de realizar tanto tarefas de rastreamento de trajetorias como de posicionamento. No
entanto, a missao dada ao robo terrestre visa leva-lo de uma posicao inicial, coincidente
com o sistema de referéncia inercial, a um alvo localizado nas coordenadas z,, = 2m,
Yr, = 1.5m e z,, = Om. A Figura 47(a) ilustra o posicionamento dos robos durante
os primeiros 60s de experimento. Note-se que, apesar de algumas oscilagoes, o VANT
segue o VI'NT, durante o cumprimento de seu objetivo de controle, de forma assintética,

apresentando erros de seguimento inferiores a 0.2m, conforme ilustrado na Figura 47(d).

A Figura 47(b) destaca a orientagdo dos veiculos durante o experimento. Nela se
observa as variacoes dos angulos de arfagem e rolagem da aeronave, necessarias para a
realizacao das manobras de deslocamento longitudinal e lateral, respectivamente, visando
o cumprimento da missao de seguimento. Conforme esperado, o veiculo terrestre nao
apresenta qualquer variacao em tais angulos, uma vez que seu deslocamento se da em
uma superficie plana. Por sua vez, ao observar o angulo de guinada de ambos veiculos,
percebe-se uma reorientacao do robo terrestre para que seja possivel alcancar o alvo,
enquanto a aeronave realiza a missao mantendo seu angulo de guinada igual a zero. Isto
foi imposto, nesta missao, com o intuito de demonstrar a atuacao direta da variavel de
guinada, em contraste com a restricao nao holonomica apresentada pelo robo terrestre.
Em outras palavras, no VANT adotado, é possivel estabelecer uma referéncia de guinada

sem que seja necessario alterar a rota de navegacao.
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Figura 47: Experimento: Controle de formagao lider-seguidor usando um quadrimotor e
um robo terrestre para execucao de missao de posicionamento.

O segundo experimento consiste no seguimento de uma referéncia circular, dada por
xy, = c0s(0.05t), y,, = sen(0.05t).

A referéncia de guinada é obtida diretamente pela configuracao do veiculo, ou seja, como
o robo terrestre é do tipo uniciclo, sua orientacao sera tangencial a trajetéria. Mais uma
vez, ¢ importante comentar que a trajetoria de referéncia é dada somente ao robo terrestre,

pois a missao do veiculo aéreo é segui-lo, mantendo uma distancia predefinida.

A Figura 48(a) ilustra o deslocamento dos veiculos no espago cartesiano durante a
realizacao da tarefa. Note que o VINT alcanca a referéncia por volta de 30s, e a partir
dai mantém o seguimento. Por sua vez, enfatizando o fato de que o VANT desconhece a
referéncia de navegacao dada ao VI'N'T, sua missao é estabelecer a formacao. Logo, nos

primeiros 30s de experimento ele estd afastado da referéncia dada ao veiculo terrestre,
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porém esta cumprindo a sua missao, que é reduzir os erros de seguimento mostrados na
Figura 48(d). Os erros de deslocamento lateral e longitudinal podem ser observados em
ambas figuras, onde se verifica erros com amplitudes inferiores a 0.25m. Nessas figuras,
também se verifica a variacao da altitude da aeronave, para que a missao de seguimento de
seja completamente realizada. Em adi¢ao, uma visualizacao tridimensional dos caminhos

percorridos durante o experimento ¢ mostrada na Figura 48(c).

Assim como no experimento anterior, a referéncia de guinada dada a aeronave é igual
a zero, o que pode ser observado na Figura 48(b), onde também é possivel visualizar a
comportamento da orientacao do VI'NT e os angulos de arfagem e guinada da aeronave

durante a missao de voo.

A 1ltima missao de voo apresentada nesta secao é um seguimento de uma trajetéria

de referéncia em forma de oito. A diferenca em relacao aos experimentos anteriores estd
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um robo terrestre para execucao de missao de seguimento de trajetéria circular.
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na referéncia de guinada da aeronave, que deve seguir a do robo terrestre, ou seja, deve ser
tangencial a curva. Esta missao apresenta um maior grau de complexidade, em virtude da
excitagao dinamica provocada pela curva, que impoe variagoes de velocidade em amplitude

e sentido.

A Figura 49(d) ilustra o caminho percorrido pelos veiculos durante a tarefa. E
possivel verificar que eles seguem a tendéncia da curva, mesmo verificando que a aeronave
apresenta erros de seguimento da ordem de 0.25m (ver Figura 49(c)). O pontos criticos
de seguimento sao os picos e vales do deslocamento lateral y, pois o VINT praticamente
detém o seu movimento para se reorientar e seguir a trajetoria. Nesses instantes, como o
controlador de seguimento também é baseado em velocidade (tendéncia de movimento), o
VANT tende a ultrapassar o VINT, gerando erros de seguimento. Na sequéncia, apds se
reorientar, o VI'NT acelera e, consequentemente, o VANT ¢é deixado para tras. Contudo,

é possivel verificar na Figura 49(a) que o perfil da trajetoria é seguido por ambos veiculos.

Por fim, a Figura 49(b) ilustra a orientagao dos veiculos. Em especial, nesse experi-
mento, deve-se observar o comportamento do angulo de guinada do VINT e do VANT.
Nos primeiros 80s a aeronave consegue seguir a orientagao do robo terrestre, o que nao
ocorre no instante da descontinuidade negativa. Contudo, a aeronave nao se desestabiliza

e segue na busca pela referéncia, como ocorre na parte final do experimento.

4.1.5 Consideragoes Finais

Essa secao apresentou um esquema de controle centralizado para uma formacao lider-
seguidor de um VANT e um VTNT, para o cumprimento de missoes de posicionamento e
de seguimento de trajetoria. O modelo cinematico da formagao e a andlise de estabilidade
no sentido de Lyapunov sao apresentadas e os resultados de simulacao e de experimentos

sao também apresentados, a fim de validar a proposta nas missoes supracitadas.

No esquema de controle proposto, a informagao de velocidade dos veiculos envolvidos
é essencial para o cédlculo dos sinais de controle enviados ao VANT, pela estagdo em
terra. Afinal, caso a informagao da velocidade do VINT nao seja fornecida ao controle
centralizado, a aeronave seria “arrastada” pelo robo terrestre. Em outras palavras, o
VANT somente iria se deslocar para alcancar o VINT quando houvesse grandes valores
de erro de formagao. Assim sendo, em termos de controle, a estratégia proposta poderia
ser analisada no sentido de se propor uma estrutura de controle baseada unicamente em
velocidades, pois, para um controle de formagcao lider-seguidor, o veiculo seguidor nao

necessita saber diretamente a posicao daquele que dita a rota. Entretanto, é necessério
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Figura 49: Experimento: Controle de formagao lider-seguidor usando um quadrimotor e
um robo terrestre para execucao de missao de seguimento de trajetoria em forma de 8.

saber a velocidade de deslocamento do lider (a qual pode ser estimada) e a posigao relativa

entre eles (a qual por ser determinada por um sistema sensorial a bordo do seguidor).

Em adicao, dada a indisponibilidade de um sistema de posicionamento global, para
o caso da proposta de controle apresentada, uma estratégia de posicionamento relativo
poderia ser utilizada para determinagao da posicao do veiculo aéreo em funcao da posigao
corrente do veiculo terrestre e das variaveis desejadas de formacao. Em outras palavras,
um sistema de visao artificial, por exemplo, poderia ser utilizado para localizacao de

padroes localizados sobre a plataforma madvel, e assim definir sua posicao relativa.

Por fim, vale comentar que a estratégia de controle proposta pode ser aplicada para
um sistema lider-seguidor entre dois VANTSs, pois o sistema foi proposto para um caso
geral de deslocamento tridimensional de dois veiculos, que na sequéncia foi restrito para o

caso da navegacao de um robo movel do tipo uniciclo navegando em uma superficie plana.
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4.2 Controle Descentralizado de um VANT e um Grupo
de VITNTSs

Esta segao apresenta um esquema de controle descentralizado para uma formacao
lider-seguidor envolvendo um helicéptero miniatura e um grupo de robos terrestres. A
formacao em terra (rotulada como lider) apresenta uma estrutura de controle centralizada
capaz de guiar os VI'NTs segundo uma figura geométrica predeterminada. Tal estratégia
de controle é denominada Controle de Formagao Multi-Camadas, foi apresenta em [23] e

serd discutida brevemente na Subsecao 4.2.1.

A presente estratégia nao utiliza um canal de comunicacao explicito entre o veiculo
aéreo (rotulado como seguidor) e a formacao em terra. Desta forma, a aeronave deve
buscar dinamicamente sua posicao em relacao ao lider, baseado somente nas informagoes
sobre o ambiente obtidas através de seus proprios sensores. Em outras palavras, na
presente abordagem, o VANT deve identificar os VINTs (os quais carregam um padrao
reconhecivel), através do sistema de visao artificial a bordo, calcular a posicao atual do
centréide da formagao no plano de imagem, e, finalmente, usando técnicas de homografia,

gerar o caminho tridimensional a ser seguido.

4.2.1 Esquema de Controle Multi-Camadas Adotado para os
VTNTSs

Esta subsecao descreve brevemente o esquema de controle multi-camadas proposto
em [23], o qual é mostrado na Figura 50, o qual é aqui adotado para guiar de forma
centralizada uma formacao de VI'NTs composta por trés robos do tipo uniciclo durante

uma tarefa de seguimento de trajetoria.

A estrutura base de tal esquema de controle é definida pela camada de Controle da
Formacao, pela camada de Formagao dos Robos e pela camada Ambiente. Acima de
tais camadas é possivel inserir duas camadas de planejamento, denominadas camada de
Planejamento Offline da Formagao e camada de Planejamento Online da Formagao (a qual
pode ser inserida na camada de Controle da Formacao). A primeira delas é responséavel por
determinar as condicoes iniciais, por rearranjar a posicao de cada robd individualmente
antes de iniciar a missao (se houver necessidade), e por gerar a trajetéria a ser seguida.
A segunda, quando inserida, é responsavel por modificar as referéncia de modo que a
formagao reaja a situacao atual do ambiente, como, por exemplo, alterar a trajetéria

desejada para desviar de obstaculos presentes na rota de navegacao.
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Figura 50: Fluxograma do esquema de controle multi-camadas.

A camada de Controle de Formacao é responsavel por gerar os sinais de controle que
sao enviados aos robos da formacao, a fim de atingir suas posicoes desejadas. A camada de
Formagao de Robos representa os robos moveis, suas configuragdes cineméticas (car-like,
uni-ciclo, omnidirecional) e suas estratégias individuais de navegagao (desvio de obstéculo
e/ou compensacao da dinamica). Finalmente, a camada Ambiente representa todos os
objetos que rodeiam os robods, incluindo eles préprios, com seus sistemas de sensoriamento

externo, necessarios para implementar estratégias de desvio de obstaculos.

No esquema apresentado, cada camada é essencialmente um maédulo independente, que
trata uma parte especifica do problema de controle de formacao. Neste sentido, algumas
camadas ou alguns moédulos individuais dentro de uma camada podem ser eliminados.
Por exemplo, a camada de Planejamento Offline da Formagcao pode ser eliminada em uma
navegacao reativa, o médulo de compensagao dinamica (que estd localizado na camada
de Formacao de Robos) pode ser eliminado em aplicagoes que demandam a navegagao a
baixas velocidades, ou ainda o médulo de desvio de obstaculos pode ser desconsiderado, se
o ambiente é fortemente estruturado. Observe-se, entao, que a estrutura proposta também
¢ modular no sentido horizontal, isto €, ela cresce horizontalmente sempre que um novo

robo é adicionado & formagao terrestre (para maiores detalhes, ver [24]).

Em cada camada, trés robos compoem uma estrutura triangular (conforme mostrado
na Figura 51), denominada Formacao #n, cujas varidveis de estado sao definidas pelas

varidveis de postura da formagdo Pr = [xp yr ¢r|, onde (zp,yr) representa a posi¢ao
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do centréide da formagao triangular e r representa sua orientacao com respeito ao eixo
y do referencial global, e pelas varidveis de forma Srp = [pr qr Sr] que correspondem a
distancia entre os robos R; e Ry, a distancia entre os robos R; e R3, e o angulo Rgf%\le,
respectivamente. Note-se que no caso especifico desta secao somente a formagao #1 é

implementada, ou seja, somente trées VI'NTs sao considerados na formacao terrestre.

Dado que somente a posicao h; = [z; y;]7 do i-ésimo robd tipo uniciclo é utilizada na

formacao triangular da estratégia de controle, sua cinematica inversa é dada por

cos V; sen ;

1

v, = K;Z-lhi, com K;il =
1
o, sen (e o o8 U5

T
ev; = [u; wi ,
onde u; e w; sao, respectivamente, as velocidades linear e angular do i-ésimo robo, ; é
sua orientagao com respeito ao eixo x global e a; > 0 é a distancia perpendicular entre o

eixo virtual que une as rodas de tracao do veiculo e o ponto de controle h;.

A relacao entre a postura e forma da formacao e a posicao dos robos h; é dada
pela transformacio direta e inversa p = f(r) er = f~'(p), onde p = [PrSp|T er =
[h; hy h3]”. Uma vez dada tal relagao, a camada de controle de formacao pode receber
da camada superior a posicio e a forma desejada da formacao pges = [Prq Sral’, € suas
variagoes desejadas Pges = [P Fd S Fd]T, para entao utilizé-las em conjuncao com a lei de
controle de formagao dada por p,c; = Paes + L tanh (L™ kp), para garantir que cada robd
alcance sua posigao desejada h;, como é demonstrado em [23]. Em tal lei de controle, k
e L sao matrizes diagonais positivas definidas de ganho e de saturagao, respectivamente,

€ P = Pdes — P € 0 erro de formacao.

{Rs}

Figura 51: As variaveis de uma formagao triangular.
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4.2.2 Estratégia de Controle Servo-Visual

Durante o controle coordenado VANT-VTNTSs, a postura atual de cada ente perten-
cente ao grupo € essencial para definir a proxima agao de controle a ser desenvolvida.
Comumente, um VANT ¢ utilizado para fornecer um sensoriamento extra a formacao
de VTNTs, fornecendo a formacao completa uma informacao visual QD% (se somente o
VANT observa os VINTs) ou 3D (se o VANT e os VINTs se observam mutuamente).
Como exemplo deste contexto, em [2] uma formac¢ao de VANTSs composta por dirigiveis
toma imagens aéreas e as utiliza para monitorar e comandar uma formagao heterogénea
de robos terrestres durante tarefas de vigilancia em areas urbanas, tais como busca de
alvos e mapeamento do ambiente. Por sua vez, em [16] é implementada uma estratégia de
controle descentralizada para guiar um grupo de robos terrestres, enquanto sao seguidos
por um veiculo aéreo. Este fornece imagens que sao usadas para definir a postura e a

forma da formacao, bem como para auxiliar nas tarefas de desvio de obstéaculos.

Nesse sentido, esta subsecao apresenta uma estratégia para estimar a postura do
helicoptero utilizado e a posicao e a forma da formacao de VINTs, utilizando informagao
visual e técnicas de homografia planar. Em contraste com os métodos de estimacao de
postura apresentados em [25] e [26], que utilizam, respectivamente, um sistema de visao
estéreo montado no helicoptero e um sistema combinado de uma camera em terra e outra
na aeronave, a presente proposta utiliza uma tinica camera a bordo do VANT para obter

as informagoes de voo e para descrever a estrutura da formacao terrestre. Tal estratégia
estd detalhada em [27] e [28].

Para estimacao da postura da aeronave, considera-se o plano 7 definido pelo conjunto
de marcas reconheciveis localizadas sobre cada robo em terra, como mostrado na Figura 52.
Esta proposta aplica os conceitos de estimacao por homografia planar [29] para obter as
informagoes sobre o movimento de uma camera fixa a bordo de uma aeronave e uma

formacao de robos terrestres.

Para a estratégia de estimagao, a camera situada no plano da camera (c) armazena
sua posicao Xy com respeito ao plano do VANT (h), cuja postura relativa ao referencial

inercial (G) é dada por g = (1(t),£(t)). Logo, o modelo da imagem pode ser escrito como
)‘X = K,ITpq.Xo, (410)

onde A é uma distancia desconhecida do ponto Xy em (G), x representa as coordenadas

de imagem, K, é a matriz de parametros intrinsecos (conhecidos apés a calibracao da
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camera), I1y é a matriz de proje¢do canonica, e q. representa a transformacao Euclidiana

das coordenadas dos pontos de (G) para (c).

Aqui, a cena observada pela camera a bordo da aeronave é composta basicamente
de marcas de mesma cor e dimensao que estao montadas sobre os VI'NTs, os quais nao
podem estar colineares em nenhum instante ao longo da navegacao. Vale mencionar que
duas destas marcas estdo no robo {R;}, j4 que apenas trés robos sao utilizados e sdo

necessarias quatro marcas, e que as quatro pertencem ao plano 7.

Como limitacoes do sistema, a aquisicao da imagem deve ser mais rapida que o
movimento da camera e a frequéncia de amostragem utilizada nos VINTs deve ser
menor que a utilizada no VANT. Isto é necessario para permitir capturar duas imagens

consecutivas sem que haja um deslocamento consideravel da formagao de robos terrestres.

Dado que x; e x2 sdo duas imagens tomadas nas posigoes £(t) e {(t + 1) da aeronave,
respectivamente, e que elas correspondem ao mesmo ponto Xy em (G), com coordenadas

X1 e Xy em (c) nos instantes de tempo t e t + 1, a relagao entre elas é dada por
§2 ~ Hfl ou X2 = HXl, (411)

onde H ¢é a matriz de homografia.

Figura 52: Estimando a postura do helicoptero e dos VI'NTs usando visao artificial.
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Sabendo que todos os padroes estao na plano 7, entao
1 T
H=R+ ETN ) (4.12)

onde N é um vetor normal ao plano 7 expresso em (c) no instante ¢, d é a distancia entre
o plano 7 e o centro o6tico da camera, R e T sao, respectivamente, a matriz de rotacao e
o vetor de translagdo que faz a transformagao de coordenadas g(R,T) do ponto em {(c)

em t para ele mesmo em {(c) em ¢ + 1.

A matriz H pode ser estimada usando pelo menos quatro pontos (padrdes sobre os
VTNTs) de uma cena planar, como descrito em [29]. Uma vez obtida, H é usada para

determinar R e éT, que contém a informacgao de movimento da camera.

A fim de determinar as caracteristicas da imagem, que sao os centrdides de cada
padrao montado sobre os VINTSs, o algoritmo de segmentacao de cores descrito em [30]

¢é aqui aplicado.

A decomposigao da matriz de homografia usando o algoritmo de quatro pontos resulta
em quatro solucoes. Duas delas podem ser descartadas aplicando a restricao de profundi-
dade positiva N7es > 0, para i = 1,2,3,4, com ez = [0 0 0], isto ¢, as caracteristicas de

imagem no espaco 3D devem estar a frente do plano da camera.

Entao, escolhe-se a solugao cujo vetor normal ao plano 7 é o mais proximo de ez, no
sentido da norma Euclidiana. E importante mencionar que a decomposicao de H resulta
somente no valor éT, nao explicitamente em T, devido & ambiguidade inerente de (4.12).
Entretanto, se a distancia entre os dois padroes em { R; } é conhecida, entao a ambiguidade

¢é eliminada apds obter um fator de escala global, explicado a seguir.

Finalmente, a postura do helicoptero em t 4+ 1 é dada por

R, (t+1) = Ry (1) Re(t) [Re(R(H)]

€(t+1) = £() — Ry(OR.(ORT(0)T. 1)

onde g = (R,(%),£(t)) é a transformacao Euclidiana de (h) para (G) e é equivalente a
g = (n(t),&(t)), e g = (Re(t), Tc(t)) é a transformagao Euclidiana constante de (c) para
(h) (sem perda de generalidade em (4.13) se T, = 0).

Uma vez que a matriz de calibracao da camera ja tenha sido determinada, pode-se

escrever (4.10), em coordenadas métricas, como

Mm = MKty = g Xo. (4.14)
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Fazendo 1y = [I3x3 03x1], de (4.11), (4.12) e (4.14), tem-se que
Z2X3n2 = )\ZlRXZnI + P)/Ta para L= 17 27 37 47 (415)

que elimina a profundidade desconhecida )\g e resulta no sistema

M) =0, (4.16)
onde A = [Af---A{7]T. A solugao tnica e nao trivial de tal sistema pode ser obtida
adotando ||A|| =1 com A = v, onde v, é a tltima coluna de V, dada pela decomposigao

de valor singular M = UXVT [29].

A solucao encontrada em (4.16) é exata somente para um fator de escala global
desconhecido K, que é impossivel de definir sem alguma informagao sobre a estrutura da
cena ou o movimento da camera entre duas imagens consecutivas. Uma vez tendo dg e
sabendo que a transformacao Euclidiana preserva tal distancia, tem-se

K dr

S — (4.17)

onde X{, = Xix’ ; com X!, sendo o i-ésimo valor de A.

Na sequéncia, é possivel obter o vetor que define a translacao da camera entre dois
instantes de tempo consecutivos, e, consequentemente, a translacao do helicoptero entre

os instantes ¢t e t + 1, que é dada por
T = KT, (4.18)

onde Ty = éT. De forma similar, a posi¢ao do j-ésimo VINT no plano (¢) no instante
t+ 1 é dada por
Py = K,\NixE, for k=1,3,4. (4.19)

Uma vez estabelecidas as posigoes dos veiculos terrestres, é necessario definir a trajeto-

ria 3D de referéncia a ser percorrida pelo helicoptero, isto é, pelo seguidor da formacao.

A posigao de cada VINT no instante ¢+ 1 é dada por Py; = [o; Yo, 20;]” com respeito
ao plano inercial (G). Entretanto, tais posigdes sdo usadas para definir a postura da
formagao Pr = [zp yr ¥r]T como descrito em [23]. Entao, a referéncia 3D do helicéptero

¢ definida por
T

[%yd?«‘d@/}d]T:[ﬁF yr g L —dpp|

tan aqg

onde 0rmax = max(||(zp, yr) — (o, Yoi)||) para i = 1,2,3 e tanay é a razdo entre drmpax
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(que indica a distancia do robd mais distante do centréide da formacao) e a altitude zp;,
do helicéptero (medida a partir do centréide da formagao em terra). O valor de zy,
¢ determinado de modo que a formacao inteira esteja contida no plano de imagem da
camera. Logo, o valor z; enviado ao controlador do helicéptero visa evitar oclusao e/ou
perda do seguimento da formagao. As referéncias de rolagem ¢ e arfagem 6 sao obtidas
por 3.54 e 3.54.

4.2.3 Resultados e Discussao

Esta subsecao apresenta os resultados de simulacao para o sistema de cooperacao
proposto durante uma tarefa de seguimento de trajetéria 3D. O veiculo aéreo escolhido
para esta simulacao é um helicéptero miniatura, cujo modelo dinamico e controle de

estabilizagao estao descritos nos Capitulos 2 e 3 (Segao 3.3) desta Tese.

A trajetéria desejada da formagao de VINTSs é descrita por

{;de = 0.2t; Yrqd = 4COS(7Tt/30); @Z)Fd = 7T/2 - 0Fd}7

onde 6p, = arctan (dgfjfd / dflf d) . A forma desejada inicial e final da formacao sao Sp =
[1m, 1m, m/3rad]. No intervalo 14s < t < 46s, ela muda para Sp = [1.5m, 2.5m, 7/6rad|

para simular, por exemplo, uma situagao de desvio de obstaculo.

A Figura 53 ilustra a trajetéria percorrida pela formagao de robos terrestres e pelo
helicéptero durante uma missao de vigilancia cooperativa. Pode-se observar que o esquema
de controle multi-camadas implementado na formacao em terra é capaz de guiar os VI'NTs
as suas posigoes desejadas, mesmo que haja uma mudanca nas formas desejadas da
formacao durante a navegacao. Além disso, demonstra-se a estabilidade do controlador
proposto para seguimento de trajetéria (ver [23] e [24]). Os triangulos em linha sélida
e tracejada indicam a postura e forma instantaneas da formacao em terra desejada e
atual, respectivamente. Ja os icones representando os robos terrestres e o helicoptero sao

plotados em intervalos de 10s, ao longo da simulacao.

Observe-se que a altitude do helicéptero é modificada ao se deformar a formacao em
terra, como visto na Figura 53. Em outras palavras, quando o tamanho da formagcao de
VTNTs cresce (para evitar obstaculos, por exemplo), isto faz com que o helicéptero se

eleve, a fim de garantir que todos os VI'NTs permanecam no plano de imagem.
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Figura 53: Trajetoria percorrida pela formacao de robos terrestres e um helimodelo.

4.2.4 Consideragoes Finais

Esta subsecao apresentou um esquema de controle descentralizado envolvendo um
veiculo aéreo e uma formacao de robos terrestres, baseado em visao artificial, para cumprir
uma tarefa de seguimento de trajetéria 3D. Resultados de simulacao mostram que o
helicéptero miniatura é capaz de seguir uma formacao em terra utilizando somente um
sistema de visdo como sensor interoceptivo (capaz de determinar o estado de voo da
aeronave, i.e., informar sua posigao e orientagdo) e exteroceptivo (capaz de observar a

cena de navegagao e de definir a posicdo do VANT em relacao aos VINTS).

A estratégia de controle destaca que o controlador de voo proposto nessa Tese pode ser
aplicado em missoes de cooperacao, uma vez que ele recebe valores desejados de posicao e

determina os sinais de controle necessarios para que o VANT alcance a postura desejada.

Uma extensao desta proposta de esquema de controle multi-camadas pode ser pensada,
como trabalho futuro, para uma formacao heterogénea de multiplos VANTs e VTNTs.
Neste caso, faz-se necessaria uma expansao do sistema para o espaco tridimensional. Em
outras palavras, a formagao em triangulo mostrada na Figura 51 devera ser representada
como um plano no espaco. Dal, a proposta aqui apresentada seria uma condicao particular

do sistema no espaco tridimensional.
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APENDICE A - Plataforma AuRoRA

“A educac¢ao nao muda o mundo,

muda as pessoas que irao mudar o mundo.”

(Paulo Freire)

A.1 Introducao

Pesquisadores ao redor do mundo tém sido motivados a propor modelos e controladores
de voo capazes de guiar VANTSs para as mais variadas aplicagoes. Porém, dado que
tais aeronaves sao inerentemente instaveis, nao lineares, multi-variaveis com dinamica
complexa e altamente acoplada, a realizagao de experimentos com VANTS, independente
de sua natureza, é bastante arriscada, nao s6 para o equipamento em desenvolvimento
como para as pessoas préximas. Isto se deve ao fato de que tais veiculos podem voar com
grande velocidade e de que suas pas giram a velocidades muito altas. Tal questao motiva
a criacao de simuladores de alta complexidade e aproximacao a realidade, os quais sao de

extrema importancia para o desenvolvimento de sistemas para navegacao autonoma.

Segundo [1], duas abordagens podem ser adotadas no desenvolvimento de tais simula-
dores: software-in-loop (SIL), onde todos os componentes (sensores, atuadores, a prépria
aeronave, etc.) sao simuladas através de modelos, e hardware-in-loop (HIL), onde os
dados correspondentes a uma parte dos componentes do sistema sao obtidos por simulacao
via modelo, enquanto os dados correspondentes aos demais componentes do sistema sao
obtidos diretamente de tais componentes ou sdo enviados para eles (por exemplo, dados
podem ser obtidos de sensores embarcados no veiculo ou podem ser enviados para os

atuadores).

Simulag¢oes diminuem o tempo de desenvolvimento de uma tecnologia. No caso pre-
sente de um sistema de navegacao autonoma, a simulacao possibilita a realizacao de

testes de forma mais rapida que experimentos préaticos. Através de simulagoes HIL e SIL
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pode-se nao somente validar um sistema antes de realizar um teste experimental, como
também se pode desenvolver um hardware compativel com o software em desenvolvimento
e evitar injurias e desgastes de equipamentos. Simuladores HIL sao aqueles cuja malha
de simulagao lida com a representacao do ambiente onde o hardware ira trabalhar. Desta
forma, fazendo testes com diferentes condi¢oes de ambiente e analisando o comportamento
do hardware, uma avaliagao global do sistema pode ser feita. Vale ressaltar que este
¢ um dos ultimos passos antes de um experimento real, uma vez que é preciso ter o
hardware desenvolvido para entao poder simular o ambiente. Tal abordagem ¢ utilizada
em [2-4]. Do outro lado esta a simulagao SIL, cuja aplicagdo nao depende diretamente de
um hardware, o qual estarda em desenvolvimento para a composicao do sistema embarcado.

Exemplos de simuladores utilizando esta abordagem podem ser encontrados em [5-7].

Neste contexto, este apéndice visa apresentar o desenvolvimento de uma plataforma
HIL, denominada AuRoRA (Autonomous Robots for Research and Application), capaz
de simular e experimentar VANTSs com diferentes modelos matematicos e diferentes es-
tratégias de controle. FEla é a plataforma utilizada para gerar os resultados simulados
e os resultados experimentais apresentados ao longo desta Tese de Doutorado, e foi
desenvolvida, em sua versao mais recente, ao longo de todo o trabalho de pesquisa

realizado (versoes anteriores foram utilizadas em outros trabalhos - ver [8-12]).

A.2 Estrutura da Plataforma

Primeiramente, vale ressaltar as diferencas conceituais entre um sistema online e um
sistema de tempo real. Um sistema ¢ dito estar online com outro quando uma mudanca de
estado de um afeta diretamente o outro, estejam eles fisicamente conectados ou nao. Por
sua vez, um sistema em tempo real é aquele que garante acoes e respostas em intervalos de
tempo bem definidos, i.e., apds ocorrer uma acao a proxima sé ocorrera apos um intervalo
fixo de tempo (e sempre ird ocorrer no mesmo intervalo de tempo), sendo precedida pela
resposta a primeira acao. Com base nesses conceitos, conclui-se que a plataforma aqui

descrita se aproxima de um sistema em tempo real.

O Algoritmo 1 apresenta a estrutura da Plataforma AuRoRA. Note-se que todas as
acoes do sistema necessitam de uma autorizacao para serem executadas. Esta permissao de
execucao é dada somente quando o intervalo de tempo referente a um periodo de amostra-
gem de cada VANT simulado é atingido. Em outras palavras, para um quadrimotor e um

helicoptero simulados simultaneamente, como € o caso verificado no Capitulo 4, assumindo
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L
30

1

que seus os periodos de amostragem sao iguais a ty; = =5

s e tg, = -8, respectivamente, a
leitura e envio de dados a cada veiculo é realizada de forma independente, respeitando-se
tais intervalos de tempo. Tal abordagem minimiza o esfor¢o computacional, ao evitar
a execucao de uma série de instrucoes a cada iteracao, e evita o envio de multiplos
sinais de controle aos veiculos em um mesmo periodo de amostragem. Um sistema com

caracteristicas similares ¢ apresentado em [13].

Observando novamente o Algoritmo 1, verifica-se que a plataforma esta dividida em
varios modulos, os quais podem estar ativados ou nao. Por exemplo, pode-se habilitar ou
desabilitar a geragao dos gréaficos, habilitar um joystick para seguranca (uma vez que sua
atuacao sobrepoe o controlador) e desconsiderar algum sistema sensorial (GPS, sistema

de visdo), tudo isto sem comprometer a execugao da tarefa.

O diagrama de blocos do funcionamento interno da Plataforma AuRoRA pode ser

visualizado na Figura 54.

Conforme mencionado anteriormente, a plataforma ¢é capaz de simular e experimentar
diversos robos (reais, virtuais ou ambos) atuando simultaneamente, guiados pelos contro-

ladores implementados ou por joysticks.

Para uma descricao do funcionamento da plataforma, considere-se o quadrimotor
ArDrone Parrot, o qual possui um conjunto de sensores embarcados e é capaz de gerar

um link de comunicacao wireless com o computador principal do sistema proposto, onde

Algoritmo 1: Estrutura da Plataforma.

Inicializacao;
while t < t,,,, do
if Permissao de execucao then
Ler Sensores;
Calcular posicao desejada;
if Existe joystick then

‘ Ler comandos;
else

‘ Aplicar controlador;
end
Enviar sinal de controle;
Armazenar variaveis;
end

if Permissao para grdafico then
‘ Exibir parte grafica;
end

end
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esta rodando a plataforma AuRoRA. Ao se estabelecer uma comunicacao bidirecional, a
plataforma inicia o processo de coleta dos dados sensoriais e envio de sinais de controle a
aeronave. Entretanto, tal tarefa somente é cumprida se a flag de permissao de execugao
estiver ativada. Caso contrario, nenhuma agao é executada (i.e., os dados recebidos sao
ignorados e os comandos calculados s@o descartados). Assim sendo, em caso de ativacao
da permissao de execucao, os dados sao capturados, a referéncia de navegagao no instante
de tempo é dada e os erros de navegacao sao entao calculados. Na sequéncia, com base
nestes erros determinam-se os sinais de controle necesséarios para o cumprimento da tarefa,

que, por fim, sao transmitidos ao veiculo.

Considerando um VANT real, os sinais de controle sao transmitidos ao sistema em-
barcado do veiculo, que os aplica diretamente aos atuadores. Apds reagir as acoes do
controlador e interagir com o ambiente, os sensores a bordo sao excitados e registram os
valores da nova condigao de voo. Tais valores sao transmitidos a plataforma e o ciclo de

controle reinicia.

Caso o VANT seja simulado, os sinais de controle sao enviados ao modelo dinamico da
aeronave, o qual contempla o modelo dos atuadores e o modelo de corpo rigido, além de
considerar a existéncia de incertezas e disturbios adicionados as manobras de voo. Apds
atuar no modelo, por integracdo numérica se determina a postura futura da aeronave,
atualizando, portanto, as varidveis de estado (preenchendo, assim, os dados relativos a
parte sensorial). Neste instante, tais dados ficam disponiveis para uma nova permissao de

execucao do controlador. A Figura 54 ilustra essa situacao de simulagao.

Em ambos os casos, se a parte grafica estiver habilitada uma flag de permissao de

VANT REAL PLATAFORMA
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Corpo rigido Referéncia de
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Interface
Grafica
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Figura 54: Diagrama de blocos do funcionamento interno da Plataforma AuRoRA.
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exibicao ¢ ativada a cada periodo predefinido, e com isso se faz a ilustragao em gréfico (ou
em graficos) do estado corrente da aeronave, ao longo da tarefa de voo. Vale mencionar
que o tempo de permissao de exibicao é de escolha arbitraria. Porém, ele deve ter uma
valor superior ao maior periodo de amostragem dos robos envolvidos na simulacao ou
no experimento, pois a prioridade é enviar comandos de estabilizacao aos robos antes de
mostrar graficamente seu estado de navegagao, pois sabe-se que a tarefa de exibicao tem

um custo computacional elevado, quando comparada aos ciclos de operagao dos veiculos.

Nota 20 A geracdo do ambiente virtual apresenta um custo computacional que pode
comprometer a determinac¢ao da permissao de execucao, e, finalmente, o envio de sinais
de controle a aeronave. Portanto, caso toda a plataforma esteja rodando em uwma mesma
mdquina, € aconselhdvel realizar experimentos sem permissao de exibicao. Uma alterna-
tiva € distribuir as atividades de exibi¢cao e controle em dois computadores interconectados,

como se detalha a sequir.

Por fim, vale mencionar que ao final da rotina de navegagao todos os dados sao
armazenados, criando assim um registro, que pode ser recuperado a qualquer momento

para fins de andlise do andamento da missao.

A.3 Estrutura Descentralizada da Plataforma

A Plataforma AuRoRA, como apresentada na secao anterior, apresenta alguns in-
convenientes no que diz respeito ao tempo de execucao do laco de controle e do lago de
exibicao grafica, conforme relatado na Nota 20. Para ilustrar a movimentacao corrente
dos robos através de uma animagao gréfica, as tarefas de envio de sinais de controle aos
robos e o recebimento de informacao sensorial ficam comprometidas. Afinal, devido a
estrutura sequencial do algoritmo o sistema deve finalizar uma agao para que a préxima

seja realizada.

Atendo-se a uma simulagdo (ou experimento) usando um ArDrone Parrot e sabendo
que a tarefa de exibi¢do grafica da plataforma apresenta um alto custo, a Figura 57(a)
apresenta picos de duragdo de um ciclo de execugao (iteragao) em torno de 100ms, o que
¢ tres vezes superior ao periodo de amostragem da aeronave. Logo, nesta situagao, o
VANT ficaria dois ciclos sem receber um novo sinal de controle, o que poderia até mesmo

desestabiliza-lo.
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Com o objetivo de nao comprometer o controle dos veiculos envolvidos em um expe-
rimento, uma opcao do usuario é optar pela nao visualizacao dos dados relativos a tarefa
em execucao, conforme sugestao apresentada anteriormente. Entretanto, muitas vezes
é necessario observar o comportamento das variaveis de postura e dos sinais de controle
enviados, bem como uma representacao tridimensional do estado de voo da aeronave, para
avaliacao do desempenho de um controlador, por exemplo. Dai, distribuir as atividades
de controle e exibicao entre dois (ou mais) computadores interconectados torna-se uma

solucao interessante.

Para resolver este problema, a plataforma AuRoRA, em sua versao atual, permite
a conexao a estacdo terrestre principal, via UDP (User Datagram Protocol), de uma
segunda estacao terrestre, conforme ilustrado na Figura 55, a fim de dividir o esforco
computacional. Note-se que a estacao terrestre A é responsavel pela estabilizacao e
navegacao da aeronave, enquanto a estagao terrestre B trata da exibicao grafica de seu

estado corrente.

Em termos de rotinas, o Algoritmo 2 apresenta esta versao mais eficiente da Plata-

forma AuRoRA, esbocada através do diagrama de blocos da Figura 56.

A fim de comparar as duas propostas e, por conseguinte, justificar a implementacao
de um sistema multi-maquinas, a Figura 57 ilustra os tempos de iteracao gastos utilizando
a plataforma em suas versoes centralizada e descentralizada. E possivel verificar que na
versao descentralizada as rotinas de controle, envio e recepcao de dados sao executadas
em um tempo inferior a t,, = 31—05 (periodo de amostragem do ArDrone Parrot), o que

nao ocorre para o caso da versao centralizada.

Leitura dos Sensores Postura Calculada
Rede WiFi Link UDP
« 1001110101 <« >
ARDRONE ESTA(}AO ESTA(;AO
PARROT TERRESTRE “A” TERRESTRE “B”

T

Figura 55: Estrutura da plataforma experimental com divisao de tarefas .

Sinais de Controle
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Na Figura 57(a), o intervalo Ai adotado para a exibigao grafica dos dados de voo é
igual a 100ms, tempo suficiente para verificar uma evolucao continua da aeronave. Vale
dizer que a exibicao é realizada com os dados mais atuais da aeronave, dentro de tal

intervalo.

Algoritmo 2: Estrutura da Plataforma para miltiplos computadores.

Inicializagao;
while t < ¢,,,,, do
if Permissao de execu¢ao then
Ler Sensores;
Calcular posicao desejada;
if Euxiste joystick then

‘ Ler comandos;
else

‘ Aplicar controlador;
end
Enviar sinal de controle;
Armazenar variaveis;
end

if Permissao para grdfico then
if Permissao para Transmissao UDP then
‘ Exibir parte grafica no cliente;

else
‘ Exibir parte grafica no servidor;
end
end
end

v |
@ VANT REAL PLATAFORMA
e
= _
@ E Corpo rigido Referéncia de
.E Atuadores Navegacao
L ——> Sensores

Dados Controlador Geracdo de
Sensoriais Dinamico Graficos

UDP

VANT VIRTUAL

[ Integracdo da Postura/Sensores

Corpo Rigido €— Atuadores

Interface Grafica PC Cliente L
dedicado ou PC Servidor -

Figura 56: Diagrama de blocos do funcionamento interno da plataforma desenvolvida.
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Figura 57: Duragao das iteragoes da plataforma AuRoRA.

Por fim, é importante mencionar que, para os testes realizados, a transmissao dos
pacotes de dados para exibigao grafica em um segunda maquina utilizando comunicagao
UDP foi realizada em um periodo de tempo menor que 1ms. Um protocolo especifico
foi criado para empacotamento dos dados (realizado no servidor) e desempacotamento
(realizado no cliente). Em caso de perda de pacotes, o funcionamento do sistema nao é
afetado, pois a estacao cliente simplesmente exibe o estado corrente da navegacao através

dos dados de entrada da comunicagao UDP.
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APENDICE B - Validacao da Modelagem

do ArDrone Parrot

“Se vocé nunca falhou,

vocé nunca tentou algo novo.”
(Albert Einstein)

Os modelos matematicos de baixo e alto nivel do quadrimotor ArDrone Parrot obtidos
no Capitulo 2 dessa Tese apresentam uma série de parametros, listados na Tabela 4, que
foram obtidos analisando outros trabalhos da literatura e através de testes empiricos. A
fim de validar tal modelo, foram feitos testes com a mesma entrada aplicada ao veiculo real
e ao modelo, coletando-se as duas respostas, real e simulada, para efeito de comparacao.
Neste apéndice sao apresentados os testes de resposta ao degrau de suas entradas de

controle reais.

E sabido que para determinacao dos parametros do modelo de baixo nivel é necessario
conhecer os comandos de entrada (sinais de excitagao) e as saidas em forgas e torques a
serem aplicadas no modelo de alto nivel, definido pela dinamica de corpo rigido. A
Figura 8(b) ilustra o diagrama de blocos do modelo dindmico do quadrimotor ArDrone
Parrot. No presente trabalho, os inicos dados disponiveis sdo os sinais de entrada (que
sao conhecidos) e as respostas de orientacao 7 e velocidades lineares § e angulares 1. Logo,
ao realizar uma estratégia de identificacao de sistemas, o modelo a ser identificado estaria
relacionando as entradas de comandos reais (u;) e as varidveis de postura, o que nao é de

interesse desta proposta.

Dada a complexidade do modelo dinamico da aeronave, conforme visto no Capitulo
2, a separacao do modelo em dois blocos (baixo e alto nivel) facilita a andlise do sistema,
bem como a proposta de controladores (que podem ser adaptados para qualquer méquina
subatuada com alto acoplamento dindmico entre a parte ativa/atuada e passiva/nao
atuada). Entretanto, para que seja feita uma modelagem, é essencial o conhecimento

da saida do bloco de baixo nivel, obtida, por exemplo, através de um sensor de forcgas
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e torques. Nesta abordagem, o ArDrone, preso a uma plataforma contendo tal sensor,
seria excitado nas tarefas de decolagem, aterrissagem, avango longitudinal, dentre outras
manobras, e os dados capturados durante a intencao de movimento seriam utilizados
para modelar sua parte de baixo nivel. Porém, dada a indisponibilidade desse sensor até
a presente data, neste trabalho nenhuma estratégia de identificacao foi aplicada para
obtencao dos parametros do ArDrone Parrot, ficando, portanto, como sugestao para

trabalhos futuros.

Para validagao da constantes listadas na Tabela 4, a Plataforma AuRoRa foi utilizada
para simular e experimentar simultaneamente um ArDrone Parrot, com entradas de ex-
citacao em degrau. Primeiramente, cada entrada de controle foi excitada separadamente,
mantendo as demais iguais a zero. Na sequéncia, a fim de analisar a resposta da aeronave

em um movimento acoplado, as entradas de controle foram excitadas em conjunto.

No primeiro caso, o sinal de excitacao de entrada estd mostrado na Tabela 9. Vale
lembrar, como mostrado no Capitulo 2, que os sinais de controle reais aplicados ao modelo
de baixo nivel estao normalizados em 1. A Figura 58 apresenta a comparagao dos modelos
do ArDrone Parrot real e simulado através da resposta de excitacao degrau aplicada

individualmente para cada sinal de controle real u; aplicado a aeronave.

Tabela 9: Valores de entrada de excitacao individuais para as varidveis de controle reais
enviadas ao ArDrone Parrot (ug, ug, uy € us).

Tempo [s] | 0-2,5 | 2,5-6 | 6-12 | 12-15 | 15-20 | 20-25 | 25-27 | 27-30
U; 0.5 -0.5 | 0.25 | -0.25 0.1 -0.1 0.5 -0.1

A Figura 58(a) apresenta a resposta ao degrau para o angulo de rolagem. Note-se que,
apesar das mudancgas bruscas de referéncia, o modelo matematico apresenta uma resposta
que acompanha a tendencia daquela obtida pelo veiculo real. Para valores de entrada de
menor amplitude, é possivel verificar que as respostas sao mais proximas. Uma andlise

similar pode ser feita para o angulo de arfagem, mostrada na Figura 58(b).

Uma andlise um pouco distinta deve ser feita para as variaveis de altitude e guinada,
pois os sinais de controle utilizados sao taxas de variacao, logo as respostas obtidas
sao dadas pela integracio de # e ¢b. No caso do angulo de guinada, a tendéncia para
o veiculo real e simulado sao préximas em forma e amplitude (ver Figura 58(c)). Por
sua vez, a altitude das aeronaves se diferenciam em mdédulo, porém segue o mesmo
comportamento. Tendo em vista que a determinacao de posicao de uma aeronave no

espaco 3-D por odometria apresenta grande incerteza no mundo real, assumindo um
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comportamento correto do robo simulado, uma solucao para minimizar a diferenca entre
as curvas mostradas na Figura 58(d) seria fusionar os dados obtidos pela unidade inercial

e o sensor de ultrassom a bordo.

No segundo caso, utilizando as entradas de controle de baixo nivel descrita na Ta-
bela 10, os veiculos simulado e real devem realizar uma manobra tridimensional de
deslocamento longitudinal, lateral e normal, mantendo o angulo de guinada estatico. A
Figura 59 ilustra o comportamento dos angulos de rolagem e de arfagem e da altitude
dos vefculos durante a tarefa. E possivel verificar que durante a manobra acoplada, os
angulos de referéncia sao seguidos com relativa proximidade. Entretanto, assim como no

caso anterior, o sinal de altitude acompanha em forma, porém nao em amplitude.
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Figura 58: Comparacao dos modelos do ArDrone Parrot real e simulado, através da
resposta individual as entradas de controle excitadas com um degrau.
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Tabela 10: Valores de entrada de excitacao para as variaveis de controle reais enviadas ao

ArDrone Parrot (ug, ug, uy € u,), para andlise de voo.

Tempo [s] | 0-3 | 36 | 6-9 | 9-12 | 12-15
Ug 0251 0 |-025] O 0.25
Ug 0 10.25|-0.25| 0.25 | -0.25
U, 0 0 0 0 0
Uz 0 0 0 0.25 | -0.25
10r
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Figura 59: Comparacao dos modelos do ArDrone Parrot real e simulado, através da
resposta a excitagao coletiva das entradas de controle via degrau.

Portanto, este apéndice demonstra que os parametros atribuidos ao modelo matema-
tico descrito no Capitulo 2 apresentam um comportamento de seguimento de tendéncia
de orientacao da aeronave simulada e a real. Em contraste, o posicionamento da aeronave
simulada quando comparado a aeronave real fica comprometido em funcao dos erros
de deslizamento (drifting) inerentes dos acelerometros que compdem a unidade inercial.
Conforme mencionado em outras partes deste trabalho, um sensor de posicionamento
global baseado em rastreamento éptico (para manobras em ambientes fechados) ou GPS
(para deslocamentos em ambientes ao ar livre) poderia melhorar o desempenho dos contro-
ladores, uma vez que a odometria tridimensional apresenta erros, ja esperados, devido a

integracao numéricas dos dados de aceleracao linear e seus ruidos incorporados.
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