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Resumo do Trabalho de Conclusdao de Curso apresentado a POLI/UFRJ como parte dos

requisitos necessdrios para a obtengao do grau de Bacharel em Engenharia (B.Eng.)

MODELAGEM E CONTROLE DE UM VEICULO QUADRIRROTOR

Joao Carlos Espitica Monteiro

Marco/2015

Orientadores: Liu Hsu

Fernando Cesar Lizarralde

Curso: Engenharia de Controle e Automagao

Nesta dissertac@o aborda-se o problema de controle dindmico de veiculos aéreos nao-
tripulados (VANTS) quadrirrotores. Este problema € dividido em duas partes: cdlculo do
vetor de forcas virtuais desejadas e mapeamento deste vetor nas velocidades de rotagdo
das hélices (alocacdo de controle). Na primeira parte sdo apresentadas estratégias que
buscam atingir diferentes objetivos e seus desempenhos sdo comparados por simulacoes.
Uma nova abordagem baseada em critérios de otimalidade € utilizada para desenvolver
dois métodos de alocacdo de controle. Estes sdo necessdrios para que a demanda de
desempenho dos algoritmos de controle seja atendida. Para viabilizar a obtengdo dos
resultados mencionados acima, o modelo dindmico desta classe de veiculos é detalhado e

alguns parametros sao estimados a partir de dados experimentais.
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Abstract of Dissertation presented to POLI/UFRJ as a partial fulfillment of the

requirements for the degree of Bachelor of Engineering (B.Eng.)

MODELLING AND CONTROL OF A QUADROTOR VEHICLE

Joao Carlos Espitica Monteiro

March/2015

Advisors: Liu Hsu

Fernando Cesar Lizarralde

Course: Control and Automation Engineering

This dissertation addresses the control problem of quadrotor unmanned aerial vehicles
(UAVs). This problem is divided into two parts: computation of the desired virtual forces
vector, and mapping of this vector to propellers angular velocities (control allocation).
In the first part several control strategies are presented. These are designed to accom-
plish different objectives and their performances are compared via simulations. Using a
new approach based on optimality criteria, two control allocation methods are presented.
These are required to meet the performance demand of control algorithms. To enable the
results mentioned above, the dynamic model of this class of aerial vehicles is given in

details and some parameters are estimated through experimental data.
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Capitulo 1

Introducao

1.1 Motivacao

A popularidade dos veiculos aéreos ndo-tripulados (VANTS) cresceu muito nos tltimos
anos, assim como o investimento em pesquisa. Junto a este crescimento houve também
o surgimento de diferentes aplicacdes, desde civis a militares, que fazem uso dessa nova
tecnologia. Dentre os veiculos que lideram este avancgo, estdo os de pouso e decolagem
vertical, VTOL (Vertical Take-off and Landing). Como o nome sugere, estes veiculos sao
capazes de decolar, pousar e pairar de forma vertical, i.e. sem se moverem significativa-
mente no plano horizontal. Uma classe especial dos veiculos VTOL € aquela composta
pelos multirrotores, veiculos dotados de mais de um propulsor. Este trabalho foca em um
caso particular desta classe de veiculos, composto por veiculos com quatro propulsores e
portanto denominados quadrirrotores.

Atualmente multirrotores t€ém sido empregados em diversas aplicagoes, e.g. sistemas
de vigilancia, mapeamento e filmagem. Exemplos recentes da disseminagao destes veicu-
los incluem o uso na busca por focos de dengue nas cidades paulistas de Santos e Limeira
e a filmagem do carnaval na cidade do Rio de Janeiro. Em dezembro de 2013, a mul-
tinacional norte americana Amazon anunciou o inicio do projeto denominado Amazon
Prime Air, que busca realizar entrega de encomendas em menos de 30 minutos utilizando
multirrotores autdbnomos.

Muitas vezes chamados apenas de drones, quadrirrotores podem ser encontrados em
diversos tamanhos, desde veiculos em pequena escala, MAVs (Micro Aerial Vehicle),

com envergadura na ordem de dez centimetros, até veiculos maiores, com envergadura na



ordem de um metro. De acordo com a aplicacao desejada se escolhe o tamanho necessario
do veiculo. Usualmente, quadrirrotores pequenos sao utilizados em ambientes fechados,
enquanto que os de maior porte sdo mais adequados para o uso em ambientes ao ar livre.

Independente do tamanho que se escolha, para garantir que estes veiculos funcionem
corretamente, se faz necessario o desenvolvimento de algoritmos de controle que auxiliem
o piloto no voo teleoperado. Em muitas situagdes, o piloto pode ser completamente subs-
tituido por algoritmos de controle que devem assegurar o funcionamento autdonomo do
veiculo. Estes algoritmos devem garantir robustez a incertezas paramétricas, efeitos ae-
rodindmicos ndo modelados, perturbacdes aerodinamicas e erros de medicao e estimacao
de estados. A andlise da performance destes algoritmos constitui um dos topicos centrais

a serem abordados neste trabalho.

1.2 Veiculos Aéreos Nao-Tripulados

O conceito de veiculo aéreo ndo-tripulado engloba toda e qualquer aeronave capaz de voar
sem passageiros nem tripulagcdo. Estes veiculos podem ainda ser completamente autdno-
mos, capazes de voar sem a interferéncia de um piloto, ou entdo pilotados a distancia.
Estas caracteristicas fazem com que VANTS sejam ideais para aplicagdes onde a presenca
de seres humanos € perigosa, exaustiva ou até mesmo inviavel.

O primeiro registro do uso de um VANT € incerto. Ha informacdes que datam desde
meados do século XIX sobre a utilizacdo de aeronaves nao-tripuladas em guerras e voos
de teste. Os primeiros testes ndo foram bem sucedidos, mas a histéria comeca a tomar um
rumo diferente em 1914, quando Lawrence Sperry demonstrou para uma plateia de civis e
militares a primeira tecnologia de piloto automatico. Sperry e seu assistente Emil Cachin
subiram nas asas da aeronave, Curtiss C-2, enquanto sobrevoavam a plateia, deixando o
veiculo sob controle somente do piloto automaético.

O desenvolvimento destes veiculos sempre esteve muito atrelado a aplica¢des milita-
res. Na primeira guerra mundial, os Estados Unidos construiram um modelo denominado
Kettering Bug (Figural[I.I)), precursor dos misseis atuais, cujo sistema de controle foi feito
por Elmer Sperry, pai de Lawrence Sperry. Este veiculo ainda era muito primitivo € ndo
chegou a ser usado combate. Ja na segunda grande guerra, os alemaes desenvolveram al-

guns modelos de VANTSs que foram utilizados em bombardeios. O mais conhecido deles



Figura 1.1: Kettering Bug' 4 esquerda e Doodle Bug? a direita.

¢ o V-1 (Figura [[.T)), ou Doodle Bug, missil utilizado nos extensos bombardeios a Lon-
dres em 1944. Apds o impacto de duas guerras, um grande esforco foi direcionado para
pesquisa e desenvolvimento destas aeronaves.

Desde o inicio de sua histéria, o uso de VANTSs esteve muito ligado a industria militar,
mas atualmente nao tem se restringido apenas a este mercado. Ao invés de misseis, estes
veiculos foram aperfeicoados e sistemas de voo autonomo foram desenvolvidos para heli-
copteros e mais recentemente multirrotores. Nas dltimas duas décadas a pesquisa voltada
para multirrotores cresceu rapidamente. Atualmente hd diversos grupos envolvidos no

estudo de quadrirrotores. Na Segéo[I.4]estes projetos serdo apresentados.

1.3 Multirrotores: Breve Historia

Em paralelo ao desenvolvimento de VANTS, houve também o estudo de helicopteros e
multirrotores, compostos por mais de duas hélices. Contrério ao senso comum, as primei-
ras tentativas de voo com veiculos movidos a propulsores foi feita com quadrirrotores.
Por volta de 1907, os irmaos franceses Louis e Jacques Breguet, em parceria com Prof.
Charles Richet, construiram e testaram o quadrirrotor denominado Breguet-Richet Gyro-
plane, ou Gyroplane No 1, vide Figura[I.2(a). Embora o veiculo nio tenha sido capaz de
pairar a mais de um metro acima do solo, este € o primeiro registro de voo de um veiculo
VTOL tripulado.

Foi apenas em 1924 que o engenheiro francés Etienne Oehmichen definiu o primeiro

IExtraido de https://upload.wikimedia.org/wikipedia/commons/thumb/3/35/Kettering_
Bug. jpg/300px-Kettering_Bug. jpg

“Extraido de https://upload.wikimedia.org/wikipedia/commons/2/26/Bundesarchiv_Bil
d_146-1973-029A-24A, Marschflugk¥%C3%B6rper_V1_vor_Start. jpg


https://upload.wikimedia.org/wikipedia/commons/thumb/3/35/Kettering_Bug.jpg/300px-Kettering_Bug.jpg
https://upload.wikimedia.org/wikipedia/commons/thumb/3/35/Kettering_Bug.jpg/300px-Kettering_Bug.jpg
https://upload.wikimedia.org/wikipedia/commons/2/26/Bundesarchiv_Bild_146-1973-029A-24A,_Marschflugk%C3%B6rper_V1_vor_Start.jpg
https://upload.wikimedia.org/wikipedia/commons/2/26/Bundesarchiv_Bild_146-1973-029A-24A,_Marschflugk%C3%B6rper_V1_vor_Start.jpg

recorde reconhecido pela Fédération Aéronautique Internationale (FAI), voando um to-
tal de 360 metros com seu quadrirrotor Oehmichen No 2 (Figura[I.2{(c)). Mais tarde no
mesmo ano Oehmichen voou 1 km na mesma aeronave. Ainda na década de 1920 Ge-
orge de Bothezart seu quadrirrotor (Figura [I.2(b)) em um projeto para o exército norte-
americano, mas o projeto foi cancelado devido ao insucesso dos voos. Nesta época o uso
de helicopteros era preterido, pois estes necessitam de um rotor de cauda ou uma segunda
hélice para contrabalancear o torque.

No entanto, devido a natureza instavel dos multirrotores e a dificuldade de comandar
uma grande quantidade de propulsores, helicopteros ganharam importancia, principal-
mente durante segunda guerra mundial. O unico quadrirrotor tripulado a voar acima do
efeito solo foi o Curtiss-Wright X-19A (Figura [[.2(d)), mas ainda assim o esfor¢o ne-
cessdrio para manter a aeronave pairando era muito grande, tornando o voo estaciondario
quase impossivel.

Nao foi até meados da década de 1990 que o desenvolvimento de multirrotores ganhou
uma nova vida. Com o advento da microeletronica e a capacidade de construir motores
elétricos pequeno, leves e eficientes, a pesquisa voltada para multirrotores foi retomada
com maior intensidade. Atualmente ainda hd muitos desafios que devem ser superados

para que estes veiculos ganhem uma importancia ainda maior. Dentre esses destacam-se:
1. Projeto da microeletronica embarcada para sensoriamento e controle;
2. Desenvolvimento de estratégias de navegacgdo e controle de voo robustas;
3. Aumento da autonomia de voo;
4. Reducao do peso da estrutura do veiculo;
5. Desenvolvimento de modelos analiticos € computacionais para simula¢ao precisa.

Muita atencao tem sido dada ao segundo item e ja sdo conhecidas diversas estratégias de
controle capazes de proporcionar voo autonomo e teleoperado. Todavia, para que todas

essas especificagdes sejam atendidas ainda ha muita tecnologia a ser desenvolvida.

1.4 Estado da Arte

Principalmente a partir do inicio deste século, com a miniaturiza¢do cada vez maior de

componentes eletronicos, baterias e motores, a pesquisa voltada para a area de quadrir-
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(d)

Figura 1.2: (a) Gyroplane No 1°, (b) Bothezat Quadcopter*, (c) Oehmichen No 2%¢ (d)
Curtiss-Wright X-19A8.

rotores aumentou consideravelmente. Universidades, pesquisadores, empresas € alunos
vém trabalhando constantemente em estratégias de controle, seguimento de trajetdrias,
plataformas de simulag@o confidveis, andlise de efeitos aerodindmicos e métricas de pro-
jeto mecanico.

Os projetos atuais na area de quadrirrotores sdo direcionados para MAVs e quadrirro-
tores pequenos, pesando até 4 kg. Em 1999 pesquisadores de Stanford deram inicio ao

projeto Mesicopter, Figura[I.3(a), que foi concluido em 2001. Este quadrirrotor tinha di-

3Adaptado dehttp://flyingmachines.ru/Images7/Janes/Janes13_2/i11_245b. jpg

“Adaptado de http://api.ning.com/files/8wsCfYsVpx7tNegchXL7RLNLLm1wQJrz3YGIgMJ
w*pKMUvboI37sBOkipihTLejyR1ct7RzFURm9BD1]8FwbbmtBv8hVROd3 /bothezat_2. jpg

°Extraido de http://www.eyeondrones.com/wp-content/uploads/oehmichen-no2. jpg

Adaptado de http://www.diseno-art.com/images_3/Curtiss-Wright_X-19_ground. jpg
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http://api.ning.com/files/8wsCfYsVpx7tNegcbXL7RLNLLm1wQJrz3YG9gMJw*pKMUvboI37sBOkipihTLejyRlct7RzFURm9BD1J8FwbbmtBv8hVR0d3/bothezat_2.jpg
http://api.ning.com/files/8wsCfYsVpx7tNegcbXL7RLNLLm1wQJrz3YG9gMJw*pKMUvboI37sBOkipihTLejyRlct7RzFURm9BD1J8FwbbmtBv8hVR0d3/bothezat_2.jpg
http://www.eyeondrones.com/wp-content/uploads/oehmichen-no2.jpg
http://www.diseno-art.com/images_3/Curtiss-Wright_X-19_ground.jpg

(d)

Figura 1.3: Alguns quadrirrotores desenvolvidos em universidades: (a) Mesicopter’, Stan-
ford; (b) OS4%, EPFL; (c) Mark II X-4 Flyer®, ANU.

mensodes de aproximadamente dois centimetros € meio. A motivacao para o projeto era o
lancamento de uma grande quantidade de veiculos em um planeta, permitindo a aquisi¢ao
de uma quantidade extensa de dados meteorolgicos e atmosféricos.

Desde entdo o interesse em quadrirrotores cresceu muito. Um dos principais projetos
na area foi o OS4, Figura Ekb), da Escola Politécnica Federal de Lausana (EPFL), com
duracdo de 2004 até 2007. Neste projeto foram testadas diversas estratégias de controle,
como Backstepping e Controle por Modos Deslizantes em e Proporcional Integral
Derivativo (PID) e Regulador Linear Quadratico (LQR) em [4]. Diversos efeitos inerciais
e aerodindmicos sdo estudados em [2]].

Desenvolvido na Universidade Nacional da Australia (ANU), com inicio em 2004, o
projeto X-4 Flyer teve grande contribuicao no estudo de efeitos aerodinamicos e forneceu

uma documentagdo detalhada da sintese do veiculo. Este estudo estd detalhado em [19]

7Extraido de http://adg.stanford.edu/mesicopter/ProgressReports/images/mesicopte
r.gif.gif

8 Adaptado de http://www.scielo.br/img/revistas/jbsmse/v34n3/a10fig01. jpg

9Extraido de unkown
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Figura 1.4: Quadrirrotor AscTec Hummingbird da Ascending Technologies!®.

e o modelo desenvolvido neste texto pode ser visto na Figura[I.3|c). Aparentemente, o
projeto foi concluido em 2010.

Assim como o X-4 Flyer e 0 OS4, o projeto STARMAC também teve inicio em 2004.
Este projeto foi conduzido pela universidade de Stanford, em parceria com a Berkley
e consistia no desenvolvimento de uma plataforma de testes de quadrirrotores. Neste
ambiente foram conduzidos estudos como: andlise de efeitos decorrentes do batimento de
pas e do voo vertical [10] e métodos para compensar efeitos experimentados em voo [[11]].

Liderando a pesquisa no campo de MAVs quadrirrotores estdo as universidades Fe-
deral de Tecnologia de Zurique (ETHZ) e da Pensilvinia (Penn). A primeira dispde da
plataforma de testes denominada FMA (Flying Machine Arena). Neste ambiente diversos
experimentos foram conduzidos, como: equilibrio de um péndulo invertido [9]], execugao
de cambalhotas [14] e malabarismo com bolas [18]. Na segunda se localiza o laboraté-
rio GRASP, cuja pesquisa em quadrirrotores ja produziu resultados como: rastreamento
de trajetoria via uma estratégia de minimo snap'! [13], seguimento de trajetérias rapidas
em ambientes estreitos [[16] e voo em grupo coordenado para transporte de cargas [17].
Ambos o0s grupos utilizam um ambiente monitorado pelo Vicon Motion Capture System

da Vicon e quadrirrotores AscTec Hummingbird, Figura[I.4] da Ascending Technologies.

1.5 Funcionamento dos Quadrirrotores

Os veiculos quadrirrotores, também conhecidos como quadricdpteros, sdo compostos de
quatro rotores idealmente idénticos posicionados em pares. Cada par de rotores gira em
sentidos contrarios, hordrio e anti-hordrio. Esta configuracdo proporciona maior agili-
dade, seguranca e eficiéncia a estes veiculos, quando comparados com helicopteros de

pequeno porte [11].

10Extraido de http://www.asctec.de/wp-content/uploads/2014/07/AscTec-hummingbird-
research-drone-swarming-flight-dynamic-control-theory. jpg
" A grandeza fisica snap diz respeito a segunda derivada da acelera¢do de um corpo.
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(© (d

Figura 1.5: Esquema simplificado das alteracdes na postura de um quadrirrotor devido a
mudancas na velocidade de rotagdo dos rotores; aumento de velocidade (a) vertical (para
fora da pédgina), (b) para a direita, (c) e (d) ao redor do préprio eixo (normal a pagina).

Ao contrario de helicépteros, quadricopteros ndo possuem bailarinas (swashplates),
dessa forma, todos os movimentos sdo gerados através de mudangas coordenadas nas
velocidades de rotacdo dos rotores. A Figura[l.5|mostra como essas mudangas interferem
na postura desses veiculos. Variando a velocidade de rotacao das hélices simultaneamente
¢ possivel aumentar ou reduzir a altitude, Figura[I.5(a). Rotagdes ao redor dos eixos do
veiculo produzem também movimento no plano paralelo ao solo. Isto pode ser obtido
aumentando a velocidade de um rotor e reduzindo proporcionalmente a velocidade de seu
par, Figura[I.5(b). Esta redugdo se faz necessdria para que o veiculo mantenha altitude.
Por fim, o quadrirrotor pode ainda girar ao redor de seu eixo principal. Para obter este
movimento, a velocidade de rotacdo de um dos pares de hélices € aumentada e a do
outro reduzida proporcionalmente, Figura[I.5(c). Dessa forma, o quadrirrotor gira como
mencionado, mas mantém a mesma altitude, j4 que ndo hd variacdo na tracao resultante.

De maneira geral quadrirrotores se movimentam como descrito acima, mas ha duas
configuracdes de voo distintas que podem ser escolhidas. A primeira delas é assim como
mostra a Figura [[.6[a) e é conhecida como voo em (+). Ja a segunda é denominada voo
em (x) e estd exemplificada na Figura[I.6(b). Geralmente nao h4 fatores determinantes na
escolha de uma ou outra configuracdo. Como sera visto, estas configuracdes interferem
apenas na forma que a rotacao dos rotores € mapeada em forcas e torques desejados.

No que diz respeito as vantagens decorrentes do uso de quadrirrotores, destacam-se



(@ O {B} (b)

Figura 1.6: Configuragdes de voo em (+) (a) e em (x) (b).

o efeito reduzido de forcas giroscopicas, grande capacidade de carga e modelo dindmico
simples. Juntos, estes fatores fazem com que esses veiculos sejam relativamente simples
de construir e controlar. Entretanto, talvez a maior desvantagem dos quadrirrotores € o
alto consumo de energia. Este consumo faz com que o tempo médio de voo fique na faixa
de dez a quinze minutos, podendo ser ainda menor quando o veiculo carrega carga extra,

e.g. GPS e cameras.

1.6 Contribuicao

O foco deste Projeto de Graduacdo € o desenvolvimento e controle de um quadrirrotor
nao-tripulado de pequena escala, i.e. MAV quadrirrotor. As contribuicdes deste trabalho
podem ser divididas em trés dreas: modelagem dindmica, controle de alto nivel e alocacao

de controle.

1.6.1 Modelagem Dinamica

Obteve-se uma documentacgao detalhada do modelo dinamico de quadrirrotores, fruto do
estudo de diversas publicagcdes da drea. Ao longo do Capitulo [2| este trabalho é apresen-
tado e sdo fornecidos detalhes de como determinar todos os efeitos dinamicos considera-

dos.

1.6.2 Controle de Alto Nivel

Grande parte deste trabalho foi destinada ao estudo de estratégias de controle passiveis

de serem utilizadas em um quadrirrotor real. A partir do modelo dindmico foram estuda-



das algumas estratégias de controle ja conhecidas na drea de quadrirrotores. Os aspectos
positivos e negativos de cada técnica sao discutidos. Ademais, sdo propostas duas vari-
acoes da estratégia de controle Backstepping € um controlador com ganho variavel para

comandar a altitude do veiculo.

1.6.3 Alocacao de Controle

Assim como € feito campo de veiculos submarinos (ROVs) e VANTS, as estratégias de
controle foram projetadas considerando um vetor de forcas virtuais como entrada do sis-
tema. Na literatura, o problema de mapear este vetor virtual no vetor real de entradas é
denominado como alocagdo de controle. Este conceito ndo costuma ser estudado no con-
texto de quadrirrotores. Para realizar o mapeamento s@o estudados dois métodos conheci-
dos na literatura: minimos quadrados com restri¢des e alocacdo direta. Uma variacdo do
primeiro método € apresentada com a finalidade de reduzir o custo computacional. Por
sua vez, a técnica de alocacdo direta é alterada para refletir o comportamento almejado

pelas malhas de controle.

1.7 Estrutura do Texto

Neste capitulo foi feita uma breve introducdo a classe de VANTs. Em seguida, foi apre-
sentada uma breve histdria destes veiculos e suas principais caracteristicas foram descri-
tas. Trabalhos de pesquisa em veiculos quadrirrotores foram citados, dando uma ideia do
que ha de mais moderno nesta drea de pesquisa. Os pardgrafos que seguem apresentam o
que é abordado nos préximos capitulos.

O Capitulo[2)apresenta de forma clara e direta o processo utilizado para obter o modelo
dindmico do quadrirrotor. Primeiramente sao definidas as forcas e torques que agem sobre
o veiculo e em seguida € aplicado a metodologia de Newton-Euler para obter as equacdes
diferenciais que regem o comportamento do mesmo.

O Capitulo [3] trata o controle do veiculo de maneira intuitiva. As caracteristicas do
modelo s@o estudadas com o objetivo de fornecer uma abordagem modular do problema.
Sao apresentadas algumas estratégias de controle de posi¢do e orientacdo presentes na
literatura atual. Uma técnica por ganho varidvel para controle de altitude serd proposta,

assim como varia¢des do método de Backstepping.
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O Capitulof]aborda o problema de alocagio de controle. Este ¢ muito conhecido e tem
origens nas dreas maritima e aeroespacial. Entretanto, ndo h4 trabalhos explorando esta
questdo a fundo na drea de quadrirrotores. Duas estratégias de alocagdo sdo apresentadas
e variagdes das mesmas sao propostas.

O Capitulo [5] descreve o ambiente onde foram realizados os voos com o quadrirrotor
real, assim como os resultados experimentais obtidos.

O Capitulo [6] apresenta as conclusdes do trabalho assim como sugestdes de trabalhos
futuros.

O Apéndice [A] descreve o processo utilizado para determinar o ruido presente nas
medi¢des do sistema real.

O Apéndice [B| descreve como foram obtidas as contantes de trag@o e arrasto dos pro-
pulsores do quadrirrotor utilizado neste trabalho.

O Apéndice [C] apresenta o ambiente utilizado para realizar as simulagdes descritas
neste trabalho, implementado em Matlab® e Simulink®. Serd mostrado também o ambi-

ente virtual desenvolvido para permitir uma melhor visualizag¢do do voo do veiculo.
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Capitulo 2

Modelagem Dinamica

2.1 Notacao Adotada

Para garantir o entendimento do modelo dinamico que serd desenvolvido neste capitulo, se
faz necessdria a defini¢do de algumas particularidades de notacdo. Portanto, segue abaixo
anotacdo adotada para simbolizar sistemas de coordenadas, vetores e suas representagoes,

matrizes e matrizes de rotacao.

Sistemas de Coordenadas: serdo escritos em caixa alta e entre colchetes, e.g. {B} e

também podem ser denominados referenciais.

Vetores: serdo escritos em negrito, com uma seta acima do nome, e.g. ¥ e ndo estio fixos
a nenhum referencial. Quando um vetor € representado em um referencial, este é
denotado por um sobrescrito, e.g. v’ seria o vetor V no referencial {IB}. De maneira
geral vetores serdo escritos em caixa baixa, salvo algumas poucas excecdes. Nestes

casos ainda havera o sobrescrito de referencial ou a seta, afim de evitar dividas.

Matrizes: serdo escritas em caixa alta e negrito, e.g. Mm para que ndo sejam confundi-

das com a notag@o adotada para representacdo de vetores.

Matrizes de Rotacdao: mesma notagao utilizada acima para matrizes comuns, mas com
um subscrito a esquerda e outro a direita denotando os referenciais. Por exemplo,
gRp seria a matriz de rotacdo que leva do sistema de coordenadas {IB} para o sistema

de coordenadas {I£}.
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2.2 Caracteristicas do Modelo

Para que o modelo reflita as condi¢des de voo encontradas na pratica, serdo considerados
diversos efeitos documentados na literatura. A tnica excecdo serd feita ao efeito solo,
que ndo serd considerado no modelo do veiculo. Esta simplificacdo sera feita pois este
efeito interfere somente nas situagdes de pouso e decolagem, que fogem do escopo deste
trabalho.

As seguintes consideracdes sdo feitas com relagdo as caracteristicas tanto do veiculo,

quanto de seus componentes:

e Corpo considerado rigido e simétrico ao redor de seus eixos principais;

e Centro de gravidade coincidente com o centro geométrico do veiculo.

De maneira geral estas aproximacgdes sdo vélidas e ndo geram perda de generalidade.
Apesar de o centro de gravidade ndo coincidir exatamente com o centro geométrico, a dis-
tancia entre os dois ndo costuma ser muito grande e portanto a hipétese € valida. Quanto a
simetria do veiculo, esta hipétese faz com que a matriz de inércias do corpo seja diagonal,
simplificando as equagdes que descrevem a dindmica do mesmo.

Como foi visto, um quadrirrotor voa utilizando quatro rotores e sao as diferencas nas
rotacdes destes que fazem com que o veiculo se mova. Para descrever estes movimentos é
necessdrio definir os referenciais que serdo utilizados. A Figura[2.Tjmostra a configuragio
do quadrirrotor e a localizacdo dos referenciais fixos no corpo {IB} e no solo {I£}. Ademais,
as principais for¢as que agem sobre o veiculo também sdo representadas. Note que como
Xp € ¥y estdo alinhados com a estrutura, o quadrirrotor esté orientado na configuracio de
voo em (+). Dessa forma, rotacdes ao redor destes eixos podem ser obtidas acionando
apenas um rotor, e.g. aumento da velocidade de rotacao no rotor quatro gera uma rotagao

N
ao redor de Xy,

2.3 Efeitos Inerciais e Aerodinamicos

Na Secio [I.4] foram discutidos alguns dos efeitos aerodindmicos que interferem direta-
mente na dindmica de um quadrirrotor. Como serd mostrado a seguir, existem efeitos

desejaveis, que sao necessarios para o voo do veiculo. Entretanto, ha também efeitos que

13



Figura 2.1: Referenciais e principais for¢as que agem no veiculo. Por simplicidade s6
foi ilustrado o referencial IR;, mas ha ainda os referenciais R, 34, fixos nos respectivos
rotores.

perturbam a dindmica do mesmo, podendo prejudicar seu desempenho caso ndo sejam
compensados.

Esta sec@o adapta os conceitos expostos em [7], [20] e [10] e aborda ainda a a¢do da
precessdo giroscopica decorrente da dissimetria de sustentacdo. Nao somente as forcas
aerodinamicas serdo explicadas, mas também o impacto que estas exercem sobre a dina-
mica do veiculo. Dessa forma, cada fendmeno serd explicado, com o intuito de explicitar
as equagdes que os regem.

As Secoes [2.3.1] e [2.3.5] descrevem detalhadamente como o movimento das hélices
produz tracdo e arrasto. Este desenvolvimento € importante para a elaboracdo de um
modelo de simulacao confidvel. No que diz respeito ao controle do veiculo e entendimento
geral do modelo, o leitor pode utilizar somente o resultado final exposto na equacao (2.21))

sem maiores perdas.

2.3.1 Situacao de Voo Vertical

Quando o veiculo se encontro em voo vertical, duas forgas principais agem sobre ele. Sdo
elas a forca de sustentacdo e a forca de arrasto. A primeira é aquela que impulsiona o
veiculo para cima e decorre da reacdo a forca vertical exercida pelo rotor no fluido. Ja a
segunda decorre da reagdo a forca horizontal exercida pelo rotor no fluido. Para que se
chegue as equacdes que descrevem estas forcgas, serdo utilizadas duas abordagens distin-
tas: teoria de momento e teoria de elementos de pa. A primeira é consideravelmente mais
simples que a segunda, mas falha em descrever fendmenos mais complexos, e.g. vortex
ring state e windmill brake state. J& a segunda representa uma andlise mais completa e

faz uso direto da teoria aerodindmica ja bem estabelecida para o estudo de aerofdlios.
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Teoria de Momento

A teoria de momento fornece uma maneira simples de compreender as for¢as que surgem
pela rotacdo de uma hélice, servindo de base para outras mais complexas. Nesta secao
serd estudado a situacdo de voo estaciondrio, um caso particular de voo vertical e em
seguida os resultados serdo generalizados.

A base da teoria de momento consiste em considerar o rotor como sendo um disco,
através do qual ha um aumento abrupto da pressao, distribuido uniformemente. Quando
em Voo estaciondrio, a coluna de ar que atravessa o disco pode ser vista como um tubo de
corrente, fora do qual o fluxo de ar ndo € perturbado. A Figura[2.2]ilustra esta situagdo.
H4 uma reducao da pressao na regido superior ao disco, sugando o ar acima do mesmo e
aumentando sua velocidade. Quando este entra em contato com o disco, hd um aumento
subito de pressdo AP, fazendo com que o fluido continue ganhando velocidade até que

encontra novamente a pressao atmosférica p...

Peo
v=0
Ap v;
Voo

Peo

Figura 2.2: Comportamento do fluxo de ar no disco em voo estaciondrio.

A equacgdo de Bernoulli diz que: a pressdo do fluxo de um fluido incompressivel se
mantém constante. Logo, aplicando esta relagdo na regido superior ao disco,

1 Ap

2
o= - £ 2.1
p S PViT 5 (2.1)

Ou seja, o fluido parte da pressdo atmosférica p,, € R* e chega logo acima do disco
com uma velocidade de incidéncia v; € R* e pressdo —A,/2 € R™. A constante p € R*
denota a densidade do fluido, que neste contexto € o ar. Na regido inferior ao disco faz-se

a mesma andlise, de modo que

I , Ap I ,
— OVt — = p+ — . 2.2
> pv; + > P + > oV, (2.2)
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Novamente, o lado esquerdo da equagdo € referente a regido de partida (imediatamente
abaixo do disco) e o lado direito a regido de chegada (no fim do tubo de corrente).
Através resultados obtidos nas equagdes (2.1) e (2.2) é possivel remover a pressao

atmosférica e isolar a diferenca de pressdao, conforme

Ap = pvzo (2.3)

1
2

Note que nenhuma rotacdo é passada do disco para o fluxo. Portanto, utilizando a
conservacao do momento, sabe-se que o empuxo de reacdo no disco € igual a variacdo de

momento linear no fluxo, ou seja
T = (pAV}) Veo. 2.4

Onde A € R" € a area do disco e pAv; a vazdo de ar que passa pelo mesmo. Ademais,

como a pressao € a razdo entre forca e drea,
Ap=TJ/A .. T = AAp. (2.5)

Igualando as equagdes (2.4) e (2.5) e substituindo o valor da variagdo de pressdo obtido

em (2.3), tem-se

Voo = 2V; (2.6)

Por fim, considerando que toda a poténcia P, do motor é convertida em energia ciné-

tica para o fluido, decorre diretamente da definicao de poténcia que
T3/
V20A

Esta grandeza também € conhecida como poténcia induzida pelo motor, pois representa a

Py,=Tv; = 2.7)

energia transferida do motor para o fluido.

O procedimento utilizado aqui pode ser expandido para tratar da situagdo de voo ver-
tical, vide [20]. Para tanto, basta considerar uma velocidade inicial v. # 0, orientada
de cima para baixo, do volume de controle e aplicar as equagdes de conservagdo de mo-

mento, massa e energia. Sendo assim, € possivel relacionar a poténcia induzida em voo
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estaciondrio P, com a poténcia induzida em voo vertical P; através de

P; % ve V
— =4 “ ] +1. 2.8
Ph 2Vh (ZVh) ( )

Observa-se que a poténcia necessdria aumenta com a velocidade de subida desejada. Ou
seja, quanto maior a velocidade de subida (climb), maior € a poténcia necessaria para
girar as hélices. Para valores pequenos desta velocidade de ascensdo, a aproximagao de

primeira ordem
Pi=P,+Tv./2 (2.9)

pode ser utilizada.

Falta ainda determinar o empuxo como fun¢do da velocidade de rotacdo do rotor.
Primeiramente, note que a poténcia gerada pelo rotor € dada pelo produto entre o torque
e a velocidade angular 7,Q. Por sua vez, o torque é proporcional a sustentacdo, com uma

constante de proporcionalidade k. Portanto, a poténcia do rotor pode ser escrita conforme
P; = kTQ. (2.10)

Igualando as equagdes (2.9) e (2.9) a forca de sustentacdo pode ser escrita em fungao da

velocidade de rotagdo rotor e da velocidade subida, de acordo com
T = 2pA (kQ — v./2)*. (2.11)

Ou seja, quando o veiculo estd subindo e o fluido possui uma velocidade inicial v, > 0,
orientada de cima para baixo, o empuxo gerado pelo rotor reduz. O contrario ocorre

quando v. < 0. Note que quando o veiculo se encontra em voo estaciondrio e v, = 0, a

equagdo (2.17)) se reduz a
T = 2pA (kQ)* . (2.12)

Esta abordagem ndo permite uma andlise precisa do voo vertical quando o veiculo
estd descendo. Nesta situacdo o ar flui de baixo para cima, reduzindo o esforco necessario

para girar a hélice. A medida que esta velocidade aumenta, os efeitos listados abaixo

17



emergem:

e Vortex Ring: formacdo de vortices proximos ao eixo de rotacdo das pas, que inte-
ragem com os vortices de ponta, gerando fluxo turbulento e perda de sustentacdo.
Quanto isto ocorre hd dissipacdo de energia no fluxo turbulento e ndo € possivel

aplicar a teoria de momento desenvolvida nesta secao.

e Autorrotacdo: situacdo onde o sistema do rotor extrai energia suficiente do fluxo

para manter uma velocidade constante de descida.

e Windmill Brake: ocorre quando veiculo desce a velocidades muito elevadas, fa-
zendo com que praticamente todo o fluxo suba pelas hélices; o veiculo absorve
mais energia do que necessario para voar produzindo um aumento indesejado da

velocidade no rotor.

Estes fendmenos ocorrem nesta ordem, a medida que a velocidade de descida aumenta,
i.e. a medida que aumenta o fluxo de ar através da hélice de baixo para cima. Em parti-
cular, a autorrotacdo € um efeito que pode ser aproveitado quando hé falha dos motores,

permitindo um pouso seguro da aeronave.

Teoria de Elementos de Pa

A teoria de elementos de p4 trata a hélice como um conjunto de aerofélios' e fornece
uma abordagem mais completa, possibilitando uma melhor compreensdo dos fendmenos
aerodinamicos. Todo o desenvolvimento desta se¢do se baseia na teoria de aerofélios
aplicada a cada uma das pas que constituem a hélice.

A Figura[2.3] mostra a vista superior do rotor e a Figura[2.4] o perfil de uma das pas.
Quando o rotor gira, as secdes da pa ficam sujeitas a uma componente vertical de veloci-
dade v, + v; e outra componente tangente a rotacao Qy. Dessa forma, o valor absoluto da

velocidade resultante é

Vo = V(e + i) + (Qy)2, (2.13)
a um angulo

¢ =tan”" [(ve + v)/( Q)] & (v + v)/(Qy) (2.14)

! Aerof6lios sdo formas aerodinimicas capazes de gerar maior forga sustentacio por unidade de arrasto.
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Figura 2.3: Vista superior do rotor.

Figura 2.4: Aerofdlio que representa o perfil da pa do rotor.

com o plano do disco. A aproximacao € feita através de pequenos angulos. Esta hipétese
implica que o denominador Qy € significativamente maior que o numerador v, + v;, i.e.
as velocidades tangenciais dos elementos infinitesimais que compde a pd sdo significati-
vamente maiores do que a velocidade vertical do fluido que cruza o plano do disco. Isto
nao ¢é valido préximo ao eixo do rotor, mas nesta regido as forcas aerodindmicas nas pas
sdo pequenas e ndo interferem significativamente no resultado final.

Além da forma do aerofdlio que caracteriza o perfil da p4, a inclina¢do deste com
relacdo ao plano do disco também é determinante. Esta inclinacdo é um dos fatores que
define o angulo de ataque®. Portanto, dado que 6 é o Angulo de inclina¢do da p4d com

relacdo a este plano, o angulo de ataque é

a=0-g. (2.15)

Com estes resultados é possivel apresentar as equagdes infinitesimais® para sustenta-

2 Angulo formado entre a dire¢io do escoamento do fluido e a corda do aerofdlio.
3 A notagio infinitesimal é utilizada para denotar equacdes formadas por grandezas infinitesimais. Estd
ligada diretamente ao conceito de limite e ndo de derivagao.
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cdo e arrasto, respectivamente

dL=(1/2)p C, vidA

. dA=cdy. (2.16)
dD = (1/2)p Cp vydA

Onde C; € R € o coeficiente de sustentagdo e Cp € R e o coeficiente de arrasto. Proje-
tando estas forcas na direcdo normal ao disco e em seu plano, vide Figura [2.4] as forgas

infinitesimais de tragdo dT', de eixo (hub) dH e o torque ao redor do eixo dQ, serdo

dT =dLcos¢ —dDsing ,
dH =dLsin¢ +dDcos ¢ . (2.17)
dQ = ydH.

Geralmente a forga de arrasto € significativamente menor que a de sustentagdo, ao

menos uma ordem de grandeza [7]. Ademais, ainda € feita a hip6tese de que ¢ € pequeno.

Aplicando estas hipéteses as equagdes (2.13) e (2.17),

U=Qy;
dT ~dL; (2.18)
dQ=dLp +dD .

Para as situacdes encontradas em voo vertical pode-se considerar que as forgas de
eixo que agem nas duas pds de cada rotor se anulam. Portanto, integrando as relacdes
em (2.17) e utilizando as simplificaces em (2.18)), sdo determinadas as equagdes para a

sustentacdo efetiva e o torque aerodindmico

T =N(1/2) pACr (QR),
0 = N(1/2) pACyR (QR) .

(2.19)

Onde Cr € R € o coeficiente de tragdo, Cyp € R o coeficiente de torque, N € R > 0
o nuamero de pds e R € R > 0 o comprimento da pd. Estes coeficientes podem ser
determinados pelas integrais
_1 (e 2
CT——O'fO Cyredr,

2

1 (2.20)
Co =30 [, (¢C + Cp)ridr .
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Onde 0 € R > 0 ¢ o coeficiente de solidez, definido pela razdo entre a drea total das pas

e a area do disco o = Nc¢/nR, e r € R > 0 € a distancia normalizada r = y/R. Formas

aproximadas de escrever estes coeficientes podem ser encontradas em [7] e [20].
Finalmente, fixando que cada hélice possui apenas duas pds, as equacdes finais para a

tracdo e o torque aerodinamico, amplamente utilizadas na literatura, sao:

T :pA CT (QR)2 = KTQZ ,
0 = pA CoR (QR)* = koQ? .

2.21)

2.3.2 Forca de Tracao

—
Neste texto a forga de tragdo T; € definida assim como mostra a Figura Portanto, esta

forga atua ao longo do eixo z;, estd fixa ao referencial {IR;} e pode ser escrita como
~ —>
Ti = T,' (Zr,i) .

Onde o valor de T; pode ser visto nas equagoes (2.21), 2.11) e (2.12), de acordo com a

complexidade necessdria.

Note que a forga atua ao longo de Z; e seria ttil representd-la no referencial do corpo.
No entanto, estes referenciais ndo necessariamente coincidem. De fato, quando ocorre
batimento o plano das hélices é deslocado, como serd mostrado na Secao @ Portanto,

representando os vetores em {IB}, a equagdo da tragdo no referencial do corpo é dada por

T} = T; (sRrie,) - (2.22)

2.3.3 Torque de Tracao

Como ja foi visto, os rotores de um quadrirrotor sdo posicionados a uma certa distancia
de seu centro de gravidade. Por este motivo, a forca de tracdo, que age ao longo do
eixo dos rotores, produz componentes de torque ao redor dos eixos Xy, e yp. Caso ocorra
batimento das pas do veiculo, a anédlise destes torques € extremamente simplificada, como
serd mostrado.

Considere entdo que a forca 'f: produzird um torque 7; e que ela atua a uma distancia
[ € R > 0 do centro de massa, como mostra a Figura@ Além desta distancia horizontal,

considere ainda que o plano de rotacdo se encontra a uma distancia vertical 2 € R > 0.
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Portanto, os torques gerados por cada for¢a de tragdo sdao

7 = [I(+%3) + h(-z5)] x Ty
2 = [I+V) + h(-Z2)| X Ts
: [ )3) ( _l:)] : 2.23)
T3 = [I(—Xp) + h(—2p)] X T3
73 = [l(=y3) + h(~z3)] x Ty
B
Q
C\ / %

2R —

Figura 2.5: Distribuicdo dos rotores e medidas referentes a eles.

Por simplicidade € interessante representar os vetores acima no referencial {IB} que
acompanha o movimento do corpo. Fazendo isto, a forma final das equagdes que descre-

vem os torques de tragdo é

™ =T [l(+e)) + h(-e,)] X (sRr1€,)
A= o) e )
0 = T3 [l(—e,) + h(—e,)] X (gRg3e,)
=T, [1(_ey) + h(—ez)] X (8Rr4e,)

(2.24)

Caso sejam desconsiderados os efeitos de batimento, os torques de tracdo tomam uma
forma mais simples. Nesta situac@o as matrizes gRg; se tornam identidade e os produtos
vetoriais em z sao nulos. O somatdrio das componentes de torque de tracdo para esse caso

pode ser escrito como

\ T, - T,
Db =11 -1y (2.25)
i=1

0
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Esta forma é mais interessante para exercer o controle do veiculo e serd amplamente

utilizada.

2.3.4 Torque Aerodinamico

Assim como a forga de tracdo, o torque aerodindmico € causado pelas forcas aerodinami-
cas agindo sobre as pds do rotor. Sua componente principal decorre das for¢cas de arrasto

e por isso muitos autores o chamam de torque de arrasto. Utilizando a equacao (2.21)),
e .
Qi = (-1YQi (z).

Novamente, como esse torque atua ao redor de Z,;, para que possamos representé-lo
em {B}, se faz necessério o uso da matriz de rotagdo gRg;. Portanto, o torque aerodina-

mico representado no referencial do corpo é
Q) = 0: (sRrie,) . (2.26)

2.3.5 Dissimetria de Sustentacao

A dissimetria de sustentacdo € um fendmeno causado pelo desequilibrio entre as forcas de
sustentacdo que atuam nas pds da hélice. Quando o veiculo se encontra em voo translaci-
onal, as pds que avancam ficam sujeitas a uma maior velocidade relativa do ar, enquanto
que as que recuam veem uma velocidade menor. A maior velocidade relativa na p4 que
avanga gera um aumento em sua sustentacao e o oposto ocorre na que recua. Este conceito
estd ilustrado na Figura[2.6

Em helicopteros hd técnicas para mitigar o efeito da dissimetria de sustentacdo. Um
exemplo € a variacdo independente do passo das pds da hélice, com o objetivo de contro-
lar o angulo de ataque individualmente e equilibrar a sustentagdo. Como as hélices dos
quadrirrotores ndo sdo articuladas, ndo € possivel implementar esta estratégia.

Esta secdo explica duas alteragdes da dindmica do veiculo causadas pela dissimetria
de sustentacdo. A primeira é fruto de efeitos giroscopicos e ndo impacta a dindmica tao
fortemente. Ja a segunda provoca altera¢des mais significativas, pois altera o plano do

rotor e, consequentemente, todas as forgas e torques gerados pelo mesmo.
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avango \

Figura 2.6: Ilustracao da dissimetria de sustentacgdo.

Precessao Giroscopica

A diferenca na sustentacdo gerada pelas pas da hélice faz com que surja um torque
T4 € R3, vide Figura Como sera mostrado adiante, este torque gera também um
deslocamento no plano da hélice, mas aqui o interesse estd voltado para efeito girosco-

pico que ele produz no veiculo.

vento

® Ta

tt1 T

Figura 2.7: Torque na hélice decorrente da dissimetria de sustentacao.

Decorre diretamente da equagao de Euler para a variagdo do momento angular que:
—> —
um torque T aplicado a um eixo perpendicular ao de rotagdo, i.e. perpendicular a L,

— —
produz uma rotagdo ao redor de um eixo perpendicular tanto a T quanto a L., conforme
— —> —
T=Q,xL

A velocidade de rotagdo ao redor deste eixo € denominado velocidade de precessao, re-
—>
presentada pelo vetor Q, € R’

Em um helicéptero convencional a precessao giroscopica faz com que o bico suba e
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a causada desca. Quadrirrotores, por outro lado, sdo compostos de um conjunto de dois
pares de hélices que giram em sentidos opostos. Por este motivo o efeito da precessao
nestes veiculos pode ser negligenciado, pois um par de hélices tende a anular o torque
exercido pelo outro.

Na Secao [2.3.7] serdo estudados efeitos giroscopicos decorrentes do movimento de

rotacao do rotor e este conceito serd explicado em maiores detalhes.

Batimento das Pas

A dissimetria da sustentacdo faz com que as pdas fiquem sujeitas a diferentes forcas. Ja
se sabe que este efeito produz um torque nas hélices. No entanto, este desbalanceamento
faz com que as pds da hélice dobrem, inclinando o plano de rotacdo. Este efeito impacta

mais a dindmica de veiculos quadrirrotores do que o anterior.

Figura 2.8: Batimento das pds decorrente da dissimetria de sustentacdo, adaptado de [[10].

De fato, as pas da hélice oscilam para cima e para baixo uma vez por revolugao. A
Figura[2.8|mostra a config