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Resumo

Este trabalho descreve as etapas e consideragoes feitas para modelar um quadrirrotor
de 4 atuadores realizando um conjunto de movimentos. Sao apresentados as hipoteses
simplificadoras adotadas, o modelo matematico, o resultado das simulagoes e a analise da
resposta do sistema, tanto no tempo quanto na frequéncia. O propoésito das simulagoes é
encontrar a reacao do quadrirrotor a uma determinada entrada que o tire da posicao de
equilibrio, para futuramente implementar um sistema de controle ativo que garanta uma
readequacao rapida e com economia de energia, para a volta do quadrirrotor ao equilibrio

ou a sua trajetoria.

Palavras-chave: drone, equilibrio, modelagem, quadrirrotor.
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1 INTRODUCAO

O modelo de quadrirrotor mais popularizado e que se encontra amplamente dis-
ponivel no mercado tecnoldgico atual foi desenvolvido pelo engenheiro Abraham Karem.
Segundo o proprio, em 1977, quando chegou aos EUA, necessitava-se de 30 pessoas para
controlar o voo de um quadrirrotor. Diante dessa problematica, ele fundou a Leading
System e utilizando fibra de vidro caseira e restos de madeira ele criou o dispositivo

posteriormente nomeado de Albatross.

Com as melhorias alcancadas com o novo modelo — 56 horas no ar sem recarga de
baterias e com trés pessoas operando, o engenheiro recebeu financiamento da DARPA
para os aprimoramentos necessarios para o prototipo e, com isso, surgiu o novo modelo
chamado Amber. Tais aeronaves foram projetadas e desenvolvidas para missoes militares
que ofereciam risco a vida de seres humanos, como resgate em incéndios e com a seguranga
nao militar. Estas possuem como objetivo permitir o monitoramento ou o ataque a alguma
regiao.

No Brasil, a histéria dos drones foi iniciada pelo BQM1BR, o primeiro VANT
registrado no pais foi produzido pela Companhia Brasileira de Tratores. Movido a um motor
a jato, o prototipo tinha como propésito servir de alvo aéreo, realizando seu primeiro voo
em 1983. Além desse, outro VANT registrado é o Gralha Azul, produzido pela Embravant.

Este possui mais de 4 metros de envergadura, podendo durar até 3 horas de voo.

Assim como a internet, a historia dos drones seguiu rumo a acessibilidade e trouxe
muitos beneficios tanto para o mercado de VANTs quanto para seus consumidores. Hoje
em dia, os quadrirrotores possuem uma versatilidade enorme quando se trata de uso
e aplicagoes. Dentre suas utilidades mais difundidas estao monitoramento e vigilancia,

fotografia e filmagem, resgate e uso militar.

Os drones vém ganhando cada vez mais popularidade, até conseguir sua regulamen-
tagao no Brasil. De acordo com a consultoria Gartner, 3 milhoes de dispositivos devem
ser vendidos por ano até 2020, gerando, possivelmente, um faturamento de cerca de 11,2
bilhoes de ddlares por ano. Entretanto, poucas pessoas sabem da historia dos drones,
seu surgimento, a razao de seu crescimento e afins. O uso do drone pode variar entre
recreacao, sendo conhecido como aeromodelismo, e profissionais, existindo até cursos para

a pilotagem.

Por definigao, os veiculos aéreos nao tripulados (VANTS) sdo uma classe de aeronaves
que nao tem necessidade de pilotos para ser controlada. Utilizam-se meios computaci-
onais e eletronicos para tal controle a distancia, havendo também a possibilidade de
programar todas as suas operacoes ainda quando em terra, e dispondo de um sistema de

navegacao autéonomo, por isso nao ha necessidade de interferéncia humana em seu voo

(INTERNATIONAL CIVIL AVIATON ORGANIZATION, 2011, p.32).



Figura 1 — Drone comumente encontrado no mercado (Imagem de Ely Penner por Pixabay)

Os VANTs podem carregar uma vasta quantidade de dispositivos, como sensores,
GPS para que seja possivel percorrer um trajeto previamente definido, cameras fotograficas
e cameras de video com transmissao ao vivo, sendo muito simples a intercambialidade

entre esses e outros iniimeros equipamentos.

A parte dos usos ligados a entretenimento, mencionados anteriormente, tal equipa-
mento também pode ser utilizado civilmente para exploracao e producgao de oléo, gas e
mineral, pesquisas cientificas ligadas a localizacao e rastreamento de espécies de animais

ameacadas de extingao e resgate e monitoragao de danos durante desastres naturais.

1.1 OBJETIVO

O objetivo do estudo de veiculos quadrirrotores como o drone comercial é criar
um modelo matemaético que descreva o seu movimento dadas suas propriedades fisicas e
certas condigoes de voo. Isto é, busca-se determinar as equagoes diferenciais ordinarias
que regem o movimento desse objeto. Busca-se também analisar no tempo e na frequéncia,

a resposta desse sistema a diferentes entradas.

1.2 METODOLOGIA

Apés abordar os principais tépicos na bibliografia sobre modelagem, controle
e trajetéria de voo de drones, serao feitas hipéteses simplificadoras do problema, que
possibilitarao a concepc¢ao de um modelo fisico representativo do sistema de um drone
realizando uma série de movimentos. A partir do modelo, serd feito um diagrama de corpo
livre para representar o quadrirrotor e, em seguida, um modelo matematico considerando
todas as simplificagoes. Na etapa de definicao dos parametros, serdao calculados os valores
de massa do quadrirrotor, massa, area de contato e coeficientes aerodindmicos de suas

pas,comprimento do brago do quadrirrotor, momentos de inércia, resisténcia e indutancia



do motor e rotacao e tensao de referéncia dos rotores. Sera escrito entao um cédigo em

Scilab para simular o sistema de trés maneiras diferentes:

« resolvendo o conjunto de equacoes nao lineares com o comando ode;

« resolvendo o conjunto de equagoes lineares, representada no Espaco de Estados, no

dominio do tempo, com o uso do comando csim;

e resolvendo o conjunto de equacgoes lineares, representada no EE, no dominio da
frequéncia, com o uso da matriz de transicdo e matriz resolvente e de discretizacgao

programada manualmente.

Nesse projeto serao estudados os movimentos angulares de roll (rolagem), pitch
(arfagem) do drone (o movimento de yaw, guinada, é considerado muito pequeno e
desprezado), assim como o movimento de translagdo de seu centro de massa. A relevancia
de fatores estruturais e geométricos desse veiculo serd destacada na construcao do modelo
fisico. Os conceitos utilizados nesse projeto sao: as equagoes de Newton-Euler, conceitos
de mecanica como matrizes de inércia e rotagao, analise em referencial fixo e referencial

movel, matriz de rotacao, expansao em série de Taylor, dentre outras.



2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

o« AMEZQUITA-BROOKS, Luis; LICEAGA-CASTRO, Eduardo; GONZALEZ-SANCHEZ,
Mario; GARCIASALAZAR, Octavio; MARTINEZ-VAZQUEZ, Daniel. Towards a
standard design model for quad-rotors: a review of current models, their
accuracy and a novel simplified model. 2017. 23 f. Tese (Doutorado) - Curso de
Engenharia Mecéanica e Elétrica, Centro de Investigacion e Innovaciéon En Ingenieria
Aeronautica, Universidad Autéonoma de Nuevo Leon, Apodaca, 2017. Disponivel em:
<https://doi.org/10.1016/j.paerosci.2017.09.001> Acesso em: 04 out. 2020.

— Introduz uma modelagem genérica para quadricépteros usando Newton-Euler
considerando-o um corpo rigido e usando um referencial local e um fixo. Deduz,
entao, um sistema compacto, com relacao a tnico referencial inercial. Apresenta
entdo, varios modelos simplificados para o sistema fisico do quadricoptero, dis-
cutidos em outros artigos. Propoe, em seguida, um novo modelo, razoavelmente
simples e com boa acuracidade, segundo os autores, e o compara com modelos

anteriores e com dados experimentais.

« CHAMSEDDINE, Abbas; ZHANG, Youmin; RABBATH, Camille Alain. Flatness-
based trajectory planning for a quadrotor Unmanned Aerial Vehicle test-
bed considering actuator and system constraints. 2012. 6 f. Curso de Enge-

nharia, Concordia University, Montreal, 2012. Disponivel em: <https://doi.org/10.
1109/ACC.2012.6315362> Acesso em: 04 out. 2020.

— Mostra o comportamento do drone dadas certas condigoes de voo e entradas

dos atuadores para manté-lo em movimento plano e previsto.

« CHAMSEDDINE, Abbas; ZHANG, Youmin; RABBATH, Camille Alain; JOIN,
Cédric; THEILLOL, Didier. Flatness-Based Trajectory Planning/Replanning
for a Quadrotor Unmanned Aerial Vehicle. 2012. 17 f. Curso de Engenharia
Mecénica, Department Of Mechanical Industrial Engineering, Concordia University,
Montreal, 2010. Disponivel em: <https://doi.org/10.1109/TAES.2012.6324664>
Acesso em: 04 out. 2020.

— Aborda a questao da definicdo da rota de um quadrotor como um problema
de otimizacao baseado em economia de combustivel e diminui¢ao do tempo
de percurso. Também aborda uma maneira mais eficiente de lidar com falhas
nos atuadores, considerando nao so o retorno a rota ideal mas também o
replanejamento da rota. Além disso contém um conjunto de equagodes que ird

auxiliar a modelagem futura.


https://doi.org/10.1016/j.paerosci.2017.09.001
https://doi.org/10.1109/ACC.2012.6315362
https://doi.org/10.1109/ACC.2012.6315362
https://doi.org/10.1109/TAES.2012.6324664

« CHAMSEDDINE, Abbas; ZHANG, Youmin; RABBATH, Camille Alain. Trajectory
Planning and Replanning Strategies Applied to a Quadrotor Unmanned
Aerial Vehicle. 2012. 5 f. Curso de Engenharia, Concordia University, Montreal,
2012. o video

— Apresenta estratégias de planejamento e replanejamento de voo, baseada em
diferentes restrigoes: as condigoes de envelope do quadricoptero, representadas
pelo angulo de rolagem e de arfagem; e os limites dos atuadores, representado
pelo empuxo maximo de cada atuador. Além disso, disponibiliza e explica o

modelo matematico utilizado no estudo.

o AMOOZGAR, Mohammad Hadi; CHAMSEDDINE, Abbas; ZHANG, Youmin. Fault-
Tolerant Fuzzy Gain-Scheduled PID for a Quadrotor Helicopter Test-
bed in the Presence of Actuator Faults. 2012. 6 f. Curso de Engenharia,
Concordia University, Montreal, 2012. Disponivel em: <https://doi.org/10.3182/
20120328-3-1T-3014.00048> Acesso em: 04 out. 2020.

— Mostra o estudo de dois diferentes tipos de falhas dos atuadores de um quadrotor
quando ha perda de eficacia do controle de um tnico atuador ou de todos os
atuadores. Além disso ele também propoe um novo modelo de Controlador pro-
porcional integral derivativo que é comparado com sua versao mais tradicional,

comprovando sua eficacia.

« TUFAILE, Felipe Mehsen. ANALISE DINAMICA E PROJETO DE CON-
TROLE DE UM QUADRICOPTERO. 2017. 160 f. TCC (Graduagao) - Curso
de Engenharia Mecanica, Departamento de Engenharia Mecanica, Escola Politécnica
da Universidade de Sao Paulo, Sao Paulo, 2017.

— Estuda a dindmica e o controle de um quadrirrotor, visando estabilizar os
movimentos de rolagem, arfagem e guinada. Para tanto, deduz um modelo
linear do veiculo e aplica as teorias de controle cldssico e controle moderno,
aplicando-as a sistemas MIMO e SISO, respectivamente. Além disso, obtém
funcoes de transferéncia e sintetiza um controla PID, que sera testado na

construcao de um prototipo.

« CAVALLARO, Silvio Luis Hori. Modelagem, simulagdo e controle de um
VANT do tipo quadricéptero. 2019. 153 f. Dissertagao (Mestrado) - Curso de
Engenharia Mecanica, Departamento de Engenharia Mecanica, Escola Politécnica da
Universidade de Sao Paulo, Sao Paulo, 2019. Disponivel em: https://www.teses.usp.br/
teses/disponiveis/3/3152/tde-01032019-155058 /pt-br.php. Acesso em: 20 nov. 2020.


https://doi.org/10.3182/20120328-3-IT-3014.00048
https://doi.org/10.3182/20120328-3-IT-3014.00048

— Esta dissertagao visa a modelagem, simulacao e controle de um quadricéptero,
utilizando técnicas de controle 6timo e controle robusto. O quadricoptero deve
realizar uma série de fungoes, e inclui a comparacao entre um controlador linear

quadratico gaussiano e um controlador robusto.

Trabalhos adicionais foram consultados para a realizacao do projeto e serao refe-
renciados ao longo do texto.



3 DESENVOLVIMENTO DO MODELO

Para o estudo em questao, serd modelado um quadrirrotor simétrico com compor-
tamento de corpo rigido. O veiculo possui quatro "bragos'de comprimento [/, cada um com
um motor e hélices em sua extremidade. Devido a simetria do veiculo, considera-se que
toda a sua massa m estd concentrada no centro do veiculo. As hélices rotacionam em

sentidos opostos dois a dois e impoe, cada uma, uma for¢ca e um momento no quadrirrotor

como pode ser identificado na esquema a seguir:

1 19
A

Ve

Figura 2 — Esquema do drone (Universidad Auténoma de Nuevo Ledn, 2017, adaptado)

As forgas externas agindo no veiculo sao a forga peso, a forca de reacdo dos
propulsores e uma forca devido a perturbacoes aerodinamicas. J& os momentos externos
sao o momento de reagao dos propulsores, um momento devido a precessao dos propulsores

e um momento devido a perturbagoes aerodinamicas.

3.1 HIPOTESES SIMPLIFICADORAS

Algumas hipoteses sdo necessarias para simplificar e viabilizar a modelagem. Além
da simetria do quadrirrotor e o comportamento de corpo rigido, faz-se, entdo, quatro

hipéteses principais.

e O quadrirrotor é um corpo rigido:

De acordo com Amezquita-Brooks (2017), admitir o corpo do quadrirrotor como
um corpo rigido é fundamental para aplicar as equacoes de corpo rigido no sistema

estudado.

o As hélices sao corpos rigidos:



Admitindo essa hipétese, ainda de acordo com Amezquita-Brooks (2017), podemos
desconsiderar pequenos efeitos causados pela deformacao da hélice pela ordem de
grandeza destes. Também é possivel assim negligenciar efeitos de batimento (flap) e

avanco e recuo (lead-lag).

Simetria do quadrirrotor:

Ao assumir a hipétese, de acordo com Amezquita-Brooks (2017), temos a equagdo 9,
onde I, ¢ o momento de inércia ao longo do eixo z e y e I, é o momento de inércia

ao longo do eixo z.

Sem deslocamento relativo entre as partes

Assumir essa hipdtese, junto as hipdteses de rigidez do corpo do quadrirrotor e da
hélice do quadrirrotor, nos garante que nao ha alteracao na geometria e portanto ¢é

possivel desprezar os efeitos causados por pequenas folgas presentes nos motores.

Velocidade do ar livre é nula (inexisténcia de vento)

Ao assumir que a velocidade do ar livre é nula, de acordo com Amezquita-Brooks,
o quadrirrotor nao ira lidar com rajadas de vento. Apesar de ser mais restritivo,
um modelo mais compreensivel. Dessa forma, temos menos entradas no sistema, e

portanto um sistema mais facil de ser estudado.

Resisténcia do ar (arrasto) desprezada

Podemos assumir essa hipotese visto a baixa velocidade de atuacao do quadrirrotor.
Como a forca de atrito depende quadraticamente da velocidade, temos que ela passa

a ser desprezivel no caso estudado.

Dinamica dos motores é rapida

Essa simplificagao assume que a resposta dos motores para entregarem velocidade
angular , dado como entrada um degrau de tensao, ¢ instantanea. Essa hipdtese
serd justificada posteriormente na se¢ao 3.3 de modelagem dindmica dos motores,

utilizada também na referéncia de Amezquita-Brooks (2017).

Drone nao acrobéatico

O veiculo realizard apenas movimentos que causem pequenas variacoes nos angulos
de Euler, evitando angulos extremos (90°, 180° ou 270°) e assim a condigao de

"Gimbal Lock”



3.2 MODELO DINAMICO DO QUADRIRROTOR

Inicialmente, através das equagoes de dindmica (Newton-Euler) foi possivel obter
as equagoes nao linearizadas do sistema. Aplicando o Teorema do Momento do Baricentro

(TMB) no referencial fixo, obtém-se a seguinte equagao:

T 0 0
milgl=1 0 | +[R]]|0O (1)
z —mg F,

em que F, é a forca de sustentagao gerada pelos 4 rotores do drone na direcao z
do referencial mével (serd mais detalhada nas proximas paginas desta se¢do). A matriz R
representa a matriz de rotacao entre os sistemas de referéncia mével (preso ao quadrirrotor,
mostrado na figura 2) e um sistema de referéncia inercial. A ordem de rotagao é definida

como guinada-arfagem-rolagem (yaw-pitch-roll). Entao, a matriz é definida como:

[R] = [Ry] - [Rg] - [R2y] (2)
donde
1 0 0 cosf 0 sinf cosyp —siny 0
[R] = |0 cos¢ —sing| - 0 1 0 |-|singy cosyp 0] = (3)
0 sing coso —sinf 0 cosf 0 0 1

cosfcosty sin¢gsinfcosy — cospsiny  cos ¢ sin b cos + sin ¢ sin
[R] = |cos@sint sin¢sinfsiniy + cos¢costy cos ¢ sinfsin) — sin ¢ cos (4)

—sin @ sin ¢ cos 0 cos ¢ cos 6

Obtida a matriz R, é possivel desenvolver a equagao 1 para chegar nas 3 primeiras

equacoes diferenciais do modelo:

T 0 cos ¢ sin  cos ¥ + sin ¢ sin ¢
m |yl =1 0 |+ FE, |cos¢sinfsinig — sin ¢ cos (5)
Z —mg cos ¢ cos 6

O préximo passo do desenvolvimento da dindmica desse problema é escrever as
equagoes do teorema do momento da quantidade de movimento (TMQM) do corpo rigido,
usando o centro de massa como polo de referéncia. A escolha da base mével é de extrema

importancia ja que mantém a matriz de inércia constante ao longo de qualquer intervalo
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de tempo.A matriz de inércia [J].,, em relacdo a uma base movel, é, para todo instante

de tempo:

Jew 0 0
Tem=10 J, 0 (6)
0 0 J

zz

O TMQM para o quadrirrotor, tomando o centro de massa deste como polo, pode

ser escrito como:

M = Gy % ([Tom - &) + [Tem - w0 + MF (7)

O termo M® representa os momentos externos (que sao os gerados pelos 4 motores,
ja que despreza-se vento e arrasto sobre o quadrirrotor) nas trés dire¢oes da base mével, isto
é, Me = [Tp T, TT}T (este termo serd detalhado posteriormente na equagao 14). O vetor
Wy, por sua vez, representa o vetor velocidade angular do quadrirrotor em sua base movel,
dado por w, = [p q r}T. J4 o termo MFE representa o momento giroscépico dos rotores,
funcao J,, o momento de inércia dos rotores, e da velocidade angular w, = ws+wy —wi —ws,

de acordo com a equagao:

]\ZR:@X{O 0 JTwT}Z[JTqu —J,wrp OT (8)

Com todos os elementos da equacao 7 definidos é possivel desenvolvé-la da seguinte

maneira:

1, p Jew 00| |p Jew 00| |p Jyr wr q
T, =1a| x| 0 Jyu O0||lgl+|0 J, O0]|¢+|-JrwDp|= 9)
T, r 0 0 J.||r 0 0 J. | 0
T [y —T)ar] [~dwd] [T,
= | Jy | = |(Joz = Ju)pr| + | Jrwrp | + |1, (10)
Joo T (Joz = Jyy)P q o | |7

E ressaltar lembrar que a equacao 10 é uma equacao diferencial que fornece o vetor

T
Wy = [p q r} , dado na base moével do corpo rigido. Entretanto, o vetor de velocidades

= .. T
angular absoluta, em relagao a um sistema referencial inercial, {2 = [qﬁ 0 14 ¢ necessario

para substituir na equacao 5 e calcular o vetor posi¢ao do quadrirrotor em um instante de
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tempo qualquer. A relagdo entre wj, e Q 6 dada por uma matriz de transformagao angular
[Rol:

sin @ sin 6

. L sin cos 0 cos cos 0 p
Q=[Rg]-W= |0 cos¢ —sing | - |q (11)
in ¢ %
0 oo cos0 r

A relacdo acima representa as ultimas 3 equacgoes analiticas para um modelo nao

linearizado e tridimensional do quadrirrotor.

¢ =p+ (singtanf) g+ (cosptand) r
0 =cospq—singr (12)

b= () 0 (28) »

Obtidas as equacoes 5, 10 e 12 | é necessario definir a forca e os momentos gerados

pelos rotores. Uma primeira hipotese importante é a relagao direta entre essas grandezas
e o quadrado da velocidade angular absoluta de cada lamina do rotor. Nas expressoes a
seguir, os termos [ e M, representam as forcas e os momentos gerados pelo rotor j com

velocidade angular w;.

Fj = 3CLpA(l w;)?

(13)
M; =1-3C4pA(l w;)?

As constates C, e C'4 sdo os termos aerodindmicos que representam a geometria
da lamina do rotor em relagao a sustentacao e arrasto, A é a area de contato do ar com a
lamina, [ é o comprimento dessa lamina e p é a densidade do ar. Com estas informagoes,
para simplificar a notacdo, é possivel definir os termos %C’LpAl2 e %C’ ApAl? como Kp e

Ky respectivamente.

Finalmente, o vetor de momentos externos, em relacao aos angulos de Euler,

T
Me = [Tp T, T,| eaforca F, podem ser definidos conforme a equagao abaixo. Lembre

que os numeros de cada rotor e seu sentido de rotacao estao indicados na figura 2.

FyL — FyL L-Kp- (~wj +wj)
= RL—FL —| L Kp-(w?—wd) (14)
Tr Ml—M2+M3—M4 KM<(U%—W§+W§—CUZ)

F.=F +F+ F3+ Fy (15)
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T
Podemos ainda definir um vetor [FZ T, T, T,| de termos forcantes da seguinte

forma:

Kr  Kr Kr K w?
LKr 0 —LKp 0 | |u2

Sﬁﬂ'ﬁﬂt\?sj

E possivel, agora, definir o vetor de estados para o sistema completo, nao linearizado.

T
X:[l'l Tog X3 T4 Ts Teg X7 T Tg T10 T11 $12} (17>

X:[x:tyyz,égbpﬁq@/)rr (18)

O sistema de equagodes diferenciais que deve ser resolvido, para obter o estado do
quadrirrotor em um instante genérico de tempo, dadas certas condi¢oes iniciais, é dado
abaixo. A equagao 20, escrita na forma de matriz, considera a transformagao das rotagoes

do referencial mével para o fixo. Vale ressaltar que F}, T}, T, e T, sao dados por 16.

cos¢ senb cosh + sing sin)

F. (
F, (cos¢ senf senyp — sing cosi))
F.(

% (cos¢ cosl) — m
¢ cosf) —myg (19)
mzp (Jyy - zz)qr Jr Wy Q+T
Jyyq = (Jzz— m)p?"—i—J wrp+1,
(

Joo¥ = (Jgz — yy)pq + T,

(F./m) (cos ¢ sin O cos ) + sin ¢ sin )
Y
(F,/m) (cos ¢ sinfsin ) — sin ¢ cos )
z
(F,/m) (cos pcos) — g
p+ (singtanf) g+ (cosptand)r
[(Jyy - Jzz)/Jx:r]qr - errq/Jx:E + Tp/Jxx
cospq—singr
(o2 = Jaa) [ yylor + Jr wr p/ Ty + Ty Ty
(sing/cos ) (cospcosf)q+ r
[(‘]1‘93 - Jyy)/JZZ]pq + TT/JZZ

I T SEEEY TN AP TS W S TR SN TR < S
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3.3 MODELO DINAMICO DOS MOTORES

Nesta se¢ao da modelagem do quadrirrotor é analisado um modelo dindmico para
os 4 motores que agem como atuadores no corpo, com o intuito de justificar a hipdtese de
resposta rapida dos motores como ¢é utilizado por Amezquita-Brooks (2017). Um esquema

para o funcionamento do mesmo é mostrado a seguir:

v () Armature
= circuit

Rotm

+

Figura 3 — Esquema do circuito do motor. Fonte: Control tutorials for Matlab € Simulink,
secao referéncias 2

O modelo adotado é baseado na figura 3 acima com uma simplificacao: foi desprezado
o termo b que representa o atrito no rotor. Além disso, no modelo adotado o valor do

momento de inércia do rotor é de J = J, e a velocidade angular de saida dele é w.

O primeiro passo para modelar o motor é descrever as equacoes do sistema, sendo
elas a equagao das malhas para o circuito (Kirchhoff) e as equacoes que relacionam entradas

elétricas com saidas mecanicas (incluindo as respectivas constantes do motor):

di
v=Ri+ L, m + Umotor (21)
T, =k i (22)

dw
T,=J -— 23

Umotor = O+ W (24)
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Os termos k; e a da equacao acima sao constantes de ganho proprias dos motores em
Nm/A e Vs/rad respectivamente, elas relacionam os torque com a corrente e a velocidade
angular de saida com a tensao de entrada, além disso a equacao 23 representa a mecanica
do rotor, relacionando o torque externo a ele com a aceleracao angular de saida. Com um
pouco de manipulagao algébricas na equagoes 21 - 24 podemos chegar a equacao diferencial

do motor que relaciona a entrada de tensao v com a saida w:

RJ,do | Ly, P
ky dt k, dt?

(25)

v=aw+

Para calcular a funcao de transferéncia do motor é necessario transformar a equacao

acima para um formato mais adequado:

r

ky

v(s) = aw(s) + sw(s) + s w(s) (26)

ky
Agora podemos definir a funcao G(s) = w(s)/v(s) que representa a dindmica dos

motores:

w(s) ky
Gls) = v(s)  ak +sJ.R+82J.Ly (27)

A equagao diferencial 26 foi simulada com uma entrada Vy = 4,71V (esse valor
representa a tensdo de referéncia do drone que o mantém em equilibrio com seu peso, sera
mais detalhada posteriormente na segiao de linearizac¢ao) do tipo degrau para determinar

qual o tempo de resposta do motor, o resultado foi o seguinte:

2004

150

radfs

1004

50+

O_ T T T T T T T T T
0 02 04 08B 08 1 12 14 16 138 2

tempo em segundos

Figura 4 — Simulacao da variavel w de saida com uma entrada degrau Vp = 4,71V
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E possivel observar no grafico da figura 4 que o tempo de resposta do motor
para que a velocidade angular de saida chegue ao valor desejado de wy = 259 rad/s é
de aproximadamente 0,1s (que é um valor muito pequeno), dessa maneira, a hip6tese
de resposta instantanea do motor é justificada para que o posterior modelo linear do

quadrirrotor fique mais simples.

Outro motivo que suporta a hipdtese de resposta instantanea é explicado a seguir.
Para a simplificacdo do modelo do motor, a relacao entre a tensdo de entrada e a velocidade

angular de saida serd resumida a v = aw ja que os termos relacionados a segunda derivada

RJ, e

e primeira derivada de w sao muito pequenos e podem ser desprezados, a >> "

o >> L%—t‘]", para provar isso foram utilizados os parametros descritos na secao 4.1:
R J,
a =126 >> - = 0,0012 [V.s/rad (28)
t
Ly, J,
a =126 >> = 0,0002 [V.s/rad] (29)
t

Dessa maneira, a nova funcao de transferéncia do motor é apenas uma constante
de ganho G(s) = 1/a, ou seja, o motor tem resposta instantdnea e isso justifica a hipdtese

de dinamica de motor rapida adotada para o quadrirrotor.

Finalmente podemos resumir o novo vetor de entradas para o modelo geral do
quadrirrotor da seguinte forma, reiterando que a constante de ganho « é propria do motor

dada em [V - s/rad|, definindo entao o vetor de entradas u do modelo linear:

%5 w}
2 2
u= Y2 = a2 |2 (30)
|5 w3
%% wj
T T
u=[V2 V2 V2 VP =a’[w} wi wi uf (31)

3.4 DESENVOLVIMENTO MATEMATICO DO MODELO LINEAR

Pode-se perceber que o sistema de equagoes nao lineares do modelo do quadrirrotor
(equacao 19) é extremamente complexo: sdo 6 graus de liberdade com 12 varidveis de
estado. Por isso, resolver o sistema completo exige muitos recursos computacionais, sendo
dificil obter uma resposta com rapidez e precisao. Dessa maneira, é necessario simplificar

o problema e lineariza-lo.
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A linearizacao ocorre em torno de um estado de equilibrio, entretanto, nesse modelo
fisico nao ha um estado de equilibrio estavel aparente como em um sistema massa-mola

ou um péndulo por exemplo.

Dessa forma, foi escolhido um estado de pairagem para o quadrirrotor (ou "hover",
em inglés). Por isso, ao redor do equilibrio,as taxas de variagao dos os angulos de Euler sdo
muito baixas. Além disso, considera-se os angulos pequenos, donde as funcgoes cosx ~ 1 e

sinx &~ x para pequenos valores de x (x representa qualquer um dos angulos de Euler).

Outra simplificacao que pode ser feita é em relacdo a matriz de transformagao entre
os vetores de velocidade angular do corpo nas bases inercial e mével, isto ¢, em angulos de
Euler pequenos, essa matriz pode ser aproximada pela identidade, implicando que ambos

esses vetores sejam iguais:

SN

[Ra ~ (32)

o O =
o = O

0
0| =
1

RS
%

Dessa maneira, a aproximagao acima tornou o vetor de estados X da equagao 18

pode ser reescrito como:
) ] ] , . AT
X=[z i ygzzeododv (33)

Agora, para linearizar o modelo em torno do ponto de equilibrio, define-se que, no

instante inicial, todos os angulos de Euler e suas derivadas sao nulas.

T
Xo=1]zg 0 990 0 2 0000000 (34)

Como nessa situagao de equilibrio o quadrirrotor encontra-se em estado de pairagem,
toda a sustentacao gerada nos motores é equilibrada pelo peso do corpo. Dessa maneira
ha uma rotacao de equilibrio que o mantém pairando. Esse valor de equilibrio é assumido

pelos quatro rotores e pode ser definido através da relacao a seguir:

F.~mg = 4Kpwi=mg = wy= ng. (35)
4Kp

Com o valor da rotagao de equilibrio calculada é possivel calcular o valor da tensao
de entrada Vj que mantém essa rotacao e, consequentemente, o vetor de entradas de

equilibrio w para esse cenario:

Vo=a-wy=0o,/— = (36)
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T
= a=7 Vg i v (37)

Outra hipétese que pode ser feita (CHAMSEDDINE ZHANG, 2012) é que a forga
de sustentagao total gerada pelos motores pode ser considerada mg nas equagoes em x e y
(hip6tese de pairagem como estado de equilibrio). Por tltimo, despreza-se o termo com o

valor w, ja que seu valor é insignificante em comparagao com outros termos das equagoes.

Dessa maneira, o sistema de equagoes diferenciais linearizado é:

T = g0

y=-99

z =—g+F./m (38)
¢ = Tp/Jza:

0 = Tq/Jyy

v="T/J.

O sistema acima fica mais claro quando é colocado no espaco de estados com o

vetor de entradas u = |V? V? V2 Vf} fazendo a seguinte transformacio:

Kr  Kp Kr Kr %%
1| 0 -Lkr 0 LKp| |V2
o |[LKp 0 —LKp 0 | |V2

Ky —Kuy Ky —Kuy| |V

S5
I
|
w
L

Finalmente temos as equacoes do modelo linearizado a seguir:

T =g

y=—g¢

P= gt o (VP VE+VE+ V)

) o (40)
= s (VR V)

= (VE=V3)

b= (V= VE V= V)

Com o modelo linearizado acima, é possivel escrever as equagoes acima na forma
matricial com o vetor de estados, vetor de entradas e vetor de saidas. O vetor X repre-

senta o vetor de estados, citado na equacgao 33, o vetor Y ¢é a saida do problema, ¥ =
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iz vt v v

T

[Ul Uz U3 U4]

[x y z ¢ 0 ¢}T e o vetor de entrada u

X=A-X+B-u
Y=C-X+D-u

(41)

com cada uma das matrizes A, B, C' e D definidas abaixo.
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E possivel, ainda representar esse sistema através de um diagrama de blocos.

Vivivivi

TR (M K l]J | [ i
+ t _j + “m |j If
P
T T o > >~
ik | P | ®
+ %t a?Jxx |f |j
e I 200 S
g | |
= - § 5
+ é QLZI;'YY Ij Ij
+
+ b + LKy 7 lf lf Z
~ a?jzz | |

Figura 5 — Diagrama de blocos do sistema.

Vale comentar que a linearizagao foi feita e apresentada passo a passo e de uma
maneira mais "intuitiva". Alternativamente, a linearizacao poderia ter sido feita com uma
expansao em série de Taylor ao redor de X, e ug o resultado obtido seria o mesmo. A

expansao em série de Taylor para um sistema MIMO ¢ feita através da expressao abaixo.

Df

L. L Df
[ (& u) =~ f (@0, u0) + D7| (¥ —20) + Di

20,40
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4 SIMULACAO E ANALISE

4.1 PARAMETROS DO SISTEMA

Com todo o desenvolvimento do modelo linear em maos, é possivel escolher todos os
parametros do sistema a ser simulado, isto é, todos os aspectos geométricos do quadrirrotor
e os parametros aerodinamicos do ar, além disso, foi possivel determinar a ordem de

grandeza das entradas do problema, para que nao haja saidas incoerentes com o problema.

Os parametros escolhidos para a simulagao do quadrirrotor foram os seguintes:

1. Massa do quadrirrotor (m): A massa escolhida para a simulacao foi de m =

0,7 Kg , esse valor ¢ comum em quadrirrotores comerciais pequenos de uso recreativo.

2. Comprimento do brago do quadrirrotor (L): Foi escolhido um comprimento

de L = 0,2m para a simulagao, valor comum também em drones pequenos.

3. Comprimento da pa do rotor (I): O valor escolhido para o comprimento da
lamina do rotor foi de I = 0,109 m, valor presente no modelo 8743F de pa para

quadrirrotores.

4. Densidade do ar (p): p = 1,17 Kg/m? para pressao de referéncia de 100 K Pa e

temperatura de referéncia de 25°C.

5. Area de contato da pa (A): com a aproximacio a seguir A ~ 7l? temos o valor
escolhido A = 0,037 m?2.

6. Coeficientes aerodinamicos (C}, e C4): Esses valores sao extremamente empiricos
e dificeis de escolher com assertividade, por isso foram escolhidas quantidades

baseadas nos graficos de coeficientes aerodindmicos para baixas velocidades a seguir:
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Figura 6 — Coeficiente aerodinamicos para baixas velocidades. Fonte: E.L. Houghton, P.W.
Carpenter, 2017, Aerodynamics for Engineering Students, p1-86

O grafico acima entrega valores dos coeficientes aerodinamicos para valores de
angulo de ataque diferentes dadas baixas velocidades de translacdo do quadrirrotor,
assumindo também que o angulo de ataque da pa (modelo 8743F de referéncia) com

o ar é aproximadamente 5 graus temos as seguinte escolhas para estes coeficientes:
CL=0,1eC4=0,02.

7. Massa da pa (m,): a massa da pa foi escolhida com base no mesmo modelo citado

anteriormente, 8743F, sua massa ¢ de m,, = 0,00665 Kg.

8. Momento de inércia do conjunto rotor (J,): O momento de inércia do rotor é

dado pela seguinte relagao:

Jy=2-(m,1*/3) =5,27-107° Kgm? (46)

9. Momentos de inércia principais do corpo (J,,, Jy, e J..): Os momentos prin-
cipais de inércia do corpo foram calculados de forma aproximada da seguinte

maneira: )

JZZ ~
2

+4m,1* =0,014 Kgm?® (47)

Jow = Jyy = J../2 = 0,007 Kgm® (48)
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10. Parametros Kr e K); do modelo: Esses valores, citados anteriormente, sao
calculados da seguinte forma: Kp = %C’LpAl2 e Ky = %C ApAI3, dessa maneira seus

valores sdao Kr = 2,57-107° Ns? e Kj; = 5,60 - 1077 Nms?.

11. Constante de ganho de velocidade angular do motor (o = V/w): O valor
escolhido para essa constante extremamente importante foi a do motor de corrente
continua de modelo GM9X34, v = 0,0182V - s/rad

12. Resisténcia do motor (R): Resisténcia utilizada como pardmetro para simular a
dindmica do motor GM9X34, R = 0,832

13. Indutancia do motor(L,,): Indutancia utilizada como pardmetro para simular a
dindmica do motor GM9X34, L,, = 0,63 mH

14. Rotagao de referéncia dos rotores (wy): é a rotacao dos rotores que mantém o

quadrirrotor em pairagem:

wo = ffé = 259 7ad/s (49)
15. Tensao de referéncia nos motores (14): é a tensdo de entrada dos motores que

mantém o quadrirrotor em pairagem:

Vo=oa-wy=4,71V (50)

4.2 RESPOSTA DO SISTEMA NO DOMINIO DO TEMPO

Para simular o que acontece com o drone dadas certas condic¢oes iniciais e entradas
¢é necessario dividir essa simulagao em diferentes manobras, ou seja, serd interpretado
0 que acontece com o drone em cenarios como: movimento de translacao no plano XZ,

movimento de translagao no plano YZ, e um movimento simples de elevacao na direcao Z.

Todas as simulagoes analisadas a seguir utilizam como parametros aqueles citados
na secao 4.1 e um tempo de simulagao de 10 segundos, ¢ importante notar também que
o objetivo dessa andlise nao é manter o quadrirrotor em uma certa trajetoria mas sim

observar seu comportamento dadas certas entradas e condigoes iniciais.

Os métodos de integracao numérica utilizados em ambiente de simulagao scilab

para as posteriores simulagoes foram os seguintes:

1. comando csim com a utilizacao das equacoes lineares em espaco de estados descritas.
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2. funcao propria que utiliza os conceitos de matriz de transi¢ao e matriz resolvente

sobre o modelo linear.

3. comando ode que utiliza as equacoes diferenciais nao lineares encontradas para o

quadrirrotor, serd utilizado como referéncia para comparagao com o modelo linear.

4.2.1 Movimento do quadrirrotor no plano XZ

O sistema de equagoes diferenciais 40 mostra que o comportamento das variavel z
no modelo linearizado é desacoplado do movimento na dire¢do z, dessa maneira é possivel
simular a trajetéria do drone nesse plano (XZ) através do métodos de integragao numérica

descritos acima:

Condigoes iniciais e Entradas desse cenario:

1. Vetor posi¢ao inicial (xq, yo, z0) = (1, 1, 5) m .
2. Vetor velocidade inicial (2o, 4o, Z0) = (0, 0, 0) m/s.

3. Angulo de arfagem (pitch) inicial nulo no primeiro cendrio e diferente de zero no
segundo: 6y = 0.0175rad ~ 1°.

4. Angulos de guinada (yaw) e rolagem (roll) nulos: ¢y = 0 e ¥y = 0.
5. Taxas de variacao de todos os angulos de Euler nulas.

6. Entradas do sistema: todos os rotores terdo como rotagao o valor de referéncia wy

até o instante de aplicacao do degrau.

7. Resposta ao degrau: havera um degrau como entrada nos motores 1 e 3 apos
3 segundos de simula¢ao no primeiro cenario e apés 1 segundo no segundo cenario,
o motor 1 receberd um degrau de —0,01% em relagao a V2 e o motor 3 um degrau
de +0,01% em relacao a V{

A primeira simulagdo com as condi¢oes acima foi executada, gerando os seguintes

resultados para as varidveis x, z e 6 (dngulo de arfagem ou "pitch”):
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Simulacao do drone no plano XZ

unidade (m)

-1 T T T T T T T T T
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

tempo em segundos

Figura 7 — Resposta no tempo para as variaveis x e z

E possivel observar no grafico da figura 7 que o quadrirrotor se mantém em estado
de pairagem (com posigoes x e z constantes) até o instante em que o degrau é aplicado
logo ap6s 3 segundos de simulagdo, também é notavel que a posigao x(t) do corpo varia
apoOs esse instante ja que a mudanca na rotacdo w; e ws dos rotores 1 e 3 implica um
aumento no angulo de arfagem e, consequentemente, uma resultante de forcas nao nula

nessa direcao, levando o drone a se movimentar na mesma.

O préximo cendrio é mais complexo, nele o quadrirrotor ja estd com um angulo de

arfagem inicial diferente de zero:
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Simulacao do drone no plano XZ

unidade (m)

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
tempo em segundos

Figura 8 — Resposta no tempo para as variaveis x e z

Na situacao mostrada na figura 10, o corpo ja encontra-se com angulo 6y = 0.09 rad,

dessa forma, ele se movimenta na dire¢ao x pelos mesmos motivos explicados na simulagao
anterior.

Quando o degrau é aplicado apods 1 segundo de simulagao modificando as rotacoes
dos rotores 1 e 3 é gerado um momento de forgas na dire¢do y, diminuindo o dngulo de

arfagem (@) e possibilitando que o drone reduza sua velocidade em z, podendo até se

movimentar no outro sentido dessa direcao.

Para validar os resultados do modelo linear obtidos, foi simulado o modelo nao
linear do quadrirrotor através do comando ode, a comparacao entre as duas saidas para a

variavel x encontra-se a seguir:
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Figura 9 — Comparagao entre as respostas x(t) para os modelos linear e nao linear

E possivel perceber nos graficos da figura 9 que a resposta nos dois modelos é
praticamente idéntica para as condigoes iniciais e de entrada adotadas, é notavel também
que a resposta do modelo nao linear comeca a se distanciar do modelo linear no fim da
simulagao, isso pode ser justificado pelo aumento do dngulo 6 (dngulo de arfagem) que
torna a linearizacao do tipo cosf ~ 1 e sinf =~ 6 menos precisa, na medida em que o

modulo desse angulo aumenta.

Essa varia¢ao do dngulo de arfagem (pitch) pode ser mostrada no grafico abaixo:
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Figura 10 — Resposta no tempo para as variaveis 6 e 1)

E importante observar também que em ambos os cenarios simulados acima nao
ha interferéncia entre os movimentos = e z ja que, no modelo linear, ambas as equagoes
de movimento relacionadas a estas variaveis sao totalmente desacopladas, isso acontece

também com as variaveis 6 e 1, ambas totalmente desacopladas nesse modelo.

Outra importante analise feita é a comparacao da posicao vertical z do quadrirrotor

como resultado das simulagoes linear e nao linear:
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Figura 11 — Comparagao entre as respostas z(t) para os modelos linear e nao linear

O grafico acima mostra que o modelo nao linear comega a se separar levemente
do modelo linear no fim da simulagao, isso acontece pelos mesmos motivos descritos
anteriormente, isto é, o aumento do angulo de arfagem distancia a linearizacao das fungoes
cosf e sinf de seus principais termos na expansao de Taylor (1 e € respectivamente),
lembrando que a equacgao diferencial em z para o modelo nao linear é
zZ = F, (cosp cosf) /m — g, pode se perceber que o aumento do dngulo 6 diminui o valor

do termo cos 6 dessa relacdo, tirando o drone do estado de pairagem em z = 25 = 5m.

4.2.2 Movimento do quadrirrotor no plano YZ

A simulagao do quadrirrotor no plano YZ é similar a anterior ja que se trata de
um movimento parecido em relagdo a aquele, para uma primeira analise sera tratado um

movimento mais complexo do que aqueles descritos anteriormente:
Condicgoes iniciais e Entradas desse cenario:
1. Vetor posi¢ao inicial (xq, yo, z0) = (1, 1, 5) m .
2. Vetor velocidade inicial (2o, 4o, Z0) = (0, 0, 0) m/s.
3. Angulo de rolagem (roll) inicial diferente de zero: ¢y = —0.09 rad ~ —5°.

4. Angulos de guinada (yaw) e arfagem (pitch) nulos: 1y = 0 e 6y = 0.
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5. Taxas de variacao de todos os angulos de Euler nulas.

6. Entradas do sistema: todos os rotores terao como rotagao o valor de referéncia wy

até o instante de aplicacao do degrau.

7. Resposta ao degrau: haverd um degrau de entrada de +0,5% em relagdo a V@ em
todos os motores apds 2 segundos de simulagdo (para que o quadrirrotor possa
subir um pouco), os motores 2 e 4 especificamente terdo um ajuste a mais (para

tentar conter o movimento do drone na diregao y).

A primeira simulagdo para esse cenario com as condi¢oes acima foi executada,

erando os seguintes resultados para as variaveis vy, z e angulo de rolagem ou "roll"):
)

Simulacao do drone no plano YZ

unidade (m)

tempo em segqundos

Figura 12 — Resposta no tempo para as variaveis y e z

O grafico da figura 12 entrega como resultados muitos aspectos interessantes desse
movimento, primeiramente é possivel observar que o quadrirrotor se mantém-se com a
mesma posicao z até que o degrau de entrada ocorra apds 2 segundos de simulagao, que é

quando ele comega a subir.

Além disso, o fato de que o corpo ja tinha um angulo de rolagem inicial diferente
de zero implica que ele comegou se movimentando no sentido positivo de y ja que esse
angulo gera resultante de forgas nao nula nessa dire¢ao (como é explicitado pelo sistema
de equacoes 40), hd um retardo desse movimento e uma posterior inversao de sentido
em torno de 8 segundos de simulacao devido a uma das entradas desse cenério, que foi o

ajuste de rotacao nos rotores 2 e 4.
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Essa entrada levou a geracao de um momento de forcas na dire¢ao x que aumenta
o o angulo de rolagem (¢) e, consequentemente, amplifica a acelera¢ao do corpo no sentido

negativo de y, o comportamento desse dngulo (¢) e do angulo ¢ é mostrado na figura a

seguir:

o(t) e (t)

0.04

L)

0.03 A

0.02 1

0.014

unidade (rad)

-0.014

'002 T T T T T T T T T

tempo em segundos

Figura 13 — Resposta no tempo para as variaveis ¢ e 1

E notavel através das figuras 12 e 13 que as variaveis y e z, bem como as variaveis
¢ e 1Y sao desacopladas nesse modelo linear, ou seja, o que acontece com a variaveis y e ¢

nao afeta o comportamento de z e .

Além disso, o comportamento do dngulo de rolagem (¢) nos resultados da simulacao
mostra o carater instavel do modelo, ou seja, com as condigoes iniciais e de entrada dadas
nao ha um ponto de equilibrio no qual esse angulo possa se estabilizar, em outras palavras,
se o degrau aplicado durar um tempo muito grande, o médulo desses angulos ira crescer
indefinitivamente. Caso isso acontecesse, haveria um momento em que o modelo linear
adotado ndo mais entregaria resultados coerentes e proximos ao modelo nao linear, ja que

a hipétese de angulos pequenos iria seria totalmente ultrapassada.
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4.2.3 Movimento do quadrirrotor no plano XY

O principal objetivo da simulacao no plano XY ¢é mostrar como o movimento do
drone em X e Y sao acoplados através das equacoes de movimento do sistema linearizado

19. Foram utilizadas as seguintes condicoes de simulagao:

Condigoes iniciais e Entradas desse cenario:

1. Vetor posi¢ao inicial (xg, yo, 20) = (1, 1, 5) m .

2. Vetor velocidade inicial (%g, 4o, Zo) = (0, 0, 0) m/s.

3. Angulo de rolagem (roll) inicial diferente de zero: ¢y = —0.0175rad ~ —1°.
4. Angulos de guinada (yaw) e arfagem (pitch) iniciais nulos. (¢ = 0 e 6y = 0)
5. Taxas de variagao de todos os angulos de Euler nulas.

6. Entradas do sistema: todos os rotores terao como rotagao o valor de referéncia wy

até o instante de aplicacao do degrau.

7. Resposta ao degrau: haverd um degrau de entrada de 0,5% em relacao a Vi nos

motores 2 e 4 e 0,1% nos motores 1 e 3 apds 2 segundos de simulacao.

A simulagao acima foi executada e gerou os seguintes resultados para as variaveis

x,y, 0 e ¢:

Simulag&o do drone no plano XY

7

X
. y
0 1}
5

tempo em segundos

Figura 14 — Resposta no tempo para as variaveis z e y
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A resposta do movimento de translagao no plano XY para o quadrirrotor descrito
no grafico acima é interessante na medida em que mostra exatamente como as condi¢oes

iniciais e entradas do tipo degrau afetaram seu comportamento.

Primeiramente é possivel observar que a condi¢ao inicial ¢y = —1° levou o corpo a
comegar a se dirigir no sentido positivo de y até um certo momento (até haver uma inversao
de sentido). Esse momento é definido quando as entradas nos rotores 2 e 4 comegam a
"tomar'efeito, ou seja, essa diferenca de rotagoes entre 2 e 4 gera um momento de forgas
positivo no eixo x (devido a diferenca de sustentagoes) que, por sua vez, leva & um aumento
do angulo ¢ e, consequentemente, uma diminui¢ao no valor da variavel y, permitindo que
o drone inverta o sentido de seu movimento nessa direcao em torno de 9 segundos de

simulacao.

Outra caracteristica notavel dessa simulacao é o momento em que a posi¢ao x do
quadrirrotor comeca a variar, isto €, s6 ha uma mudanca significativa nesta variavel com a

aplicacao do degrau de tensao apods 2 segundos do instante inicial.

Um tltimo ponto importante do movimento no plano XY é o acoplamento entre as
varidveis x com 6 e y com ¢ , como pode ser observado nos graficos das figuras 14 e 15,esse
acoplamento ¢é descrito nas equacoes do sistema 40. A figura a seguir mostra a resposta no

tempo dos dois angulos de Euler relacionados com estes movimentos translacionais:

g(t) e alt)
0.08

o

0.07+
0.06—-
0.05-_
0.04
0.03 1

unidade (rad)

0.02—-
0.01-
0
-0.014

'002 T T T T T T T T T
a 1 2 3 4 5 ] T 8 g 10

tempo em segundos

Figura 15 — Resposta no tempo para as variaveis 6 e ¢

A figura seguinte mostra exatamente como ficou a trajetéria do drone nessa

simulagao, o comando de scilab foi o comet3d:
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Vetor posicéo do drone

[

5.5

X (m) 4 o
L 45

55 3 35 4 45
Y (m)

Figura 16 — Trajetéria do drone (vetor posicao)

Por fim, é importante ressaltar que em nenhuma das simula¢ées acima os angulos
de Euler do quadrirrotor (¢, 8 e 1)) chegam a valores muito grandes, ou seja, eles sempre se
mantém menores do que 5° permitindo que o modelo linear adotado seja valido de acordo

com as restri¢oes e simplificacbes adotadas anteriormente.

4.2.4 Movimento genérico do quadrirrotor

Nesta ultima andlise seré simulada a trajetoria do drone no espago com condigoes
iniciais e entradas mais complexas, com foco na comparacao entre o modelo completo
nao linear e o modelo linear calculado através do comando csim do scilab e o calculado
através de um algoritmo com as matrizes de transi¢ao e resolvente (esse ultimo método foi

detalhado como foi feito na segdo 5 que vird posteriormente).

Condigoes iniciais e Entradas desse cenario:

1. Vetor posi¢ao inicial (xg, yo, 20) = (1, 1, 5) m .

2. Vetor velocidade inicial (%, %o, Z0) = (0, 0, 0) m/s.
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3. Angulo de rolagem (roll) inicial diferente de zero: ¢y = —0.0175rad ~ —1° e angulo

de arfagem (pitch) inicial diferente de zero: 0y = 0,0175rad ~ 1°.
4. Angulos de guinada (yaw) inicial nulo. (¢)y = 0)
5. Taxas de variacao de todos os angulos de Euler nulas.

6. Entradas do sistema: todos os rotores terao como rotagao o valor de referéncia wy

até o instante de aplicacao do degrau.

7. Resposta ao degrau: haverd um degrau de entrada de +0,5% em relagdo a ViZ no

motor 3 e -0,5% em relagdo a VZ no motor 1 apds 2 segundos de simulagao.

Os resultados das trajetorias do quadrirrotor encontram-se a seguir:

Trajetéria do drone (Modelo Néo Linear) Trajetéria do drone (Modelo Linear - CSIM)

Figura 17 — Trajetéria do drone nos modelos nao linear, linear por espaco de estados e
linear por transicao

E possivel perceber nas figuras acima que a trajetoria do modelo nao linear é
muito proxima da trajetéria do modelo linear (calculada de 2 maneiras diferentes), a

unica diferenca é que no modelo linear a posicao z do quadrirrotor comeca a diminuir
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um pouco até que a diferenca entre essa posicao nos dois modelos é de aproximadamente
0,05m no fim da simulagao, as posicao z e y tiveram resultados praticamente identicos
levando em conta que em nenhum momento da simulagao a condi¢ao de angulos pequenos
e baixas velocidades foi ultrapassada, ou seja, a linearizacao entregou resultados préximos

ao modelo completo até o fim.

Outro ponto observado na simulacao acima é que o modo de resolu¢ao do modelo
linear pelos métodos csim e por um algoritmo de resolu¢ao numéricas pelas matrizes de
transicao e resolvente ¢ exatamente igual, a tnica diferenca é que o método com comando
proprio do scilab é mais otimizado e consegue efetuar as operagoes com mais rapidez e

menor uso de memoéria do computador.
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5 ANALISE DO COMPORTAMENTO NO DOMINIO DA
FREQUENCIA

5.1 MATRIZ DE TRANSICAO E RESOLVENTE

Aplicando a transformada de Laplace no sistema linear em espago de estados, com
condigoes iniciais nulas, é possivel obter a expressao para a funcao de transferéncia do

sistema.

sX=A-X+B-u
Y=C-X+D-u

(51)

Y = [C(s] — A)"'B+D|U (52)

G(s)

Os autovalores da matriz (sI — A) s@o os polos do sistema. Analisando o sinal da
parte real dos polos, é possivel analisar a estabilidade do sistema: se positiva, o sistema é
estavel; se negativa, instavel; e se nula, marginalmente estavel. Isso sera feito nas proximas

secoes.

Para retornar ao dominio do tempo, aplicamos a inversa da transformada de Laplace

na equacao de X.

X(s) = (sI — A) " xg+ (sI — A" BU(s) (53)

0
X(t) = Mg + / A=) Bu(r)dr (54)
t

At ¢ matriz resolvente ¢(s) = (sl — A)~L.

Denomina-se de matriz transigao ¢(t) = e
Para obter X (s) numericamente, primeiro chamamos a integral de I'(At). Discretizamos

os dois termos da equacao através das seguintes equagoes.

A2A2 ASAL
_|_

Ot) = 1+ AML+ = 4 = (55)
AAL APAP ASAP
D(At) = At (1 +55 Ly 3,t + 4,t + ) (56)

A resposta do sistema no tempo é dado, entao, pela equagao abaixo. O método

descrito foi uma das duas maneiras utilizadas para calcular a resposta do modelo.
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5.2 FUNCOES DE TRANSFERENCIA

Com o espaco de estados determinado anteriormente, foi possivel determinar as
fungoes de transferéncia (F'T's), sendo o quadrado das tensoes de cada um dos motores as
entradas e os seis graus de liberdade de movimento no espaco as saidas. Graficamente,

isso pode ser ilustrado pela figura a seguir.

x
7% EEEEEE—
—_— y
Vi z
— | E .
4 G (S ) ¢
L@ o
'

P —
2
Vi

P ——

Figura 18 — Esquema das fungoes de transferéncia (autores)

A determinagao das fungoes de transferéncia (FT) é essencial na modelagem de
um sistema dinamico, pois tais fung¢ées permitem que, caso existam, sejam encontrados
os polos e zeros do sistema, possibilitando uma analise mais rica tanto em relagao a
estabilidade, quanto a resposta em frequéncia do sistema. Como sao seis variaveis de saida
e quatro de entrada espera-se obter uma matriz com 24 (6x4) FT's. Assim obteve-se a

matriz de transferéncia G(s) a seguir:

o)) [#EL 0 -l

y(s) R L B - e N 1O
OISR R Rt BN U] B
o(s) 0 —wke 0 e | |usls)

00| (R0 k0|

V)] L@t —athe whe ek

A seguir dispoe uma analise mais detalhada das 16 fungoes de transferéncia nao

nulas:
De Para FT
U415 xXis
() ) 21,724429
5-4
U (s) ¥(s)

Figura 19 — relacao positiva entre entra e posicao

Nas funcoes de transferéncia acima é possivel perceber que um aumento nas entradas

relativas aos motores 1 e 2 leva a uma movimentacao positiva nos eixos x e y, a0 mesmo
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tempo que tais funcoes sao idénticas devido a simetria adquirida na definicdo das hipdteses

simplificadoras.
De Para FT
U5 XIE
3() ) —21,724429
34
Uy (s) y(s)

Figura 20 — relacao negativa entre entra e posicao

Por outro lado, nas func¢oes de transferéncia acima é possivel perceber que um
aumento nas entradas relativas aos motores 1 e 2 leva a uma movimentacao negativa nos
eixos x e y, oposto do que acontece anteriormente, porém essa inversao de sinal ocorre
apenas devido a orientacao escolhida para os eixos do sistema. Ao mesmo tempo, nota-se
que tais fungoes sao idénticas devido novamente a simetria adquirida na definicao das

hipéteses simplificadoras, a qual se mantém como no exemplo anterior.

De Para FT
u;(s)
Uz (s) 0,1108389
sles B
uz(s)
Uy (5)

Figura 21 — dependéncia simétrica entre entrada e posicao vertical

Ja nas funcgoes apresentadas acima, percebe-se com facilidade que todas as fungoes

sao idénticas e assim tem a mesma influéncia positiva no deslocamento do quadrirrotor no

eixo Z.
De Para FT
uy(s) ®(s)
—2,2167785
st
uz(s) 6(s)

Figura 22 — dependéncia negativa entre entrada e angulos de Euler
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Nas fungoes de transferéncia agrupadas acima, nota-se que um aumento nas entradas
2 e 3 possui influencia negativa nos angulos de rolagem e arfagem, respectivamente. Isso
ocorre uma vez que, com o consequente aumento da forca exercida pelos respectivos
motores 2 e 3, o drone tende a se inclinar no sentido o qual foi orientado como negativo

para esses angulos.

De Para FT
uy(s) @(s)
2,2167785
5%
uy(s) o(s)

Figura 23 — dependéncia negativa entre entrada e angulos de Euler

Ja nas funcgoes de transferéncia acima, nota-se uma dependéncia muito semelhante
entre as entradas 4 e 1 e os dngulos de arfagem e guinada respectivamente, porém dessa vez
com uma influencia positiva, inversao essa que ¢ oriunda da mesma justificativa apresentada

anteriormente relacionada a orientacao que foi escolhida para os eixos.

De Para FT
() 0,1207584
uz(s) ”

YP(s)
a(5) —0,1207584
ua(s) a

Figura 24 — dependéncia alternada entre entradas e rotagdao no plano xy

Por ultimo, no conjunto de equagoes apresentadas acima, hd uma inversao de
sinais que foi o ocorrido considerado mais relevante para o grupo ao obter essas fungoes
de transferéncia. Nesse agrupamento, nota-se que a fungoes mais uma vez tem modulos
idénticos, porém com sinais dois a dois opostos, o que ocorre pois as hélices dos motores
responsaveis por manter o drone no ar giram, duas no sentido horario e duas no sentido
anti-horario. Ha essa necessidade, de manter sentidos opostos em motores adjacentes pois
caso todos os rotores atuassem no mesmo sentido, quadrirrotor comecaria a rotacionar
incessantemente ao redor do eixo z, algo semelhante a um helicéptero com falha e seu

rotor de cauda.
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5.3 ANALISE MODAL

A equacgao caracteristica de um sistema é obtida quando se iguala o polinémio
caracteristico do modelo linear a 0, com o intuito de calcular os autovalores do sistema, e

pode fazer sua analise modal.

Para calcular as raizes da equacao caracteristica foi diagonalizada a matriz A do
modelo linear através da operacao det(s/ — A) = 0, todos os autovalores obtidos tém o

valor 0.

Tal nulidade em todos os autovalores caracteriza a resposta do sistema como
marginalmente instavel, o que ja era esperado na analise inicial do problema e apenas

ajuda a comprovar a assertividade do modelo.

5.4 DIAGRAMAS DE BODE

Os diagramas de Bode sao essenciais na analise de um sistema dindmico, uma vez
que apresentam relacdo a magnitude e a defasagem da resposta com relacdo a entrada
variam com a frequéncia. Eles se relacionam com os polos e os zeros de uma funcao de
transferéncia de maneira que um polo faz com que a derivada da magnitude diminua em
20 decibéis por década quando a frequéncia é maior ou igual ao médulo de sua parte
real, e um zero faz com que a derivada da magnitude aumente em 20 decibéis (dB) por
década quando a frequéncia é maior ou igual ao médulo de sua parte real. Como exemplo,
tém-se os diagrama das FTs u; — X e uz — X, que coincide aproximadamente com o

comportamento esperado pelo calculo de seus polos apresentados anteriormente.

No caso estudado o diagrama de Bode nos serve para prever antecipadamente se
poderia haver algum ponto de ressonancia ou algo do tipo a ser evitado pelo quadrirrotor,
pois ao funcionar em uma frequéncia dessas, poderia haver uma falha devido a vibracao

do sistema.

Para cada uma das F'Ts, obteve-se o diagrama de Bode correspondente, o que
tornou possivel a andlise do sistema no dominio da frequéncia. Em decorréncia da grande
quantidade de graficos gerados, um total de 24 pares de modulo e fase, a equipe entrou
em consenso para que fossem escolhidos apenas alguns graficos que dessem uma ideia mais
geral do funcionamento da modelagem. Na figura a seguir, tem-se o diagrama de Bode de

x em funcao das entradas uq, us, uz € uy.
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Analise dos diagramas de Bode para as coordenadas x e y

200+ 200~

100

I
=}
L

o
L

-100 o

Magnitude (dB)
Magnitude (d8)

[T
&5 B
8 B
L L

-200

Frequéncia (Hz) Frequéncia (Hz)

Fase (grau)
s
L

Frequéncia (Hz) Frequéncia (Hz)

Figura 25 — diagramas de Bode encontrados para as FTs que levam as entradas uy(s) (a
esquerda) e ug(s) (& direita) para x(s), é coincidente com os diagramas de Bode
que levam as entradas us(s) (& esquerda) e u4(s), para y(s), respectivamente.

Ao analisar os diagrama de Bode apresentado nas figuras A e B, pudemos perceber
que o sistema apresenta um comportamento como esperado: pelo seu unico pélo ser nulo e
por conta da presenca do fator s* no denominador, o médulo do ganho é exclusivamente
decrescente, pois o seu ponto maximo é no 0 e o fator s* no denominador acarretar
uma diminui¢do no ganho de 40 dB por década. Quanto a fase, também observamos
comportamentos condizentes: com o fator s* no denominador, o sistema apresenta fase
nula. Isso s6 é alterado para as entradas cuja fungao de transferéncia apresentam um
valor negativo. Neste caso, podemos observar uma resposta com 180° de defasagem. Esta
defasagem ocorre E possivel perceber que para a coordenada x, ndo hi diagramas de
Bode para as entradas us e uy, € para a coordenada y, nao ha diagramas de Bode para as

entradas u; e ugz. Isso ocorre pois a funcao de transferéncia nesses casos é nula.
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Analise do diagramas de Bode para a coordenada z

50 -
o 0+
= i
2 .50
2 ]
E
2 100
= ]
-150
bl | L | T LRI | T LR | L | TororTTTT T
1 o™ o’ 10° 10’ 10 10°
Frequéncia (Hz)
181
— 180.5
4
431 4
e
]
“= 1804
1 K]
(7] d
13]
L q7e.5
17e L | L | T LRI | T LR | L | TororTTTT T

10 o™ 10 10° 10 10 10°

Frequéncia (Hz)

Figura 26 — diagrama de Bode da FT que leva as entradas u;(s) ou us(s) ou us(s) ou
uy(s) para z(s).

Como observado na figura C, para a coordenada z, podemos observar que todas as
entradas apresentam o mesmo diagrama de Bode. Mais uma vez, todos eles apresentam
a forma esperada: o ponto maximo é no 0, o polo da funcao, seguido de um decaimento
de 80 dB por década, como esperado pelo fator s? presente no denominador. Este fator
também resulta em uma saida com 180° de defasagem constante para qualquer que seja a

frequéncia de entrada.
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Analise do diagrama de Bode para as coordenadas ¢ e ¢

100 100
50 o 50 o

60 50—

Magnitude (dB)
Magnitude (dB)

-100 -100

-150 4 -150 o
T T T T T 1 T T T T T 1

10 0" 10 10" 10 10" 10 10 10 10 10 10 10° 10

Frequéncia (Hz) Frequéncia (Hz)
1 181+
1805 4

180

Fase (grau)
L
Fase (grau)

170.5

- T T T T T 1 e T T T T T 1

10 107 10 10" 10 10 10 10 10 10 10 10 10? 10
Frequéncia (Hz) Frequéncia (Hz)

Figura 27 — diagramas de Bode encontrados para as F'T's que levam as entradas uy(s) (a
esquerda) e us(s) (& direita) para ¢(s), é coincidente com os diagramas de Bode
que levam as entradas ug(s) (a esquerda) e uy(s), para 6(s), respectivamente.

Pela analise do diagrama apresentado nas figuras D e E, é possivel observar que
assim como para a coordenada z, o sistema decai 40 dB por década. Isso ocorre pois, como
a fungao de transferéncia das entradas para a coordenada z, nas coordenadas ¢ e 1 o fator
52 estd presente no denominador. Também ¢é possivel observar que cada par de entrada,
para cada uma das coordenadas apresentam fases opostas. Isso ocorre pois as fungoes
de transferéncia apresentam sinais opostos sem mudar o médulo da constante de Bode,

resultando apenas numa mudanca de fase em 180°.

Assim como para as coordenadas x e y, para as coordenadas ¢ e # nao ha diagramas
de Bode nas entradas u; e uz, e us e uy, respectivamente. Da mesma forma, isso ocorre

pois para estas entradas, a funcdo de transferéncia é nula.
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Analise do diagrama de Bode para a coordenada 1

50 50
50 -50

-100 - -100 -

Magnitude (dB)
Magnitude (dB)
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— 1805+
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s
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L 17054
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Frequéncia (Hz) Frequéncia (Hz)

Figura 28 — diagramas de Bode da coordenada ) para as entradas u; e us, a esquerda, e
para as entradas us e uy, a direita

As figuras F e G nos mostram que, mais uma vez, os diagramas de Bode nos
retornaram resultados condizentes: o ponto de maximo da curva ocorre no 0, seguido pela
diminuicao no ganho de 80 dB por década, como esperado por conta do fator s? presente
no denominador. Também é possivel perceber que novamente ha uma diferenca de fase
causada pela presenca de sinais opostos: nas entradas u; e ug temos um angulo de fase de

180°, enquanto nas entradas us e uy 0 angulo de fase é nulo.

Ao observar os diagramas de Bode, foi possivel confirmar informacoes sobre a
analise de sensibilidade: o sistema ¢ marginalmente instavel, e pela inclinagao da curva

que descreve o ganho, a qual é estritamente decrescente, diverge com o passar do tempo.
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6 CONCLUSAO

O objetivo deste projeto foi estudar, elaborar e analisar a resposta um quadrirrotor
em voo sujeito a um conjunto diversificado de condigoes iniciais e entradas, alternado
entre diferentes conjuntos de variagao. Para isso, foi criado um modelo fisico, e, com
diferentes hipoteses simplificadoras, obteve-se um modelo matematico linear e nao linear
do drone. Determinados os pardametros de massa do quadrirrotor, massa, area de contato e
coeficientes aerodinamicos de suas pas, comprimento do brago do quadrirrotor, momentos
de inércia, resisténcia e indutancia do motor e rotacao e tensao de referéncia dos rotores,

o modelo foi resolvido por meio de um espaco de estados e simulado em Scilab.

O sistema foi simulado, e os graficos indicaram uma grande compatibilidade dos
modelos linearizado e nao-linearizado. Além disso, foi possivel observar os efeitos gréaficos
de uma linearizagao, uma vez que apenas para angulos de abertura mais consideravel,
notou-se uma diferenca no comportamento do drone, exponencialmente crescente em
relagao ao aumento do angulo. Em seguida, por meio de um estudo da resposta em
frequéncia, determinou-se os polos das funcao de transferéncia do sistema, o que indicou
que o sistema é marginalmente instavel. Por meio do Scilab, foram feitos os diagramas
de Bode do sistema e concluiu-se, como ja era esperado, que o sistema é marginalmente

instavel e divergente e todos os seus polos sao nulos.

Pode se dizer que os objetivos previstos para este relatorio foram plenamente
atingidos, uma vez que o modelo do quadrirrotor se comportou de uma maneira muito
similar a esperada para um quadrirrotor com pequenos angulos e velocidades reduzidas.
Isso se comprova pelas verificagoes feitas com a resolugdo tanto com a matriz de transicao
quanto com o espaco de estados, e também com FEDOs, sendo que, dentre todas as
comparagoes, o distanciamento maximo entre trajetorias foi 5 centimetros. Em decorréncia
dessa diferenca, enxerga-se como proximos passos a possibilidade de estabelecer métodos da
disciplina de controle para evitar que o drone chegue a angulos muito grandes e velocidades

muito elevadas.

A maior dificuldade encontrada durante a realizacao do trabalho foi ter a certeza de
que o modelo que estava sendo utilizado para modelar o quadrirrotor estava sendo assertivo
o suficiente para uma representacao genuina. Trabalhos nesta area variam muito quanto
ao método utilizado para a escolha de hipdéteses simplificadoras e parametros de entrada,
coube entao uma avaliagao de cada um e escolha do método que seria mais adequado
a abordagem proposta. Além disso, como o sistema tem muitos graus de liberdade, a
equacao caracteristica ficou de ordem 6, o que pode gerar erros no Scilab e que tem que

ser levados em conta.

Ademais, também considera-se importante destacar uma certa duvida inicial no

momento de analisar os diagramas de Bode, uma vez que com base nos diagramas estudados
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anteriormente para pelo grupo, onde havia influencia de constantes de amortecimento e
elasticidade (que ndo sao presentes em nosso modelo), sdo geradas fungoes de transferéncia
com diversos termos, e nao apenas e unicamente com os termos quadraticos ou elevados
a 42 potencia, como obteve-se nas fungoes de transferéncia advindas da modelagem do

quadrirrotor, os quais sao advindos da liberdade de movimento do drone.
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2

36 function Ui = U(t)
Ui(l) = Kfx(w(
Ui(2) = Kfx(—w
Ui(3) = Kfx(w(
Ui(4) = K (w(

APENDICE A - CODIGO
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Nesta secao serao apresentadas as rotinas em scilab utilizadas para a simulacao

dos modelos estabelecidos:

clear all;

w0 = 1.00xsqrt (m+g/(4xKf))

VO = wOxalph

e—3;

f = 300el;
m= 0.7;
L=20.2;
th0 = 2;
; thl = 10.1;
g = 9.8;
t0 = 0;
tf = 10;
num = 1000;
Jr=5.27e—-5;
Jxx = Te—3;
Jyy = 7Te—3;
Jzz = 1.4e—-2;
Kf = 2.57e-5;
s Km = 5.6e—7;
7 alpha = 18.2
R = 1.2;
Ld = 0.02;
) kt = 0.06;

aj

t = linspace (t0,tf ,num) ;

delta = 0.00

001

function wr = w(t)
if t > thO then

WIr —

delta) ];

else

wr = [w0,w0,w0,w0];

end

endfunction

endfunction

T2 4+ w(t)(3)72 + w(t)(4)72);
)72);
~2);
2 +w(t)(3)72 — w(t)(4)72);

[wOx(1—0.1xdelta) ,wOx(1+0.1xdelta) ,wOx(14+0.1xdelta) ,wO*(1—0.1x
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function tq = T(
tq (1) = LxU(
tq(2) = LxU(
tq(3) = U(t)

7 endfunction

x0 = 1;

xp0 = 0;

y0 = 1;

yp0 = 0;

z0 = 5;

zp0 = 0;

theta0 = 0.5x0.01745;
thetap0 = 0;

phi0 = 1x —0.01745;

phip0 = 0;
psi0 = 0;
psip0 = O0;

r0 = [x0;xp0;y0;yp0;2z0;2zp0;thetal;thetap0;phi0;phip0; psi0;psip0];

5 //Soluag¢ao nao linear

function dx=F(t,x)

20

dx(2) = (U(t)) (1) /mx(cos(x(9))*sin (x(7))*cos(x(11))+sin(x(9))*sin(x(11)

dx(4) =(U(t)) (1) /mx*(cos(x(9))*sin (x(7))*sin(x(11))—sin(x(9))*cos(x(11))

dx(12) = (Jxx—Jyy)/Jzz*x(10)*x(8) + (T(t))(3)/Jzz;

dx (1) = x(2);

I s

dx(3) = x(4);

)

dx = x(

dx

dx (7) = x(8);

dx = x(10);

dx

dx ) = x(12);
endfunction

r = ode(r0,t0,t,F);

x =r1(1,:);

(5)
(6)
(7) X

dx(8) = (Jzz—Jxx)/Jyy*x(10)xx(12) — Jr/Jyy*x(10) + (T(t))(1)/Jyy;
(9)
(10) = (Jyy—Jzz)/Jxx*x(8)xx(12) — Jr/Jxx*x(8) + (T(t)(2))/Jxx;
(11



y =1(3,:);
7 r(5,:);
theta = r(7,:);
phi =1 (9,:);
psi = r(11,:);
xp = 1(2,:);
yp = 1(4,:);
zp = 1 (6,:);
thetap = r(8,:);
phip = r(10,:);
 psip = 1 (12,:);
V1 = (1 — 1xdelta)*VO0;
2 V2 = (1 + Oxdelta)*VO0;
3 V3 = (1 4+ 1xdelta)=*VO0;
104 V4 = (1 — 0xdelta)=VO0;
for i = l:num
if t(i) > th0 && t(i) < thl
u(l,i) = V12 — V0™2;
u(2,i) = V22 — V0~2;
u(3,i) = V3"2 — V07 2;
u(4,i) = v4d™2 — V0~ 2;
else
u(l,i) = 0;
u(2,i) = 0;
u(3,i) = 0;
u(4,1i) 0;
end
end

rOL = [x0;xp0;y0;yp0;20;2zp0;phi0;phip0;thetal;thetap0;psi0;psip0];

A = zeros(12,12);
A(1,2) 1;
A(2,9) = g;
A(3,4) = 1;
A(4.,7) = —¢g;
A(5,6) = 1;
A(7,8) = 1;
A(9,10) = 1;
A(11,12) = 1;

B = zeros(12,4);

B2 = zeros(12,4);



154

B2(6,:) = Kf/m;

B2(8,2) = —L«Kf/Jxx; B2(8,4) = LxKf/Jxx;
B2(10,1) = L*Kf/Jyy: B2(10,3) = —L«Kf/Jyy;
B2(12,1

B = (1/alpha™2)«B2

C = zeros(6,12);

C(1,1) = 1;

C(2,3) = 1;

C(3,5) = 1;

C(4,7) = 1;

C(5,9) = 1;

C(6,11) = 1;

sistema syslin(’c’,A,B,C,D);

155 Y = csim (u,t,sistema ,rOL) ;

156 G = ss2tf (sistema )

157
158

disp (G)

x3 =Y(1,:)
v3 =Y(2,:)
z3 =Y(3,:)

phi3 =Y(4,:)
theta3 = Y(5,:)
psi3 =Y(6,:)

// Funcao que resolve o sistema no domininio da frequéncia

function [x,y] = solverFrequencia (A,B,C,D,u,t,x0)

function [mT,it] = matrizTransicao (A, ti)
erro = le—10; Nmax = 15;
n=length (x0)
mT = eye(n,n);

for i=1:Nmax

mTNova = mT + (A7i)x(ti"i)/factorial (i)
if mTNova — mT <= erro then break;

else mT = mTNova; end

end

b

52
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181 it = i;

182 endfunction

183

184 function [mR,it] = matrizResolvente (A, ti)

185 erro = le—10; Nmax = 15;

186 n=length (x0)

187 mR = tikxeye(n,n);

188 for i=1:Nmax

189 mTNova = mR + (A7i)*(ti"(i+1))/factorial (i+1);

190 if mTNova — mR <= erro then break;

191 else mR = mTNova; end

192 end

193 it = i;

194 endfunction

195

196 // Loop no Tempo

197 x(:,1) = x0;

198 y (:,1) = Cxx(:,1) + Dxu(:,1);

199 ti = t(2)—t(1);

200 for i=2:length(t)

201 x(:,1) = matrizTransicao (A, ti)*x(:,i—1) + matrizResolvente (A, ti)«Bx
w(s,io1);

202 y(:,i) =C % x(:,i) +D x u(:,i);

203 end

204

205 endfunction

208 Y4 = solverFrequencia (A,B,C,D,u,t,r0L)

210 x4 = Y4(1,:)

211 y4 = Y4(3,:)

212 z4 = Y4(5,:)

213 phid = Y4(7,:)
214 thetad = Y4(9,:)
215 psid = Y4(11,:)
216

217

218 comet3d (x3,y3,23)
219

220 xtitle ("Vetor posicao do drome","X","Y'","Z")

224 [/£2 = scf(2);

226 //plot (t,[x;y;x3;y3])
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227 //xtitle ("Simulagdo do drone no plano XY","tempo em segundos','unidade (m)
")

228 //legend ("x","y","x linear", "y linear");

20 //a = gea();

230 //a.title.font size = 3.5;

231 //a.x label.font size = 3.5;

232 //a.y_label.font_size = 3.5;

233 //a.font_size = 3.5;

234 //a.legend . font size = 4;

236 //£3 = scf(3);

237 //subplot (111)

238 //plot (t,[z—z3])

239 //xtitle ("$x_{linear }(t) — x {Nlinear}(t)$","tempo em segundos','"unidade (m

)")

240 //legend (["x(t) ndo linear — x(t) linear '], pos=3);

241

242 //subplot (122)

243 //plot (t,[z;23])

244 //xtitle ("$x {linear }(t) — x {Nlinear}(t)$","tempo em segundos"','unidade (m
)")

//legend (["x(t) ndo linear";" x(t) linear'], pos=3);

246 //a = geca();

247 [/a. title .font size = 3.5;

248 //a.x_label.font size = 3.5;

249 //a.y_label.font_size = 3.5;

250 //a.font size = 3.5;

251 //a.legend . font_size = 4;

24

ot
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