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Resumo

A crescente necessidade de meios de inspecgdo e recolha de informacao de infra-
estruturas e do meio ambiente natural, origina o recurso a meios tecnoldgicos cada
vez mais evoluidos. Neste contexto, os robés modveis auténomos aéreos surgem como
uma ferramenta importante. Em particular, os veiculos aéreos de asa movel, pela sua
manobrabilidade e controlo podem-se utilizar eficazmente em meios complexos como
cendrios interiores onde o ambiente é parcialmente controlado. A sua utilizacdo em
coordenacdo com outros veiculos robdticos moéveis e em particular com a crescente
autonomia de decisdo, permitem uma eficiéncia elevada, por exemplo, em tarefas de

recolha automatica de informacéao, vigilancia, apoio a comunicagoes, etc.

A inexisténcia de um veiculo auténomo de asa mével no cenario multi-robdtico
desenvolvido pelo Laboratério de Sistemas Auténomos do Instituto Superior de Engen-
haria do Porto, aliada as suas aplicacbes referidas, criou a necessidade do desenvolvi-
mento de um veiculo desta gama. Identificou-se, pois, o desenvolvimento de um veiculo
auténomo aéreo do tipo quadrotor com capacidade de v6o base estabilizado como o

problema a resolver.

Foi efectuado um levantamento de requisitos do sistema, a caracterizacio de um
veiculo autonomo aéreo Vertical Take-off and Landing - VT OL, e efectuado um trabalho

de pesquisa a fim de possibilitar o conhecimento das técnicas e tecnologias envolvidas.

Tendo em vista o objectivo de controlo e estabilizacao do veiculo, foi efectuada a
modelizagdo do sistema que serviu nao s para a melhor compreensao da sua dindmica
mas também para o desenvolvimento de um simulador que possibilitou a validagao
de estratégias de controlo e avaliacdo de comportamentos do veiculo para diferentes

cenarios.



A inexisténcia de controladores de motores brushless adequada (frequéncia de con-
trolo), originou o desenvolvimento de um controlador dedicado para motores brushless,
motores esses utilizados para a propulsdo do veiculo. Este controlador permite uma taxa
de controlo a uma frequéncia de 20KHz, possui miltiplas interfaces de comunicagio
(CAN, RS232, Ethernet, SPI e JTAG), é de reduzido peso e dimensodes e modular, visto
ter sido implementado em dois médulos, i.e., permite a sua utilizacdo com diferentes

interfaces de poténcia.

Projectou-se um veiculo auténomo aéreo em termos fisicos com a defini¢do da sua

arquitectura de hardware e software bem como o sistema de controlo de vo6o.

O sistema de estabilizagdo de vdo compreende o processamento de informacgao
fornecida por um sistema de navegacdo inercial, um sonar e o envio de referéncias de
velocidade para cada um dos nés de controlo ligados a um barramento CAN instalado

no veiculo.

A implementacdo do veiculo foi alcancada nas suas vertentes mecénica, de hard-
ware e software. O UAV foi equipado com um sistema computacional dotando-o de

capacidades para o desempenho de tarefas previamente analisadas.

No presente trabalho, sdo também tiradas algumas conclusées sobre o desenvolvi-
mento do sistema e sua implementagdo bem como perspectivada a sua evolucao futura

no contexto de missdes coordenadas de multiplos veiculos robéticos.

Palavras-chave
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vE



Abstract

The growing needs for infrastructures and of natural environment inspection and
information collection, leads to the use of increasingly evolved technological means. In
this context, mobile autonomous aerial robots arise as an important tool. In particular,
the mobile wing aerial vehicles for its maneuverability and control can be used effectively
in complex environments such as indoor scenarios where the environment is partially
controlled. The use in coordination with other mobile robotic vehicles and particularly
with the increasing autonomy of decision, allow a high efficiency for example in tasks

of automatic collection of information, surveillance, communications support, etc.

The lack of an autonomous vehicle with mobile wing in the multirobotic scenario de-
veloped in Autonomous Systems Laboratory of the Polytechnic Institute of Engineering
of Porto, allied with their refered applications, created the need of development of a ve-
hicle in this gamma. The development of an autonomous aerial vehicle, type quadrotor,

with based flight ability was identified as a problem to be solved.

A survey of system requirements along with the Vertical Take-off and Landing

autonomous aerial vehicle, the characterization was carried out.

The system was modelled in order to develop a simulator for validation of control

strategies and behaviour evaluated in multiple scenarios.

The lack of appropriate brushless motors controllers (control rate) led the devel-
opment of a dedicated controller for this type of motors, used for vehicle propulsion.
This controller allows the control rate at a frequency of 20KHz, has multiples commu-
nications interfaces (CAN, RS232, Ethernet, SPI and JTAG), has reduced weight and
dimensions and modular, since it was implemented in two modules, allows its utilization

with different power interfaces.
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The autonomous aerial vehicle was designed both in mechanics terms and also with

the definition of their architecture of hardware, software and the system of flight control.

The stabilization system includes flight processing information provided by an iner-
tial navigation system and a sonar and produces speed references for each of the nodes

connected to a CAN bus installed in the vehicle.

The implementation of the vehicle was achieved in its mechanics, hardware and soft-
ware perspectives. The UAV was equipped with suitable designed on board computer

system.

In present work some conclusions on the development process are also drawn as well
as envisaged future developments in the context of coordinated missions of multiple

robotic vehicles.

Keywords
Quadrotor, UAV, VTOL, Control, PID, backstepping, brushless, aerial, robot.
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Capitulo 1

Introducao

A complexidade da intervengdo humana no meio natural tem originado uma cres-
cente necessidade de acc¢oes de inspeccao quer de infra-estruturas quer do proprio meio
envolvente. A inspec¢ao de infra-estruturas complexas exige a disponibilidade de meios
adequados, requerendo muitas vezes a necessidade de obter informagao visual (ou outra
informacao sensorial) a partir de miltiplos pontos de observagiao. Neste contexto, a uti-
lizacdo de robos moéveis aéreos fornece uma ferramenta valiosa. Os veiculos aéreos de
asa fixa possuem fortes limitagdes em termos de locomocao quer pela impossibilidade
de permanecerem estacionarios quer pela dificuldade de operacdo em interiores ou de
manobrarem em espacos confinados. Os robds méveis de asa mével surgem desta forma
como solucdo adequada para a disponibilizacdo de informacao para inspeccao de es-
truturas e locais inacessiveis. Pela sua manobrabilidade, e aliada ao vasto ntmero
de cenarios de aplicacdo em que, o ambiente é parcialmente estruturado e conhecido,
tornam-se uma mais valia relevante. De notar ainda a utilidade destes sistemas no con-
texto de operacao com miultiplos robos méveis e em particular pelo apoio que podem
prestar com outros sistemas (como por exemplo a recolha de imagens aéreas, relay de

comunicagoes ou apoio a navegagao de outros robds).

Enquadrada na actividade de 1&D do LSA-ISEP, emergiu a necessidade de desen-
volvimento de um veiculo auténomo aéreo capaz de enderecar estes problemas. Desta
forma, surgiu o presente projecto no sentido de desenvolver um sistema auténomo aéreo
(de asa moével) capaz de possuir capacidades avangadas de controlo de vdo, processa-

mento e decisdo a bordo bem como prevendo a sua integracdo num cenério de operacao
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com multiplos veiculos heterogéneos nomeadamente os robds moveis marinho ROAZ e
terrestres LINCE e TIGRE. Para este sistema a desenvolver, optou-se por uma config-
uracao do tipo quadrotor (quatro motores independentes) quer pela sua facilidade de

contrugao quer de controlo.

1.1 Historia

Segundo registos, a primeira grande descoberta que contribuiu para o avango de
mecanismos auténomos, ocorreu durante a era de Pitagoras, antigo aluno de Thales
durante alguns anos e de matematicos “Pitagéricos”. O primeiro avango em mecanismos
auténomos foi atribuido a Archytas da cidade de Tarantas no sul de Italia, também
conhecido por “Leonardo Da Vinci do mundo antigo” — figura 1.1. Aplicando séries de
nogoes geométricas e observagoes do estudo de estruturas, ligacoes e articulacoes, ele
criou mecanismos, desenhou-os e construiu-os. Assim, em 425 A.C, criou o primeiro
Unmanned Aerial Vehicle (UAV) de todos os tempos através da construgdo de um
péssaro mecanico, i.e. um pombo com a capacidade de voar através do movimento
das asas que fornecia energia para o mecanismo localizado no seu estémago. E alegado
que o mecanismo voou cerca de 200m antes de cair ao solo uma vez que gastou toda a

energia. O pombo nao conseguia voar outra vez sem que o mecanismo fosse reposto.

Figura 1.1: Representagdo de um voo do mecanismo criado por Archytas [1]

Durante a mesma era, na China, cerca de 400 A.C., os chineses foram os primeiros a

documentar a ideia de uma aeronave de v6o vertical. A versdo mais antiga dos chineses
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consistia numa vara com penas na extremidade. Um movimento giratério era aplicado
a vara através das maos até haver sustentacdo para o mecanismo entrar em voo livre.
Mais de dezessete séculos depois, a ideia inicial de Archytas voltou a ser falada: um
“passaro voador” similar, creditado por um desconhecido engenheiro do Renascimento
foi documentado — figura 1.2. Nao é conhecido se esta nova concepcao foi baseada em

Archytas, contudo o conceito foi muito semelhante.

Figura 1.2: Um “péssaro voador” com um mecanismo idéntico ao criado por Archytas [1]

Leonardo Da Vinci, em 1483, desenhou uma aeronave capaz de efectuar a manobra
de hovering, designada por aerial screw ou air gyroscope — figura 1.3. Esta manobra
consite na anulagdo dos 3 angulos que caracterizam a atitude do veiculo: roll, pitch e
yaw. A referida aeronave tinha 5 metros de didmetro e a ideia era fazer shaft turn e se a
forga aplicada fosse suficiente, a maquina conseguiria voar. Esta maquina é considerada

por alguns peritos como o antecessor do helicéptero dos dias de hoje.

Figura 1.3: Mecanismo desenvolvido por Leonardo Da Vinci (Air Screw) [1]
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Os UAV’s tém vindo a desenvolver-se em diversas aplicagoes militares, civis e cien-
tificas. Foram introduzidos pela primeira vez na primeira guerra mundial (1917) pelo
exército americano. Devido & escassa fiabilidade e imprecisdo deste tipo de veiculos
nesta altura, foram dados como inutilizaveis em aplicagoes militares pela maior parte
dos lideres politicos e militares [1]. Poucas foram as pessoas que acreditaram e, por isso,
previram as potencialidades futuras destes veiculos em aplica¢bes militares. Gragas a
elas, em 1991, apés a operacao Desert Storm, no Kuwait, e do conflito na Penisula Bal-
canica, os UAV’s ganharam terreno havendo entdo um maior interesse pelo sector. Em
1997, o rendimento total dos UAV’s no mercado global, incluindo o segmento Vertical
Take-Off and Landing (VTOL), alcangou os 2.27 bilides de délares. Em 2000, o governo
americano investiu 660.7 milhGes de délares em UAV’s e 106.5 milhdes de délares em
VTOL’s [2]. Os ataques de 11 de Setembro de 2001 vieram impulsionar o mercado dos

UAV’s para combater o terrorismo.
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Figura 1.4: Distribuicdo da produciao de modelos VTOL pelo Mundo - (a) USA ; (b)
Franga ; (c) Israel ; (d) Japao ; (e) Canada ; (f) Suécia ; (g) Reino Unido ; (h) Alemanha ; (i)
Rissia ; (j) China ; (k) Coreia do Sul ; (1) Austria

No mercado dos UAV’s, o sector que mais se tem destacado é o dos VI'OL’s. A
América, como continente, conta ji com 68% dos veiculos VTOL, a nivel mundial,
enquanto que a Europa e Asia com 22% e 10%, respectivamente. A distribuicéo, a
nivel mundial, é apresentada na figura 1.4 onde é notével a contribuicdo dos Estados

Unidos da América. A maioria dos VIT'OL’s tém como destino aplicagoes militares.
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1.2 Contextualizacao

O continuo desenvolvimento da tecnologia tem proporcionado a construgao de platafor-
mas capazes de efectuar tarefas que, em tempos, pensava-se serem indispensaveis da
intervencdo humana. Os UAV’s sdo um exemplo deste tipo de plataformas. A maior
vantagem destes veiculos é a auséncia humana a bordo. Desta forma, a aeronave tem
uma estrutura inferior e consequentemente menos complexa. Toda a instrumentacao
necessaria para a navegacao a bordo deixa de ser importante e como tal, substituida por
hardware minimo indispensével para o controlo do veiculo. O custo dos UAV’s é inferior
comparativamente a uma aeronave de voo para humanos. Os UAV’s tém vindo a ser
cada vez mais populares tanto no sector privado como no sector piiblico, especialmente

em missoes de pesquisa em locais com dificil acesso e missGes de inspecgao.

Dentro do grupo dos UAV’s e, devido as condi¢bes tecnolégicas existentes hoje em
dia, hd um tipo de aeronave que esta a gerar cada vez mais interesse na comunidade
cientifica e comercial: o quadrotor. Este tipo de veiculo, em semelhanca ao helicéptero,
enquadra-se na categoria dos VT OL pois apesar de nao ser tripulado tem a capacidade
de descolar e aterrar segundo um eixo vertical. Munido de 4 motores que lhe conferem
uma total locomoc¢ao em qualquer eixo, tem a vantagem de ser mais ficil de controlar
relativamente ao helicoptero e de necessitar de uma reduzida rea para descolar/aterrar.
A disposicao dos propulsores é em forma de cruz. A fim de demostrar que os VI'OL
tém mais potencialidades que outros principios de voo, segue a tabela comparativa 1.1.
Apés a andlise da comparacao podemos concluir que o principio de voo utilizado pelo

helicoptero é o mais vantajoso.
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Tabela 1.1: Comparagio entre principios de voo (1 = Mau, 3 = Bom)
‘ Aviao | Helicéptero ‘ Passaro ‘ Autogiro ‘ Dirigivel

Poténcia requerida 2 1 1 2 3
Controlo 2 1 1 2 3
Payload/Volume 3 2 2 2 1
Manobrabilidade 2 3 3 2 1
DOF 1 3 3 2 1

Véo estaciondrio 1 3 2 1 3

Vébo a baira velocidade 1 3 2 2 3
Vulnerabilidade 2 2 3 2 2

VTOL 1 3 2 1 3

Resisténcia 2 1 2 1 3
Miniaturizacdo 2 3 3 2 1
Utilizagdo indoor 1 3 2 1 2

| Total | 20 | 28 26 20 26

1.3 Aplicacgoes

Os sistemas VTOL tém caracteristicas especificas que permitem a execugao de tare-
fas que de outra forma seriam dificeis ou impossiveis de se realizar. Algumas aplicagoes

sao abaixo referidas.

1.3.1 Civis

Em aplicagoes civis o UAV deve ser capaz de efectuar manobras de pesquisa, ba-
timetria, mapeamento aéreo - figura 1.5, e monitorizacdo de uma determinada &rea.
Deve também ser capaz de efectuar missées de inspeccdo em areas de dificil acesso
para a pesquisa de danos ou defeitos, e.g. em pilares de pontes, fachadas de edificios
altos e barragens.

Neste tltimo caso, o operador pode eventualmente definir pontos para o UAV seguir
dependendo do modo de inspecgao. Se o modo for “detec¢ao de uma marca”, o operador
deve indicar a altura maxima que o UAV pode atingir e este deve patrulhar essa area.
Quando encontrar a marca, deve fixar a posicao e enviar uma fotografia para a estagao
terra. Caso o modo seja “inspecgao da drea”, o operador deve fornecer os limites dessa
area. O UAV deve “varrer” a area definida e, em simultdneo, enviar video para a

estacao terra.
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Figura 1.5: Exemplo de mapeamento aéreo [3]

1.3.2 Cientificas

Para aplicages cientificas, este veiculo auténomo deve ser capaz de efectuar a
manobra de hovering, seguir/perseguir objectos e seguir pontos georreferenciados. Estes
trés sdo os mais importantes para o desenvolvimento de coordenacio entre veiculos
auténomos, como por exemplo UAV’s, Unmanned Surface Vessel (USV’s) ou Unmanned

Ground Vehicle (UGV’s).

1.3.3 Militares

Em ambientes militares o UAV deve ser capaz de realizar missdes de reconhecimento
e imposicao da lei. Nas missoes de reconhecimento, o operador deve definir o ponto se-
gundo o qual o quadrotor deve iniciar o reconhecimento da area. Sempre que necessario
o quadrotor deve enviar imagens ou videos para a estacdo terra. Essa drea pode ser
hostil ou amigavel. Em missoes de imposicao da lei, dois exemplos de objectivos sdo a

pesquisa de pessoas desaparecidas/fugitivas e o controlo/monitoriza¢ido de multidoes.

1.3.4 Operagoes Comuns

Todos os cenarios poderao se enquadrar em ambientes aéreos ou fechados. No caso
de ambientes fechados, o veiculo deve ser capaz de passar por portas estreitas, janelas
ou passagens apertadas. O UAV deve ser capaz de efectuar a manobra de aterragem

numa area reduzida.
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1.4 Classificacao de UAV’s

Actualmente, hd uma vasta variedade de UAV’s com diferentes formas, taman-
hos, configuragoes e caracteristicas. Segundo uma classificacdo tipica, ainda que pouco
especifica, os UAV’s enquadram-se numa das seguintes seis categorias: “Alvo e Ar-
madilha”, onde o veiculo, pelo solo ou pelo ar, simula um missil ou aeronave inimiga;
“Reconhecimento”, quando a missdo é reconhecer o campo de batalha; “Combate”,
vocacionados para capacidade de ataque em missées de alto risco; “Logistico”, es-
pecialmente projectado para carga e operacoes de logistica; “Desenvolvimento e In-
vestigagdo”, quando usado para novos desenvolvimentos de tecnologia para UAV’s; e

finalmente, “Civis e Comerciais”, quando projectados para aplicagoes deste tipo.

Quando a classificagao se baseia em “sobrevivéncia da aeronave”, a divisao é feita
em trés categorias: pequeno, médio e grande. A divisdo tem como consideracdo o

tamanho, velocidade e altitude de operacao.

e Pequenos: peso bruto inferior a 230 Kg, uma envergadura até 6 metros, altitude
de operacao abaixo dos 3050m e velocidade de operacao de, aproximadamente,
190 Km/h. Aeronaves desta categoria suportam missdes com cardcter tactico.
UAV’s exemplos sao apresentados na figura 1.6.

1
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Figura 1.6: Exemplos de UAV’s da categoria pequenos. Da esquerda para a direita: Pioneer,

Raven e Shadow.

e Médios: peso bruto entre os 230 e 2300 Kg, envergadura entre 6 a 18m, altitude
de operagao entre os 3000 e 9000m e velocidade de operagao inferior a 460 Km /h.
Aeronaves desta categoria desempenham papéis de apoio tactico mas podem tam-
bém responder a necessidades de cardcter operacional e/ou estratégico. UAV’s

exemplos sdo apresentados na figura 1.7.

e Grande: peso bruto superior a 2300 Kg, envergadura superior a 18m, altitude de

operagao acima dos 7600m e velocidade de operagao igual ou superior a 460 Km/h.
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Figura 1.7: Exemplos de UAV’s da categoria médio. Da esquerda para a direita: Predator e

Fire Scout.

Estes UAV’s sdo considerados, geralmente, aeronaves para missdes operacionais
e/ou estratégicas. Um UAV exemplo desta categoria é o UAV Global Hawk,

apresentado na figura 1.8.

Figura 1.8: Exemplo de um UAV da categoria grande: UAV Global Hawk

O conceito moderno dos UAV’s militares dos Estados Unidos da América é ter
os varios sistemas de aeronaves a trabalhar em conjunto com suporte de pessoal es-
pecializado em terra. A divisdo é feita em camadas e é utilizada por planeadores
militares para designarem os varios elementos individuais das aeronaves. Desta forma,
conseguem rapidamente dar a adequada resposta a uma missao destacando/atribuindo
uma aeronave. As camadas ndo tém o objectivo de referir modelos especificos de aeron-
aves mas sim, até certo ponto, para que missoes estdo vocacionados. A forga aérea e a
marinha americana tém cada uma a sua classificacdo por camadas, ndo estando estas

interligadas.

As camadas da forga aérea sao a “Camada N/A” onde se enquadram os pequenos
UAV’s; “Camada I” para as aeronaves de baixa altitude e grande resisténcia; “Camada
II” para os veiculos de média altitude e grande resisténcia; “Camada II+” onde se en-
quadram os veiculos para grande altitude (aproximadamente 20000m), grande resistén-
cia (UAV convencional), velocidade inferior a 400Km/h, 6000Km de raio de actuacao
e capacidade de voar 24h. Esta camada é complementar da “Camada III-” onde fazem
parte os veiculos para grande altitude (entre 14000 e 20000m), pequena resisténcia

(>12h), menos de 800Km de raio de acgao e velocidade nao superior a 300Km/h.
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1.5 Objectivos

Este trabalho tem por objectivo principal o desenvolvimento de um veiculo robético
aéreo do tipo quadrotor, com capacidade de voo estabilizado. O sistema a desenvolver
prevé a capacidade de estabilizagao de v6o quer em altura quer em orientacao. Tendo em
vista a sua utilizagdo auténoma, deve possuir capacidades computacionais adequadas

ao processamento de informacao a bordo bem como a realizacdo de missdes complexas.

No contexto deste trabalho, na sequéncia do desenvolvimento a efectuar e de algum
estudo prévio, foi também identificado a necessidade especifica do projecto e imple-
mentacgao de um sistema de controlo de velocidade em motores brushless. O sistema
de controlo de motores brushless, de muito reduzidas dimensoes e com elevada taxa de
controlo (adequada) constituiu um dos objectivos e contribui¢ées mais relevantes do

trabalho realizado.

Pretende-se desenvolver um modelo de simulagdo por forma a avaliar estratégias de
controlo de v6o. Este modelo implica necessariamente, para além da sua implementagao
computacional, as tarefas de modelizacdo matematica do sistema e identificacdo de

parametros do modelo.

1.6 Organizacao da tese

No capitulo 1, capitulo introdutoério, é feita uma breve referéncia a historia dos
UAV’s, uma contextualizagdo do assunto desta dissertacdo assim como definida a sua
motivagdo. E apresentado um leque de possiveis aplicagoes para o veiculo quadrotor,

a classificacdo de UAV’s e estabelecidos os objectivos do trabalho.

No capitulo 2, através de um trabalho de pesquisa, sdo apresentados alguns projectos

semelhantes ao proposto nesta dissertacgao.

No capitulo 3 s@o definidos os requisitos do sistema. KEstes compreendem, por
exemplo, os tipos de comunicacdes que deverao estar presentes no veiculo, a forma como
deve ser estabelecida a interface Homem-Maquina, a alimentacdo, peso e capacidade

carga, entre outras.

10
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No capitulo 4 é apresentada a modelizacdo do sistema tendo em vista o desenvolvi-

mento de métodos de controlo e sua posterior validagao.

Seguidamente, no capitulo 5, sdo introduzidos os conceitos base de controlo e estabi-
lizagdo, bem como t6picos associados ao controlo de motores brushless (que no presente
trabalho possuem um caracter relevante). Sao também propostas duas estratégias de

controlo e estabilizagao de voo.

No capitulo 6 é apresentado um simulador desenvolvido para o sistema bem como

resultados de simulacdo dos algoritmos de controlo propostos.

No capitulo 7 é apresentada a arquitectura global do sistema bem como o seu

projecto em termos de hardware e software.

No capitulo 8 faz-se uma descri¢do da implementagdo do projecto e de cada com-

ponente que foi integrado no veiculo bem como resultados de testes efectuados.
As conclusoes e o trabalho futuro sdo apresentados no capitulo 9.

Relativamente aos anexos, no apéndice A sdo apresentados graficamente os blocos
que constituem o simulador do sistema assim como uma lista das varidaveis que neces-
sitam de inicializagdo. No apéndice B sdo mencionados preliminares adicionais sobre
motores brushless. Preliminares sobre sistemas inerciais de navegacgao sdo abordados
no apéndice C. O apéndice D refere-se aos principais protocolos de comunicagdo do
sistema e, por fim, segue o apéndice I onde sdo apresentados os esqueméticos relativos

ao controlador desenvolvido para motores brushless.
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Capitulo 2

Estado da Arte

Neste capitulo pretende-se apresentar projectos relevantes na area de veiculos atitonomos
quadrotors. Alguns sdo vocacionados para o estudo de métodos de controlo, outros
para o desenvolvimento de coordenacao multi-robética, desenvolvimento de algoritmos
de visdo para mapeamento e navegacao. Contudo, hd um aspecto comum e necessario

a todos: o controlo do sistema.

2.1 STARMAC - Stanford Testbed of Autonomous Ro-
torcraft for Multi-Agent Control

Em 2003, na Universidade de Stanford, deu-se inicio ao projecto STARMAC. E uma
plataforma experimental utilizada para demonstracao de conceitos de controlo multi-
agente no mundo real [4]. O projecto STARMAC consiste em dois veiculos quadrotor
que, de forma auténoma, seguem uma determinada trajectéria definida por pontos
previamente introduzidos por um utilizador através de uma “estacao terra®

O controlo do veiculo é feito através das técnicas de controlo Integral Sliding Mode
e o Reinforcement Learning [5]. A estimagdo da posi¢ao é obtida através de um filtro
de navegacao que combina a posi¢ao horizontal e informacao da velocidade proveniente
do GPS, posicio vertical e velocidade estimada através de um sonar ultrasénico e da
aceleragao e informagao angular do Inertial Measurement Unit (IMU) num filtro de
Kalman de 9 estados. Os dados relativos ao vdo sdo enviados para a estagao terra. Af,

onde estdao implementadas as técnicas de controlo, é processada a informacéo e enviada
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CAPITULO 2. ESTADO DA ARTE

Figura 2.1: Quadrotor STARMAC

para o UAV. A transacgao de dados ¢é feito por bluetooth [6].

SCOM ( A
GPS —— PIC - .
o uetoot
Comunicagoes
f ) _ J
q 12C
onar
— e 2
) — PIC PWM
Motores
IMU | ——
SCOM Controlo
— & J

Figura 2.2: Estrutura de navegacio e controlo do STARMAC

2.2 0S4 - Omnidirectional Stationary Flying Outstretched
Robot

A principal motivagdo deste projecto é a implementacdo de um sistema activo de
controlo para um UAV quadrotor. A auséncia de solugdes nesta area e a importéncia
das aplicacoes fazem com que investigadores da EPFL - Ecole Polythecnique Fédérale
de Lausanne trabalhem conjuntamente neste projecto [7].

Durante o seu desenvolvimento, varias abordagens de controlo foram consideradas.
Controladores Proporcional, Integral e Derivativo (PID), Linear Quadratic Regulator
(LQR), Backstepping e Sliding Mode foram testados. Todos apresentam, segundo testes
apresentados em [8, 9], vantagens e desvantagens. A solugdo adoptada pelos investi-
gadores é a utilizacdo da técnica de controlo Integral Backstepping: a utilizacdo de

uma acgao integrativa em técnicas de Backstepping [10]. Tal como podemos observar
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I

Figura 2.3: Quadrotor OS4

na figura 2.4, este controlador é utilizado para o controlo da atitude, altitude e posicao

enquanto que um controlador PI é utilizado para o controlo da velocidade do motor.

B | B . FY

Xi.4 (bveaq) (bwea@ Xy Z

Obs. Avoid. [/4-92| Attitude Position Altitude

Control g ¥ Control Control Control
_oa integral backstepping integral backstepping integral backstepping

Zd

uadrotor | XT
o . 4_' Motor Speed Take-off/Landing
{a Tooe Control Control

Figura 2.4: Estrutura de controlo implementada no quadrotor OS4

2.3 SWARM

O projecto SWARM da Aerospace Controls Laboratory do Massachusetts Institute
of Technology leva a cabo a tematica da coordenacdo multi-rob6 — figura 2.5. Para o
controlo do quadrotor sdo utilizadas duas técnicas de controlo: LQR e PID, sendo que

esta ultima ¢é utilizada na execugdo da manobra de hovering [11].

Um sistema de visdo é utilizado para a determinagao da posicdo e atitude de cada

quadrotor que, via ethernet, envia os dados para o sistema [12].
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CAPITULO 2. ESTADO DA ARTE

Figura 2.5: Coordenagdo multi-robot com veiculos do projecto SWARM

2.4 Aalborg Universitet

A fins académicos, um grupo de estudantes, da Universidade de Aalborg, realizou
o controlo para a estabilizacdo de um quadrotor (X-Pro). A determinagdo do dngulo e

posicao do veiculo é realizada através de um sistema de seguimento por visao.

Camera X8

Interface PC Controller PC
\/\ ‘Vicon App. ‘ ‘ Vicon Link ‘
A
\l\ @ ‘ Con App. ‘ ‘ Con Link ‘

usB| | Con app. | [ conLink |

Figura 2.6: Arquitectura utilizada por estudantes da Aalborg Universitet

Dois controladores foram implementados: um controlador PID e um controlador
LQR. Apesar da manobra de hovering ter sido alcancada em ambas as implementagoes,

melhores resultados foram alcangados com o primeiro [13].

2.5 X-4 Flyer Mark II

A Australian National University é detentora do projecto X-4 Flyer Mark II. Os
objectivos de Peter Corke e Jonathan Roberts, responséveis por este UAV, sdo conseguir
criar sustentacao suficiente para colocar a plataforma em vo e posteriormente lidar com

o instavel comportamento dindmico do veiculo. Para tal utilizam pouca electrénica: um
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Figura 2.7: Quadrotor X-Pro

IMU, desenvolvido no centro de investigagdo onde colaboram (CSIRO ICT Center) [14],
uma placa de controlo com dois processadores HC12 (Freescale) com entradas e saidas
digitais e um circuito integrado para o controlo de velocidade para motores brushless. O
tipo de controlo adoptado é o controlo PID. Para maximizarem a forca thrust, aplicaram
no Mark II algo ausente na versao anterior: um mecanismo junto aos motores que

possibilita o ajuste da inclinagao de cada motor [15].

Figura 2.8: Quadrotor X-4 Flyer Mark I

2.6 GRASP Laboratory

Robert Mahoney e Erdinc Altu, investigadores do GRASP Laboratory da University
of Pennsylvania, adaptaram um quadrotor comercial HMX-4 para efectuarem o seu
controlo através de um sistema de visdo. Backstepping e Feedback Linearization foram

dois métodos de controlo testados sendo que o primeiro demonstrou-se ser melhor para
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o efeito. O sistema de visdo mostrou-se ser eficaz para o controlo em altura e yaw,
nao podendo constatar-se o mesmo para um véo completamente auténomo. O préximo
passo destes investigadores serd a implementagdo de uma combinac¢do de duas caAmaras:

uma no veiculo e outra em Terra [16].

_—
_é'{‘} —_—
b ] g

Figura 2.9: Imagem obtida através do sistema de visao

2.7 Team Swift - Indian Institute of Technology Madras

A equipa Swift do Indian Institute of Technology Madras, com o objectivo de partic-
ipar no IARC (International Aerial Robotics Competition), desenvolveu um quadrotor
munido de alguns sensores. A arquitectura do sistema, do ponto de vista do controlo,
divide-se em 3 patamares: estabilizagdo, desvio de obstaculos e gestor de missoes. No
primeiro patamar, com maior prioridade do que todos os outros, o veiculo processa
dados provenientes de um IMU para que a posicdo horizontal seja garantida. Para
o segundo patamar é utilizada informagao fornecida por um Laser Infrared Detection
and Ranging (LIDAR) posicionado no topo do veiculo. Para o desempenho de tarefas

enviadas pelo gestor de missoes, o UAV dispoe de uma cadmara USB.

O controlo é feito através de um controlador PD implementado num pControlador
ARMY7. Nessa mesma unidade de processamento é feita a fusdo sensorial dos dados
fornecidos pelos acelerémetros e giroscopios para que seja possivel a estabilizagdo do
UAV. A camara USB destina-se Unica e exclusivamente para detecgdo de alvos no

ambito do IARC [17].
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Bt

Figura 2.10: Quadrotor da Team Swift do Indian Institute of Technology Madras
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Capitulo 3

Requisitos do Sistema

Para a execucgao das aplicacoes apresentadas na introducéo 1.3, o veiculo deve sat-

isfazer os seguintes requisitos:

Voéo estabilizado;

Propulsao eléctrica;

Modo de teleoperacao e auténomo;

Envio de video e imagem;

Comunicagao com a estagdo terra assim como com outros veiculos (UAV, USV,

UGV);

Estrutura robusta.

Para estes requisitos o quadrotor devera estar munido de sensores, actuadores, médulos

de comunicacdo. Estes aspectos estao abaixo descritos.

3.1 Manobras

O UAV devera ser capaz de estabilizar no ar sem o contacto com qualquer tipo de
estrutura fixa, anulando assim os 3 dngulos que caracterizam a sua atitude: roll, pitch
e yaw. Esta manobra é designada por hovering e devera ser alcancada para diferentes
alturas. Dependendo do tipo de missao, a velocidade de subida/descida devera variar.

Numa missdo de inspecgdo, por exemplo, essa velocidade devera ser inferior do que
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CAPITULO 3. REQUISITOS DO SISTEMA

numa missao militar de reconhecimento em que, devido a presenca de inimigos, o UAV
devera ser rapido. Relativamente & manobra de aterragem, esta deve ser realizada numa
area reduzida e devagar a fim de nao danificar a estrutura, assim como os componentes

electrénicos dispostos no veiculo.

3.2 Comunicacoes

As comunicagbes sem fios envolvidas neste veiculo deverdo ter largura de banda
suficiente para suportar stream de video para a estacdo terra (e.g. WiFi). Para a(s)
fase(s) de testes, serd necessario a presenca de uma comunicacao fisica (por exemplo
RS232, Ethernet ou CAN). E de se notar que, sempre que o utilizador queira programar
uma missao, deverd fazé-lo na estagdo terra. Apenas os parametros resultantes desse
planeamento sdo enviados para o veiculo. A possibilidade de controlar o veiculo através
de um comando RF deve estar presente para desligar-se o veiculo em situagoes de

emergéncia.

3.3 Estrutura

A estrutura do veiculo deverd ser robusta e estar preparada para perturbacoes
exteriores como vento ou contacto com objectos. O seu peso nao deverd ultrapassar
1Kg e, por esta razdo, os materiais a serem utilizados deverdo ser leves e resistentes
(por exemplo, carbono e aluminio). Devera ser mecanicamente estével, quando estético,

para permitir um melhor e mais acessivel controlo.

3.4 Interaccao Homem-Maquina

A interagdo Homem-Méquina devera existir nos processos de arranque e paragem
(shutdown) do veiculo, em casos de emergéncia ou quando necessario a troca das bate-
rias. O arranque do quadrotor deverd ser efectuado com o veiculo assentado sobre um
plano horizontal. Num plano inclinado o UAV podera vir a ter problemas de controlo
devido ao facto dessa situacao causar dificuldades para a sua estabilizacdo. Os motores
86 serdo ligados quando o quadrotor receber um comando de arranque por parte da

estacdo terra. Para desligar o veiculo, o utilizador deve esperar que este aterre para
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depois enviar o devido comando. Em caso de emergéncia, o UAV devera ter instalado
um switch remoto que permita uma imediata desactivagdo do modo auténomo. Outro
processo que exige a interagao do operador com a maquina é a substituicao das baterias.
Estas devem estar instaladas num local de facil acesso permitindo assim uma rapida

substituicao.

3.5 Interface Homem-Maquina

A interface Homem-Md&quina devera ser efectuada através de duas possibilidades:
conexao sem fios ou com fios tal como referido nos requisitos de comunicagoes (3.2).
A conexd@o com fios devera ser utilizada apenas na fase de testes pelo que, durante o
vbo, a informacado enviada para o quadrotor deverd ser via wireless. Para o operador
monitorizar as acgdes do veiculo auténomo, é necessario haver na estacio terra um
computador com uma interface grafica (GUI - Graphical User Interface) que permita
a visualizagdo destas. Esta interface terd como fungdo apresentar os dados relativos a
atitude do quadrotor (roll, pitch e yaw), altitude relativamente & terra e ao nivel do mar
e posicao global do UAV relativamente ao referencial da terra. Esta aplicagdo permitira
o envio de pontos para o veiculo seguir ou altitudes segundo as quais o quadrotor deve

efectuar a monobra de hovering.

3.6 Sensores

Para as aplicagoes apresentadas, este UAV deverd estar munido de alguns sensores
tais como sensores de imagem, atitude, altitude entre outros. Devera ser aplicado
no veiculo um sistema inercial composto por giroscopios, acelerémetros e um mag-
netometro para fornecer informacgao acerca da atitude do veiculo. A presenca de um
sensor de pressao juntamente com um sensor de temperatura fornecerd informagao ac-
erca da altitude do veiculo relativamente ao nivel do mar. A posicao absoluta do veiculo
em missoes exteriores (a céu aberto) devera ter origem num sistema de posicionamento
global (GPS). Para missdes em ambientes fechados, a posicdo relativa a obstéculos a
volta do veiculo (por exemplo, paredes, chao, tecto, mobilidrio) devera ser fornecida por
sensores de distancia tais como altimetros ou sonares. Estes sensores serao utilizados

na manobra de aterragem. O sensor de imagem serd necessario para o envio de video
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e/ou fotos para a estacao terra.

3.7 Propulsao

A propulsao deste veiculo devera ser eléctrica e obtida através de quatro motores
(por exemplo, motores DC tradicionais ou brushless). Para os objectivos deste UAV e

devido ao seu peso, os motores deverao ter uma boa eficiéncia.

3.8 Alimentacao

Sendo a propulsao do veiculo eléctrica, a alimentacao devera ser através de baterias
de elevada capacidade e durabilidade para alimentar os quatro motores juntamente com
a parte sensorial, computacional e comunicagoes. As baterias deverao ser aplicadas num

local de facil acesso permitindo assim uma facil e rdpida substituicao.

3.9 Peso e capacidade de carga

Tendo em conta as aplicacoes referidas no capitulo 1.3, a capacidade de carga do
veiculo devera ser de aproximadamente 3 Kg. No caso de missoes de inspecgio, o UAV
devera ser capaz de suportar o peso de um sensor de imagem assim como no caso de
missoes de batimetria ser capaz de suportar o peso de um sensor de batimetria. O peso

do quadrotor, sem sensores, devera nao ultrapassar os 2Kg.

3.10 Caracteristicas de voo

Este veiculo é um UAV VTOL quadrotor, logo, uma caracteristica intrinseca é a
capacidade de decolagem e aterragem vertical. O tempo de v6o devera ser de aproxi-

madamente 30 min.
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Capitulo 4

Modelizacao do Sistema

Um quadrotor é descrito como um veiculo com quatro propulsores numa configu-
ragao em cruz. Os dois pares de propulsores (1,3) e (2,4) como descritos na figura 4.1,
rodam em direcgbes opostas. Através da variacdo de velocidade, hd uma variacdo da
forga de elevagdo produzindo assim movimento. Dessa forma, aumentando/diminuindo

a velocidade dos quatro propulsores em simultaneo, cria-se movimento vertical.

@ ©
610 610
© ¢

Movimento de Movimento de
rotagdo a esquerda rotagdo a direita

Movimento vertical Movimento lateral
ascendente para a direita

Figura 4.1: Descricdo de movimentos do quadrotor - Dimensdo da seta proporcional a

velocidade de rotacao das hélices.
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Para actuar no momento pitch é necessario diminuir/aumentar a rotacdo do motor
1 e aumentar/diminuir a rotacdio do motor 3 do mesmo ntmero de grandeza. Do
mesmo modo, para se actuar sobre o momento roll, é necessario diminuir/aumentar
a velocidade de rotacdo do motor 2 e aumentar/diminuir a velocidade de rotagao do
motor 4. J4 o momento yaw é conseguido através do aumento/diminui¢ao da diferenga

de rotacao entre o conjunto dos pares de motores 1/3 e 2/4.

Os dois principais motivos para a obtencdo do modelo do sistema sao:

e Analise do sistema: o modelo permite avaliar caracteristicas do veiculo em v60

e 0 seu comportamento em diversos cenarios.

— Estabilidade;
— Controlabilidade;

— Poténcia requerida.

e Projeccao e simulacao de leis de controlo: o modelo permite a comparacao

de diferentes técnicas de controlo e a afinacdo dos seus pardmetros.

— Optimizacdo de recursos devido ao tempo necessario para a implementacio

de algumas técnicas;

— Nao hé risco de danos comparado com os testes reais.

A modelizagdo de um sistema requer a execuc¢do dos seguintes passos:
1. Definir os sistemas de coordenadas;

2. Listar todos os efeitos fisicos que actuam sobre o quadrotor;

3. Assumir suposigoes, efectuar simplificagoes;

4. Exprimir os efeitos fisicos em equagoes;

5. Derivar as equagoes de movimento.

Seguindo o ponto 3, citado na metodologia de criacdo de um modelo, a fim de se

tornar o modelo matemético mais simples, sao feitas as seguintes consideracoes:
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e A estrutura é rigida e simétrica;
e O centro de massa e o eixo de simetria do veiculo sdo coincidentes;

e O thrust e o drag (a forga e o atrito das hélices) sdo proporcionais ao quadrado

da velocidade de rotacao das hélices.

4.1 Referenciais

O conceito de referencial identifica um sistema de coordenadas, sendo sempre necessario
a utilizacao de, pelo menos, dois referenciais: um para a representacao do veiculo e outro
para a representacdo do referencial de navegacao.

A utilizagdo de multiplos sensores, que fornecem dados em diferentes referenciais,
criam a necessidade da transformacao de coordenadas para um tnico referencial a fim

de se efectuar a fusdo sensorial. Abaixo estao representados os referenciais utilizados.

4.1.1 Referencial ECEF - (Earth-Centered, Earth-Fixed)

O referencial ECEF (Farth-Centered Earth-Fized), utilizado pelo GPS, é um sis-

tema de coordenadas cartesiano (x,y,z). Algumas caracteristicas deste referencial sao:
e A origem do referencial é coincidente com o centro de massa da Terra;
e O eixo dos Z’s e o eixo de rotagdo da Terra sdo coincidentes;

e O eixo dos X’s é coincidente com a interceccdo dos planos definidos pelo Meridiano

de Greenwich e o plano do Equador;
e O plano definido pelos eixos dos X’s e dos Y’s coincide com o plano do Equador.

Conforme descrito acima, este referencial obedece & “regra da méao direita” [18].

4.1.2 Referencial NED - (North-East-Down)

O referencial NED, normalmente utilizado na aviacdo, é um sistema de eixos ortog-
onal constituido pelos vectores N, e E e D. O vector N aponta para o pélo magnético

norte da Terra. O vector E aponta para este e o vector D possui a mesma direc¢do do
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()

(©)

X
Figura 4.2: Referencial ECEF - (a) Meridiano de Greenwich, (b) centro de massa da Terra,

(¢) linha do Equador

Figura 4.3: Referencial NED
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vector de gravidade local. Tal como o referencial ECEF (4.1.1), este sistema respeita a
regra da mao direita.
Durante a navegagao, a atitude do veiculo sera relativamente a este referencial visto

ser o mesmo utilizado pelo INS e este estar fixo a estrutura do quadrotor (figura 8.14).

4.1.3 Referencial do Corpo

O referencial do corpo, neste caso, contém os seus eixos coincidentes com os do
veiculo, podendo estes ter sido arbitrados de outra forma. Sendo este o referencial
base para os sensores inerciais, o referencial dos sensores e o referencial da aeronave
serd coincidente. Desta forma, o eixo dos zx’ aponta para a frente da aeronave (eixo
de roll), o eixo de yy’ aponta para a direita da aeronave (eixo de pitch) e por fim o
eixo de zz’ aponta para baixo (eixo de yaw), completando um sistema de coordenadas
ortogonal. A origem deste referencial é considerada no cruzamento dos eixos de simetria

coincidentes neste caso com o centro de massa do veiculo.

4.1.4 Relacionamento entre os referenciais do veiculo e da Terra

Fq

Fy

Z
Figura 4.4: Referenciais - E: referencial da Terra , B: referencial do veiculo

Através da figura 4.4 podemos observar os referenciais E e B. Devemos assumir
que o centro de massa do corpo e a origem do referencial sdo coincidentes. A fim de
relacionar estes dois referenciais, é necessaria a introducdo de uma matriz de rotacao
R (eq. 4.6). Esta matriz é construida a partir de sucessivas rotagdes dos trés angulos
de Euler conhecidos como roll, pitch e yaw (¢, 6, ¥, respectivamente). Desta forma
obtém-se E a partir de sucessivas rotagoes multiplicadas pelo sistema de coordenadas

B o que matematicamente é descrito como:
EFE=R-B (4.1)
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De forma inversa, podemos obter B:
B=R1'-E (4.2)

Considera-se o referencial da Terra E = {X,Y,Z} e o referencial do corpo B =
{z,y, z}. Para um controlo em tempo real, a cada momento é necessério o conhecimento

da posicao e orientagao de B relativamente a E.

Z

Figura 4.5: Angulos de Tait-Bryan

A rotacdo de um corpo rigido no espaco pode ser parametrizada utilizando varios
métodos (angulos de Fuler, quaterniodes, ...). Os angulos de Tait-Bryan, também con-
hecidos por “angulos cardano”, sdo utilizados na engenharia aeronautica. Estes angulos
correspondem a um conjunto especifico de dngulos de Fuler , isto é, consistem no con-
junto de 3 angulos de Euler [19] com uma convencao de rotagoes pré-definida. Nesta
dissertacao sera utilizada a mesma nomenclatura utilizada na engenharia aerondutica.

Os angulos de Euler serdo designados da seguinte forma:

0} roll
0 | = | pitch
P yaw

Segundo a convencao de eixos adoptada, as matrizes de rotacdo serdo as seguintes,

respectivamente para, roll, pitch e yaw [20,21].

1 0 0
Rx(#)=1]0 cos¢ —sing
0 sing coso

cosf 0 sinf
Ry (0) = 0 1 0

—sinf 0 cosf
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cosy —siny 0
Rz(®¥) = | sinyy cosyp 0
0 0 1

Dessa forma, para qualquer ponto da aeronave expresso no referencial E, podemos

escrever que:

rX = (costpcosf)x + (cost)sinfsin ¢ — sin 1 cos @)y + (cos 1 sin € cos ¢ + sin ¢ sin ) z

rY = (sint) cos @)z + (sin 1) sin 0 sin ¢ + cos 1 cos @)y + (sin ¢ sin 6 cos ¢ — cos 1 sin @)z

rZ = (—sinf)z + (cossin @)y + (cos b cos ¢)z
(4.3)

Ao longo da dissertacdo, tal como apresentado na figura 4.5, serdo utilizados os
angulos de Fuler para descrever a atitude do veiculo. Esta consiste em trés sucessivas

rotacoes:
e Rotagdo de ¢ sobre Z : roll (7 < ¢ < )
e Rotacao de 6 sobre ¢/ : pitch (-5 <0 < 7)
e Rotagdo de ¢ sobre 7 : yaw (-7 < ¢ < -7)

A matriz de rotagdo completa, designada também em inglés por Direct Cosine

Matriz, é entdo:

R(¢,0,¢) = R(z,4)- R(y,0) - R(z, ) (4.4)
[ cosy —siny 0 cosf 0 sinf 1 0 0
= siny cosy 0 |- 0 1 0 -1 0 cos¢p —sing | (4.5)
0 0 1 —sinf 0 cosf 0 sing cos¢

coscos cosysinfsing —siny cosf cospsinb cos @ + sinpsin ¢
= sint cosf sinsinfsin ¢ 4 costpcosf  sin1)sinf cos § — sin O cos(h-6

—sin6 cos fsin ¢ cos 0 cos ¢
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4.2 Variacoes angulares

A variacdo no tempo, dos angulos de Euler (¢, 0, 1), é uma funcao discontinua.
Assim, esta é diferente das variagoes angulares do corpo (p, q, r) que sdo fisicamente
medidas com giroscépios. Em geral, uma unidade de medigao inercial (IMU), é utilizada
para efectuar medicoes de rotagdes do corpo e directamente disponibilizar os angulos

de Tait-Bryan.

P ¢
g | =R | 6 (4.7)
r ¢
Onde [22],
1 0 —siné
R, =10 cosf sin¢pcosf (4.8)

0 —sinf cos¢cosb
Contudo, a representacao dos angulos de Euler possui singularidade para § = £ §
também conhecida como “gimbal lock®. Na pratica esta limitagdo ndo afecta o normal
modo de voo do UAV.
Na manobra de hovering podemos considerar que a variagdo no tempo dos angulos

de Euler é igual a variacao angular do corpo.

4.3 Modelo do sistema utilizando uma abordagem Newton-

FEuler

Apés estabelecida a relacio entre os dois referenciais é possivel modelizar-se o sis-
tema. Para tal foi adoptado o formalismo Newton-FEuler. No nosso caso, um quadrotor
com 6 graus de liberdade, constituido por uma estrutura rigida, temos que a dindmica
deste, exposto a forcas externas aplicadas ao centro de massa é expressa através da

seguinte equacao matricial:

m-1I3;3 0 1% wxmV F

0 I w w X Tw T
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Onde,
m — Massa do corpo
I3,3 — Matriz Identidade

I —  Matriz inércia

V. — Velocidade do corpo
—  Velocidade angular do corpo
—  Forca

7  — Bindrio

As forgas que actuam no sistema séo as forcas de translacdo e a forca gravitacional.
A forca de translagdo Fjs é o somatério das forgas que cada um dos motores consegue
produzir (F,,;). Sabendo que a forga F,; é modelizada como o quadrado da veloci-
dade de rotac¢do do conjunto motor/hélice no eixo dos Z (isto porque os motores sao

perpendiculares ao plano XY) pode-se considerar Fj; como sendo:

4
Fyp =Y F A Fri=b-Q? (4.10)
=1

Fy =0 <§4: 92) (4.11)

i=1
Por outro lado, a forga gravitacional, Fy, é a forca que se opde ao movimento do
veiculo em Z e portanto, que se opde a forca que os motores produzem. Esta forga é

dada por:
Fy=m-g-€; (4.12)

Onde m é a massa total do corpo, ¢ a aceleracao gravitica e €, o vector unitario
na direccao de Z. A partir da equacio 4.9, descartando os momentos referentes ao
corpo, a equacao que descreve as forcas que actuam no quadrotor expressas em B e

transformadas para E, tal como referido na equacao 4.1 é:
4
Fp = RFp < RFp = Fy+ RFy < RFp =mgé. + RY  F; (4.13)
i=1
Onde Fg e Fp sdo, respectivamente, o somatério das forgas actuadoras no corpo no

referencial E e no referencial B, Fj, ¢ a forca gravitica e Fis ¢ a forga produzida pelos

quatro motores, no referencial B.
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CAPITULO 4. MODELIZACAO DO SISTEMA

Apés a obtencgao da expressdo 4.13, e tendo em conta a segunda lei de Newton, podemos

escrever que,

4 4
RFp = mv & —mge., + RZsz‘ = mi < —mge, + R.bZQ? = mo
i=1 =1

e finalmente,
p A
b=—gé+R—-Y QF (4.14)
mi
Desenvolvendo a equagao 4.14 utilizando a forma matricial obtemos o seguinte resul-

tado:
Z 0
y = =910
z 1

coscos cosysinfsing —sinycos cossin b cos ¢ + sin ¢ sin ¢

+ sinycosf sinysinfsinf 4+ cosycosh sinsin b cos — sin O cos P
—sinf cos fsin ¢ cos 0 cos ¢
4
b >oor (4.15)
mia

Efectuando as operagoes matriciais na equacao 4.15, temos que,
-U;
U (4.16)

i = (cos ¢sinfcostp +singsiny) - L
§j = (cos ¢psinfsiney —sinpcos ) - L
i=—g+ (cospcos) LU,
4
Em que Uy = F)y = bZQf
i=1

Relativamente aos momentos que actuam sobre o quadrotor, temos os seguintes

(expressos em B):

¢ Momento de actuagao
Como ja foi referido no inicio do capitulo 4, a variacdo do momento pitch da-se
com um aumento/diminuigao da velocidade de rotagdo do motor 3 e diminui¢ao/au-
mento da velocidade de rotagdo do motor 1 (em iguais proporgoes). Para o mo-

mento roll o procedimento é o mesmo mas relativamente ao par de motores 2/4.
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4.8. MODELO DO SISTEMA UTILIZANDO UMA ABORDAGEM NEWTON-EULER

Para a variacdo do momento yaw, varia-se de forma oposta as velocidades dos
pares de motores 1/2 e 3/4.

Matematicamente estes procedimentos podem ser representados da seguinte forma:

Tact_roll (T4 - TZ) -1 lb(Qi — Q%)
Ta = Tact__pitch = (T3 - Tl) -1 = lb(Q% — Q%)
Tact_yaw _Dl + D2 - D3 + D4 d(Q% + Q?l - Q% - Q%)

(4.17)

Onde 7, € o binario total aplicado ao corpo, Tact rolls Tact pitch € Tact yaw SA0 0S
momentos correspondentes a cada um dos eixos, T; é a forga de thrust originada
pelo motor 4, [ é o comprimento, medido na horizontal, entre o centro do motor

e o centro de massa do veiculo, b o factor de thrust e d o factor de drag.

Na literatura respeitante a controlo, a nomenclatura comum para entrada de con-
trolo ndo é bindrio mas sim U; (nomenclatura herdada pelo formalismo Newton-
Lagrange para helicopteros). Dessa forma, efectuando as devidas substituigoes no
sistema de equacdes 4.16, obtemos todas as entradas de controlo que permitem o

alcance da estabilizacdo do quadrotor.

b3 + Q3 + Q% + 0F)
b(Q] — Q3)
b(QF — )
d(02 4+ Q% — 02 — 02)

(4.18)

Onde,
Ui — Entrada de controlo para a altura desejada para o veiculo estabilizar
U, — Entrada de controlo para o dngulo roll que o veiculo ird possuir
U3 — Entrada de controlo para o dngulo pitch que o veiculo ird possuir
U, — Entrada de controlo para o dngulo yaw que o veiculo ird possuir
Q; — Velocidade de rotacdo do motor i (i=1,2,3,4)

A matriz de transformacdo entre a taxa de variacdo dos angulos de orientacao
(6, 6, 1) e as velocidades angulares do corpo (p,q,r) pode ser considerada uma
matriz unitaria se as perturbagoes perto de um voo em hovering forem pequenas.

Assim podemos escrever que:
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CAPITULO 4. MODELIZACAO DO SISTEMA

(4.19)

<. < ©o.
Q

e Efeito giroscopio das hélices
Considerando o conjunto motor/hélice (grupo propulsor) como sendo um disco
rigido em rotacao sobre o seu eixo Z a uma dada velocidade €);, temos que con-
siderar o efeito giroscépico por ele criado. Este é expresso através da seguinte

equagao [21]:

4
Tg=—Y Jr(w x € (4.20)
i=1
Onde,
74 — Efeito giroscépico produzido pelo grupo propulsor
Jr — Inércia do grupo propulsor
w — Velocidade angular do corpo
i — Velocidade de rota¢ao do motor i (i=1,2,3,4)

O binario total produzido pelo quadrotor serd a soma das entradas de controlo
descritas nas equacdes 4.18 e dos efeitos giroscépicos apresentados na equacao 4.20.
Matematicamente,

T="Te+ Ty (4.21)

O primeiro modelo aproximado do quadrotor [23] pode ser escrito como:

E=v
4

U= —ge3 + Re: <£L ZQ?)
‘ i=1 (4.22)
R = Rw

4
I = —w x [w — ZJr(w x €)% + 7

i=1
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Onde,

& —  Vector de posi¢ao do centro de massa relativamente ao referencial E
R —  Matriz de rotagao
w —  Matriz de torcao
Q —  Velocidade do rotor

I.,. — Inércia do corpo
Jr — Inércia do rotor
Ta —  Binario no corpo

Considerando o quadrotor como um corpo rigido, a parcela —w x Iw, correspondente
ao efeito giroscopio devido a sua rotagdo, pode-se substituir na ultima equacao do
sistema 4.22 os bindrios pelas suas devidas expressoes. Desenvolvendo a expressao
obtém-se as restantes equacdes de movimento correspondentes aos angulos de Fuler

necessarios para o controlo da atitude.

Iw = —wxlw+T (4.23)
= —wxlw+T1,+7, (4.24)
= —wxIw+7,— 24: Jr(w x €)Y (4.25)
, i=1
= —wxJw-— Z Jr(w X €)% + 74 (4.26)

i=1
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CAPITULO 4. MODELIZACAO DO SISTEMA

Desenvolvendo na forma matricial temos que,

Lz 00
0 I, 0
0 0 I,

¢ ICECL'

¥ 0
. ¢

Z J, 0 | x
=1 .
(0

¢ ’ é(Izz - Iyy)
i ¢ : é(Iyy - Irr)

0 0 &
Iy, 0 0
0 I. Y
0

0 LY

1

http : / [tex.stackexchange.com/questions /54241 /change — the — type — of —
(2 — Q

2
1

d(Q3+ 02 — Q2

J.0-Q [-Us
—| —Jd-Q |+ | 1-Us
01 Uy

Efectuando as varias operacbes matriciais obtém-se o espaco de estados final para

o movimento de rota¢do do corpo no referencial B (os dngulos de Euler):

Iyy'é:d}'d)(lzz_

RN A
G=1)-0- "=

é: fd) Cb IzzI—Imz +

vy

Loz —1Iyy

b=t

&-é(lyy—lzz)—Jr-é-Q—kl-Ug

—Iyy) + Us

Jr P l
2 0- Q41— Uy

Jr .. 1.
¢ Q"’[yy U3

= (4.29)

+ 7 Us
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4.8. MODELO DO SISTEMA UTILIZANDO UMA ABORDAGEM NEWTON-EULER

Colectando as equacgoes da dindmica translacional presentes em 4.16 e as equagcoes
relativas a dindmica rotacional do veiculo, 4.28, obtemos um sistema de equacdes finais

do sistema quadrotor:

Z = (cos ¢sin O cos ) + sin ¢sin ) - % Uy
i = (cos ¢sinfsiny — sinpcos 1)) - % -Uy
i =—g+ (cospcost) LU
(4.30)

é:zp.g.%_%,é_QJri,UQ

Iyy

%Z}:é'é'lmj;lyy—{_i'[]‘l
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CAPITULO 4. MODELIZACAO DO SISTEMA

O sistema, representado em espago de estados é o seguinte:

X=f(X,U)=

(cos ¢ -sinf - cosp +sing - sin)) - %Ul

(cos¢ -sinf - siny — sin ¢ - cos ) - %Ul

—g+ (cos¢-cosf) - = -Uj

1
m

(4.31)

I I R .g'.Q_Fﬁ.UQ

]QCSC II(L‘

A 2 W Y

vy

1o Tza—Iyy 1
¢-0- =+ U
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4.4. MODELO AERODINAMICO

Vale a pena notar que os dngulos e as suas respectivas derivadas ndo dependem das
componentes translacionais. Contudo, as transla¢des dependem dos angulos. Podemos
considerar o sistema global 4.31 como dois subsistemas tal como sugerido na imagem

4.6.

Subsistema das
translagoes
)

X

U —

T

Subsistema dos

angulos y
)

Z
Uz o ¢ —
Us q Z
Uy (0
Y
¥

Figura 4.6: Possiveis substistemas do sistema global

4.4 Modelo aerodinamico

O modelo derivado nas sec¢des anteriores considera o movimento de um corpo rigido
em 6 DOF sujeito a forga de gravidade e as forgas e momentos gerados pelos propulsores.
No entanto, alguns efeitos de aerodindmica nao sao considerados. Este modelo é simples
e util quer para validacdo do sistema, quer para o projecto de leis de controlo. Para
uma simulagio mais realista pode-se obter um modelo com maior detalhe. Desta forma,
nesta secgdo, e apenas de forma resumida, ird apresentar-se um modelo mais realista
partindo da equacao 4.9 e considerando as forcas e momentos externos que actuam no

quadrotor como um somatério de diferentes componentes.
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CAPITULO 4. MODELIZACAO DO SISTEMA

4.4.1 Forca Thrust

A forca thrust é o resultado das forcas verticais aplicadas na hélice de um propulsor

e ¢é calculada como:

T= CTpA(QRTad)Q
(4.32)

Onde T é a forga de thrust, Ct o coeficiente de thrust, p é a densidade do ar, A é a
area do disco criado quando a hélice se encontra em rotagdo, R,..,q € o raio do rotor, o
é coeficiente de solidez, a é a lift slope, p é a relagdo de antecedéncia do rotor, 6y é o
angulo de incidéncia, 64, é o angulo de torcdo e A é a razao de fluxo. Analogamente a

equagao 4.10, podemos concluir que o factor de thrust (b) é aproximadamente igual a

CTpARzad.

A razao de fluxo [24] relaciona a velocidade do ar que passa nas hélices com a

velocidade do tip (ponta) da hélice. A relagao é dada pela equagao 4.33.

Ul—Z"

A= ——— 4.33
Qmot-Rhélice ( )
Onde vy (equagao 4.34) é a velocidade inflow.
2
Vi Vi 2
v = - J (2 +V2 (4.34)

Vi = (/a2 + 32 (4.35)

A velocidade inflow na situacdo de hover é dada pela equacao 4.37. Utilizando a
conservacao da massa através do disco criado pela rotacdo da hélice e conservacao de
energia, obtemos a expressao 4.36. Na situagdo de hover, o thrust é igual ao peso.
Assim sendo, substitui-se o T por P. A velocidade V}, é a velocidade horizontal do

rotor e é calculada segundo a equagao 4.35.
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4.4. MODELO AERODINAMICO

T=2p A0} (4.36)

P
3,74 (4.37)

vlhov

Outra quantidade adimensional utilizada na literatura dos helicépteros, é a relacao
de antecedéncia rotor que relaciona a velocidade horizontal com a velocidade do tip

(ponta) da hélice. A relagao é dada pela equagao 4.38.

Vi

- 4.38
QRpgslice (4.38)

p

Onde V}, é a velocidade horizontal definida em 4.35.
O coeficiente de solidez (equagao 4.39), relaciona a area da hélice com a area de um
disco.
Nc

o= —— 4.39
T Rhélice (4.39)

O nitmero de pas em cada hélice é dado pela varidvel N, a corda da hélice pela

variavel ¢ e o raio da hélice pela variavel Rpgjice.

4.4.2 Forca Hub

A forga hub é o resultado das forgas horizontais aplicadas na hélice de um propulsor

e ¢ calculada como:

H= CHPA(UJRTad)Q
(4.40)

G — LuCa+ (6o — %)

oa

4.4.3 Momento de drag

O momento de drag no eixo do rotor é causado por forgas aerodindmicas que actuam
sobre as hélices. Forcgas horizontais actuam sobre o rotor, sdo multiplicadas pelo mo-

mento do braco e integradas pelo rotor. Este momento é importante porque determina
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CAPITULO 4. MODELIZACAO DO SISTEMA

a poténcia necessaria para colocar o rotor em rotacao.

Q - CQPA(QRrad)QRrad
(4.41)

Y9 — L(1 4 (1)2)Cy+ A(L60 — L0, — 1)

ca ~ 8a
4.4.4 Momento de rolling

O momento de rolling da-se na situagao de véo dianteiro quando a pa da hélice que

estd em avango produz mais sustentacdo do que a pa contraria.

R, = CRm ;OA(QRmd)ZRmd
(4.42)

CRr,,

ca _M(%HO - %etw - %)\)

Direcgao de rotagao da hélice
Direccao da /\
velocidade do
helicoptero
=v

@ Por¢do da hélice em avango

@ Por¢io da hélice em recuo

||
[ ] 1Velocidade linear total
da ponta da hélice
=7w+vV
Velocidade angular = w

Diadmetro do rotor = ~

Velocidade linear total l
da ponta da hélice
=Yw-vVv

Figura 4.7: Demonstragdo do momento de rolling num rotor

Através da visualizacdo da figura pode-se observar que a velocidade de passagem
do ar na hélice da direita (representada a vermelho) é mais rapida devido ao facto
de uma das componentes da velocidade de rotacdo ser coincidente com a velocidade
do helicéptero, produzindo assim mais lift. Esta forca é inferior na pa da esquerda
(representada a azul) pois nesta secgdo a passagem do ar é mais lenta. Esta diferenga
produz um momento (de roll) que provoca uma rotacao do helicéptero sobre o seu eixo
horizontal, no sentido oposto ao dos ponteiros do relégio (o lado direito é puxado para

cima e o lado esquerdo é puxado para baixo).
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4.4. MODELO AERODINAMICO

4.4.5 Momentos Rolling

Efeito giroscépio no corpo 0y (I, — I..)
Efeito giroscopio no motor J-0%,
Acgao roll dos actuadores I(=Ty+Ty)
4
Momento hub devido ao vdo lateral h <Z Hyi>
=1
(2 | 4
Momento rolling devido ao voo horizontal (—1)i*t Z Ry
i=1

4.4.6 Momentos Pitching

Efeito giroscoépio no corpo Qw(l vr — Lpx)
Efeito giroscopio no motor J.09Q,
Acgao pitch dos actuadores Ty —1T3)
4
Momento hub devido ao voo horizontal h (Z Hm>
i=1
K3 | A
Momento pitching devido ao voo lateral (—1)ZJrl Z Ry
i=1

4.4.7 Momentos Yawing

Efeito giroscopio no corpo 91/)(Im —1Iyy)
Binario oposto devido a inércia J,.Q,
4
Desequilibrio devido ao binério oposto (—1)* Z Qi
i=1
Forga hub de desequilibrio em vbo horizontal [(Hyo — Hya)
Forca hub de desequilibrio em v6o lateral I(—Hy1 + Hy3)
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CAPITULO 4. MODELIZACAO DO SISTEMA

As forgas ao longo dos eixos de z, y e z sdo definidas respectivamente como:

4.4.8 Forgas ao longo do eixo X

4
Accio dos actuadores (sin(%)) sin(¢) + cos(v)) sin(0) cos(¢)) <Z TZ>
4 =1
Forca hub (— Z Hm>
i=1
Atrito $CLAcpi ||

4.4.9 Forgas ao longo do eixo Y

4
Accao dos actuadores (— cos(v) sin(¢) + sin(v)) sin(f) cos(¢)) <Z TZ>
A =1
Forca hub (— Z Hy%’)
i=1
Atrito 3CyAcpy |y

4.4.10 Forcgas ao longo do eixo Z

4
Efeito giroscépio no corpo cos (1) cos(o) (Z ﬂ)

Peso mg
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4.4.11 Equacoes do modelo aerodinamico

Considerando todas as componentes anteriores obtém-se:

4 4
Lozt = 03p(Iyy — L) + J0Q + 1(=To + Ty) — h (Z Hyi> + (=1 R
=1 =1
.. . . . 4 . 4
Iyy9 = gb@b([zz - Ixm) - Jrngr + l(Tl - TB) + h (Z H:m) + (—1)H—1 ZRmyi
=1 1=1

4
L) = 0(Ing — L) + JpQ + (1) Qs + 1(Hag — Hya) + U(—Hy1 + Hyg)
=1

(4.43)
4

mz =mg — (coswcosqb)ZTi

i=1

4 4 1
mi = (sinsin g + cos psinfcos§) YTy — 3 Hui — 5 Codepit |i]
i=1 i=1
4 4 1
mi = (— cos 1 sin ¢ + sin v sin 6 cos @) ZTZ - ZHyi — §CyACPQ |9
i=1 i=1
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Capitulo 5

Controlo

O controlo do quadrotor coloca um conjunto de problemas de interesse. Desde
as questoes associadas ao controlo de velocidade dos motores (neste caso, motores

brushless), até a estabilizagdo basica de voo.

Neste capitulo sao apresentados alguns preliminares da teoria de controlo, tendo em
vista o desenvolvimento de um sistema de controlo e estabilizagdo do veiculo. Neste
sentido, é introduzido o controlo proporcional, integral e derivativo bem como uma
abordagem nio linear baseada em métodos de Lyapunov. E também analisado o prob-
lema de controlo de velocidade de motores brushless dada a sua relevancia para o

projecto de sistema de controlo.

Quando se projecta ou se estuda um sistema de controlo, um dos pontos cruciais
a se ter em conta ¢é a sua estabilidade. De uma forma geral deve-se garantir sempre a
estabilidade de um sistema [25]. Um sistema ¢é dito estavel se a sua resposta temporal
for limitada para qualquer sinal de entrada também limitado (no sentido estrada saida;
Bounded Input, Bounded Output - BIBO) [25]. Sendo uma das finalidades do quadrotor
a execucao de missbdes de inspeccao, é fundamental que o controlo seja estavel para que

o video gravado ou enviado seja nitido, evitando imagens oscilantes.
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CAPITULO 5. CONTROLO

5.1 Arquitectura de Controlo

No controlo e estabilizagao basica do quadrotor ird ser utilizada uma abordagem

desacoplada, isto é, assume-se que o sistema é pouco perturbado em relagdo ao seu

ponto de equilibrio pelo que se podem conjugar os efeitos de 4 controladores separados:

altitude, pitch, yaw e roll.

Controlo em
roll

Controlo em

yaw

Controlo em
altura

Figura 5.1: Arquitectura do controlador de hover do quadrotor

Controlo em
—»
pitch

Thrust
Allocation
Logic

(Controlador]|
Velocidade

Quadrotor

Desta forma, o problema de estabilizacdo consiste no projecto de 4 controladores

cada um dos quais responsaveis por estabilizar uma variavel (altura, roll, pitch, yaw).

Estes controladores geram uma referéncia (Uy,...,Uy) correspondente a uma forca de

controlo generalizada que posteriormente é combinada (ver equacdo 4.18) para obter

as velocidades de referéncia para cada motor.

Irdo ser abordados duas técnicas de

controlo: uma utilizando um controlador PID classico e outra o recorrendo ao uso da

técnica de Backstepping para controlo de sistemas nao lineares [21,26].

5.2 Controlador PID

O controlador PID, bastante utilizado em aplicacées que requerem um controlo

linear eficaz, tem a vantagem de possuir as vantagens de cada uma das trés accoes de
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5.2. CONTROLADOR PID

controlo: proporcional, integrativa e derivativa. A simplicidade do método aliada a
esta caracteristica, permite uma vasta gama de aplicacbes bem como uma utilizacio

eficaz, através de um uso intuitivo dos seus parametros de definigao.

A grande vantagem deste método de controlo é o facto de ndo ser necessario o
conhecimento do modelo matematico do sistema. A afinacdo dos parametros (tunning)
é usualmente feita empiricamente (existindo alguns métodos que facilitam a obtengao
dos pardmetros) [27].

No contexto de controlo do quadrotor cada um dos controladores pode ser imple-

mentado por um controlador PID [17,21].

5.2.1 Accao de controlo proporcional

Para um controlador com acg¢ao de controlo proporcional, a relacgdo entre o sinal

de saida do controlador u(t) e o sinal do erro actuante e(t) é
ult) = ky - et (5.1)
ou, no dominio da transformada de Laplace,
=) K, (5.2)

onde K, é designado por ganho proporcional. Qualquer que seja o mecanismo real
ou a forma de energia utilizada na operagao, o controlador proporcional é essencialmente

um amplificador com ganho ajustavel.
5.2.2 Accao de controlo proporcional e integrativa
A accao de controlo de um controlador PI é definida por:
K. [t
ult) = Kye(t) + =2 / e(t)dt (5.3)
Ti Jo
A funcéo de transferéncia do controlador é:
U(S) 1

Ky(1+ ﬂ) (5.4)

Onde T é designado por tempo integral. Os pardmetros K, e T; sao ajustéveis. T;
ajusta a accao de controlo integrativa, enquanto uma variacao no valor de K, afecta

tanto a componente proporcional como a integrativa da accao de controlo.
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5.2.3 Accao de controlo proporcional e derivativa

A accao de controlo PD é definida pela seguinte funcéo:

de(t
u(t) = Kpe(t) + KpTy d(t )
A funcao de transferéncia é:
ues) _
m = Kp(l -+ TdS)

(5.5)

(5.6)

Ty ¢é designado por tempo derivativo. Tanto K, como Ty s@o ajustaveis. A acgdo de

controlo derivativa é onde a magnitude da saida do controlador é proporcional a taxa

de variacdo do sinal de erro actuante. O tempo derivativo Ty é o intervalo de tempo

pelo qual a acgdo derivativa avanca o efeito da acgdo de controlo proporcional.

5.2.4 Accao de controlo proporcional, integrativa e derivativa

A combinacio das trés accbes de controlo, conforme dito no inicio da seccio 5.2,

permite a utilizagdo das vantagens de cada uma das trés acc¢oes de controlo. A equacao

de um controlador com esta acg¢do combinada é dada por

K, [T
u(t) = Kpe(t) + Tf/o e(t)dt + K,Tqy o

ou pela funcdo de transferéncia

1
V) K4 4T
»( +Ti5+ as)

de(t)

E(s) | K, TisiTiTus?) .
> Tos Sistema

(5.7)

(5.8)

T

A

Figura 5.2: Diagrama de blocos de um controlador proporcional, integrativo e derivativo

Os controladores possuem quatro importantes caracteristicas definidas pela resposta

ao degrau unitario de um dado sistema:

e Tempo de subida: o intervalo de tempo para que a saida do sistema suba além

dos 90% do nivel desejado pela primeira vez;
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Tabela 5.1: Comportamento das caracteristicas de uma resposta face a varia¢do (aumento) dos

parametros PID

Tempo Tempo de Erro do estado
Parametro Overshoot
de subida estabelecimento estacionario
K, diminui aumenta pequena variacao diminui
K; diminui aumenta aumenta elimina
Ky pequena variacao diminui diminui pequena variacao

e QOvershoot: o quanto o nivel de pico é superior ao estado estacionario face ao

estado estacionario;

e Tempo de estabelecimento: o tempo necessirio para que o sistema converja

para o estado estacionario;

e Erro do estado estacionario: a diferenca entre a saida do estado estacionario

e a saida desejada.

Um controlador proporcional (K,) tera o efeito de reduzir o tempo de subida e ira
reduzir, mas nunca eliminar o erro do estado estacionario. Um controlo integral (K;)
terd o efeito de eliminar o erro do estado estaciondrio, mas pode tornar a resposta
transitéria pior. Um controlo derivativo (K) terd o efeito de aumentar a estabilidade
do sistema, reduzindo o overshoot, e melhorar a resposta transitoria. Os efeitos de
cada um dos controladores de K, K; e K; num sistema realimentado sao resumidos

na tabela 77.

5.2.5 Controlo de altitude

No controlo de altitude sdo introduzidos dois termos de feed-forward. Uma cor-
responde a forca provocada pela aceleragdo gravitica e outro que tem como objectivo
compensar a perda de sustentacdo devido a existéncia de valores nao nulos dos angulos
roll ou pitch.

Note-se que este termo (K -sin |a|) tem como consequéncia a aceleragao do veiculo,
ou seja, embora compense a perda de sustentagao, o veiculo aumenta o modo comum

total. No entanto os outros controladores devem reduzir os erros de orientagao.
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K sin |«

A

Zq ez LA U
—>®—> PID 7 >
TZ mg

Figura 5.3: Controlador PID de altitude

5.3 Sistemas nao Lineares

Um sistema, sempre que constituido por uma componente ou um sub-sistema néao
linear, pode ser designado na sua globalidade por sistema nao linear. Este tipo de
sistemas ndo satisfazem o principio da sobreposicdo, pelo que o seu comportamento

depende da amplitude dos sinais que nele intervém.

O veiculo auténomo aéreo é um sistema nao linear.

5.3.1 Critério de Lyapunov

Uma das formas de “resolver” alguns problemas de nao linearidade é utilizar uma
abordagem baseada em Lyapunov. Este método é utilizado para determinar as pro-

priedades de estabilidade de um ponto de equilibrio sem resolver a equacao de estado.

A ideia do critério é arranjar uma funcdo do estado V(x) com um conjunto de
propriedades. De acordo com uma analogia mecénica, seria considerar V(x) como a
energia associada ao sistema. Dessa forma, a diminui¢do da energia significa que o

sistema estd a estabilizar.

Supondo que o nosso sistema ¢é invariante no tempo e que
&= f(z,u), ze€R" weR, f(0,0)=0 (5.9)

queremos entdo projectar uma lei de controlo em feedback do tipo u = a(z) tal que o

equilibrio z = 0 do sistema em malha fechada

= f(z,a(x)) (5.10)
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seja globalmente assimptoticamente estavel. Podemos utilizar uma fungao de Lyapunov
V(x) como candidata e exigir que a sua derivada ao longo de & = f(z, a(z)) satisfaga a
condicao de V(z) < W (z), onde W (z) é uma funcao positiva definida. Esta funcio V
se existir nas condi¢bes mencionadas, garante a estabilidade do ponto de equilibrio. A
idéia é anular todos os termos néo lineares do espago de estados atribuindo o simétrico

destes a V' (z) [26,28].

Funcao de Lyapunov
Dentro de uma esfera centrada na origem e de raio R, uma fun¢ao V(x) diz-se fun¢ao

de Lyapunov se e sé se:
e V(x) for positiva definida,
e V(x) for negativa semidefinida.

Ou seja:

V(z) >0, x#0 V(O) =0 (5.11)
0, x#£0 V(0)=0

Na figura 77 é feita a representacdo geométrica de uma fungdo de Lyapunov. A

condigao V(x) < 0 implica que a trajectéria do sistema se deve aproximar da origem.
A T2

V3
Va
\

0
.
!%\”‘xo

»
|

x1

(a) Representacdo 3D (b) Curvas de nivel

Figura 5.4: Representacdo geométrica de uma funcdo de Lyapunov

Em termos de estabilidade, esta pode ser definida como local caso a estabilidade
se dé na vizinhanga de um ponto de equilibrio (zona de atrac¢do) ou global caso a

estabilidade se dé para qualquer valor do seu ponto inicial (figura 77).
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A T2 7o0na de A T2
atracgao /

v

a

1 T1

(a) (b)
Figura 5.5: Representacao dos tipos de estabilidade - (a) Estabilidade assimptoticamente

global ; (b) Estabilidade assimptoticamente local

Teorema de Estabilidade de Lyapunov

O Teorema de Estabilidade de Lyapunov diz que a origem é estével se existir um
fungao V(x) positiva definida em que a sua derivada V(x) é negativa semidefinida, e
assimptoticamente estavel se V(x) for negativa definida. Apesar do método de Lya-
punov consistir numa ferramenta bastante poderosa para estudar a estabilidade dos
pontos de equilibrio, demonstra duas desvantagens que é necessario ter em atencao.
A primeira é o facto de néo existir nenhum método concreto para encontrar a funcao
de Lyapunov V(x) para um determinado sistema. A segunda foca-se no facto de este
método s6 permitir a condigdo suficiente, ndo sendo possivel afirmar nada quanto a
condicdo necessaria, ou seja, caso a funcdo de Lyapunov candidata nao satisfaca as

condigoes de estabilidade nao significa que a origem nao é estavel [25,29] .

5.4 Controlo Integral Backstepping

Tal como o controlador PID 5.2, o backstepping nao necessita de um conhecimento
exacto dos parametros do modelo [31]. Outras vantagens deste tipo de controlo é o
facto de ser um método bastante flexivel na construgao da lei de controlo evitando a
eliminacgdo de nao linearidades tteis, e também por ser um método sistematico baseado

em trés passos fundamentais [32]:

e Introduzir um estado e um controlo virtuais e reescrever a equacgdao do estado

corrente em funcao destes;
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e Escolher uma funcdo de controlo de Lyapunov para o sistema tratando como se

fosse a fase final;

e Escolher uma equacdo para o controlo virtual que faga com que a funcao de

controlo de Lyapunov seja estabilizavel.

A adicado da accao integral permite criar um caso particular de backstepping con-
hecido por integral backstepping. Esta accdo garante uma maior robustez do sistema
contra incertezas do modelo e perturbagoes externas melhorando o controlo em regime
permanente. Esta accio de controlo é apenas aplicada a atitude um vez que nao de-
pende do deslocamento linear (altura e posi¢do), pelo que o sistema do quadrotor pode
ser visto como um conjunto formado por dois subsistemas: subsistema da atitude e o

subsistema do deslocamento linear, tal como apresentado na figura 4.6.

5.4.1 Controlo da atitude

Relativamente a métodos de controlo, face aos resultados apresentados em [4,8, 9,
11,13,17], o integral backstepping mostra-se mais vantajoso para o controlo da atitude
e sabendo que este subsistema é independente do subsistema de deslocamento linear,
pode ser escrito na forma de espaco de estados X = f (X,U) sendo que o vector de

estados X e o vector de entrada U sao respectivamente 5.12 e 5.13:

X=[¢ ¢ 0 0 v " (5.12)

U=[U, Us Uyt (5.13)

Aproveitando apenas, do espago de estados (4.31), as equagoes relativas a atitude,

obtemos a funcdo que relaciona os estados com as entradas (5.14).

¢
¢-9-%—%-9-Q+ﬁ-%
: 0
X=fXU0)=| . . . L l (5.14)
Y

] A Izzflyy 1
¢ 0=+ Us
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O controlo da atitude é fundamental para o sistema de controlo visto ser ele o respon-
savel por manter a orientacao 3D do veiculo para o valor desejado.
O primeiro passo no design de um controlador integral backstepping é a consideragao

do erro e; = ¢pg — ¢ e a sua dinadmica:

del .
— =g —w 5.15
2 . (5.15)

A velocidade angular w, nao é uma entrada de controlo e possui a sua prépia
dindmica. Assim sendo, atribui-se a w, um comportamento desejado e considera-se a

isto o nosso controlo virtual:

Wed = cre1 + g + A1x1 (5.16)

em que ¢; € A sdo constantes positivas e xy1 = fot e1(7)dr é o integral do erro em roll.
O termo integral é entao introduzido na equacao 5.16. Tendo w,, 0 seu proprio erro es,

processa-se a dinamica utilizando a equacao 5.16 tal como apresentado em 5.17.

% = c1(¢g — wz) + da + Me1 — ¢ (5.17)

onde es, o erro da velocidade angular é definido como:

€9 = Wyd — Wy (5.18)

Utilizando as equacbes 5.16 e 5.18, pode-se reescrever a dindmica do erro em roll

CcOImo:

de
L= —ciep — Ax1+ e (5.19)
dt

Substituindo 6 em 5.17 pela sua expressio correspondente no modelo apresentado

em 4.31, a entrada de controlo Uy aparece em 5.20.

des ) . T
e (g — we) + g + Aer — Oy . Ton I
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A verdadeira entrada de controlo apareceu em 4.31. Entao, utilizando as equagoes
5.15, 5.19 e 5.20 combinamos os erros de posicao ej, da velocidade angular es e do erro
da posigao integral y; para obter:

Tx

de ..
d7t2 = Cl(—clel — A1x1 + 62) + ¢g + Aer — T (5.21)

onde 7, é o binario total. A dindmica desejada para o erro em velocidade angular é:

d62

E = —C2€9 — €1 (5.22)

Isto é obtido se a entrada de controlo Uy escolhida for:

‘ ~

T T ]
Uy =" 1(1—ci+Mer + (c1 +c2)ea — cthixa + ¢pg — Op—2L—2 —§-Q,
I.'lf"l' I$.'I:

(5.23)

~

onde ¢y é uma constante positiva que determina a velocidade de convergéncia do loop

da velocidade angular. De forma similar, pitch e yaw sdo:

Us =

o~ UiN
<

[(1 — 3+ Na)es + (c3 + ca)es — cadaxa + Og — ¢¢% - 91“;; Qr:|
(5.24)

Us = 5= [(1 = &+ A3)es + (5 + co)es — cshaxa]

em que (cs3, ¢4, C5, Cg, A2, A3) > 0 e (x2, x3) 0 erro da posicao integral dos angulos de

pitch e yaw, respectivamente.

Por fim é necessaria a andlise da estabilidade e do desempenho da convergéncia
assimptdtica do controlador proposto. Para tal vai ser utilizada uma funcdo V definida
positiva e candidata a funcido de Lyapunov onde o erro de tracking da posicao roll,
representado por e1, o erro de tracking da velocidade angular, representado por es e o

erro de tracking integral da posicao roll, representado por x1, sdo contabilizados.

1
V= )\5[)(% + €3 + €3 (5.25)

Derivando 5.25 e utilizando as equagdes 5.19 e 5.22, obtemos a equacao 5.26.
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V =—c1e3 —e3 <0 (5.26)

A definicao de 5.25 e o facto de V< 0,V(e1, e2) garante que ey, X1 € ez sao limitados.
A posicéo desejada de referéncia ¢4 ¢ delimitada por suposicéo e e; = ¢4 — ¢ é também
limitada, logo, a posicao ¢ ¢é limitada também. Isto implica o limite do controlo virtual
wz. Finalmente, o limite global do controlo de binério é devido a nossa escolha da lei
de controlo (em 5.23). A estabilidade assimptoética global é também garantida pela

definicio positiva de V e do facto de V(ey, ep) < 0,V(e1,ez) # 0 e V(0) = 0.

5.4.2 Controlo da altitude

O controlo em altitude mantém a distancia entre o quadrotor e chao no valor dese-

jado. O erro em altura é definido pela equacao 5.27

€1 =24— 2 (5.27)

O erro da velocidade vertical é dado pela equagao 5.28.

es = cre7 4+ Zg+ Aaxa — 2 (5.28)

Definidas estas duas variaveis temos que a nossa lei de controlo para altitude é:

_m g )
U, = cos ¢ cos 0 [g + (1 cr + )\4)67 + (07 + 68)68 07)\4)(4] (529)

onde (C7, Cg, A4) sdo constantes positivas.

5.4.3 Controlo em posicao

O controlo em posi¢do permite ao veiculo alcangar pontos fornecidos tendo como
origem o seu ponto de partida. Conforme se pode observar na figura 77, a actuagdo nos
angulos de pitch e roll reflectem-se na posigao (x,y) do veiculo. O movimento horizontal
é alcancado através da orientacao do vector thrust para a direccao pretendida. Assim
sendo, na saida do controlador de posicao, sao disponibilizadas duas referéncias: angulo

roll desejado (¢g), e dngulo pitch desejado (0y).
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O controlo é efectuado através de um controlador PD. Através das equagoes apresen-
tadas em 4.31, e observarando as equagoes 5.33 e 5.32, uma componente proporcional é
multiplicada pelo erro em posigao (equagdes 5.30 e 5.31) e uma componente derivativa

¢ multiplicada a velocidade efectuando assim o papel de “travao”.

€9 =1=Tq— T (5.30)

€11 =Yd — Y (5.31)

m-eg-Kpgd—a;‘Kdgd

0, =
d U

(5.32)

—m-en - Ky, —9-Kq,,

¢q = 0,

(5.33)

5.5 Controlo de motores BLDC - Brushless Direct Cur-

rent

5.5.1 Meétodo de funcionamento de um motor brushless

Embora existam motores brushless com dois enrolamentos, actualmente sdo mais
utilizados os motores com trés enrolamentos, possibilitando assim o controlo com cor-

rentes alternadas trifasicas.

Figura 5.6: Esquema transversal de um motor brushless de 3 fases

O rotor tem 1 ou mais pares de pdlos magnéticos. Para o motor iniciar o movi-
mento de rotacdo é necessario encontrar a posicdo angular do rotor. Posteriormente,
¢é fornecida a duas bobines em simultaneo, energia suficiente para conseguir deslocar o

rotor até a posicao seguinte, momento em que se fornece energia as bobines seguintes.
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Através de um inversor trifasico, explicado na seccdo 5.5.2, ha 6 modos possiveis de

fazé-lo tal como representado na figura 5.7.

— sector 0

sector 3 sector 4 — sector 5

Figura 5.7: Combinagbes possiveis de alimentacao de fases para um motor BLDC

Apébs o inicio do movimento, o conheimento da posicdo do rotor continua a ser
necessaria. Para tal utilizam-se sensores de Hall ou a tensao de BEMF como explicado

em 5.5.4.

5.5.2 Inversor trifasico

A necessidade da alimentacao dos motores com trés fases desfasadas de 120°, leva
a utilizacdo de um inversor de poténcia trifasico. Esse circuito é baseado em seis
interruptores (trés do degrau superior que introduzem corrente no motor, e trés do
degrau inferior que drenam a corrente para a massa), e seis diodos de freewheeling,
que, através de uma entrada em DC, coloca na saida trés sinais desfasados de 120°.
Para o desempenho das funcoes de “interruptores” normalmente sdao utilizados IGBTs
e/ou MOSFETs, em que estes ultimos sao mais utilizados em motores de baixa/média

poténcia (como o caso do sistema em questao).
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i

“hk ok b

Figura 5.8: Esquema eléctrico de um inversor trifasico

5.5.3 Tipos de modulagao

Modulagao de 120°

Este tipo de modulagdo denomina-se de 120°, pois cada um dos interruptores do
inversor, esta activo durante 120° de rotagdo do motor. Comegando o motor a rodar
aos zero graus, sao alimentadas as bobinas U+ e V- (U alimentada positivamente e V
negativamente). Esta excitagdo cria um campo magnético que faz o rotor rodar 60°.
Neste ponto passam a ser alimentadas as bobinas U+ e W-, e uma vez que a bobina
U continua alimentada positivamente, o motor continua a produzir binario na mesma
direccdo. Atingindo o rotor os 120°, sdo alimentadas as bobinas V+ e W-, nos 180° as
bobinas V+ e U-, nos 240° as bobinas W+ e U- e por fim nos 300°, as bobinas W+ e
V-. Acabada esta sequéncia, voltam a ser activadas as bobinas do primeiro estado. O
facto de, durante dois estados, estar sempre uma bobina activada, faz com que o motor
produza binirio sempre na mesma direccdo. A figura 5.9 mostra a rotagdo do motor

em cada um dos estados.

Na figura 5.9 é utilizado um motor com trés enrolamentos, distribuidos por seis
bobinas, embora sé seja visivel a alimentacdo em trés bobinas. A figura 5.10 mostra-
nos como ¢ distribuida a alimentagdo dos trés enrolamentos, por varias bobinas (neste
caso, seis).

Com a utilizacdo do inversor trifasico, a cada ligacdo de uma bobina positivamente
e negativamente, corresponde ligar um interruptor do degrau superior e inferior do

inversor, respectivamente.
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Figura 5.10: Ligacdo de varias bobinas nos 3 enrolamentos

Para inverter o sentido de rotacdo do motor, temos apenas que comutar os inter-

ruptores em sentido contrario. Do estado 6, para o estado 1.

Na figura 5.11 estdo ilustradas as formas de onda correspondentes aos disparos
dos varios interruptores e & tensdo nas trés fases do motor neste tipo de modulagao
(A, B e C correspondem a U, V e W, respectivamente). Embora, para efeitos de
andalise dos disparos dos interruptores no inversor trifasico, as ondas da tensdo obtidas
sejam as ilustradas, na pratica estas adquirem uma forma “trapezoidal” devido a forca
contra-electromotriz gerada pelo motor. As ondas da corrente, tém forma idéntica as

demonstradas para a tensio.
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Tabela 5.2: Comutacdo de estados em modulacdo de 120°

Estado | Mosfets Fases

1 T1 | T4 | U+ | V-

T1 | T6 | U+ | W-
T3 | T6 | V+ | W-
T3 | T2 | V4 | U-

T5 | T2 | W+ | U-
T5 | T4 | W+ | V-

S| O W N

Vi-_-
I

Figura 5.11: Formas de onda para modulagao de 120°

Este tipo de modulagao é a mais utilizada para o controlo destes motores, pois tanto
pode ser utilizado no controlo com sensores de efeito de Hall, como no controlo por
“back EMF” (electromotive force). Uma vez que em todos os estados existe sempre
uma fase que nao é alimentada, o motor acaba s6 por produzir dois tercos do binario

total que poderia fornecer.

Modulagao de 180°

Na modulagao de 180°, cada uma das fases é alimentada durante mais 60° de rotagéo

~ . - L
do motor, do que na modulagio de 120°, fornecendo assim o motor, o méximo binario
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possivel. E utilizado o mesmo principio que est4 ilustrado na figura 5.9 na modulacio
de 120°, para a rotacao do motor, embora em cada estado sejam activados sempre dois

interruptores de um degrau, e um do degrau contrario.

Tabela 5.3: Comutacao de estados em modulacao de 180°

Estado Mosfets Fases

1 T1| T4 |T5 | U+ | V- | W+

T1 | T4 |T6 | U+ | V- | W-

2

3 T1 | T3 | T6 | U+ | V4+ | W-
4 T2 | T3 | T6 | U- | V4 | W-
)

6

T2 | T3 | T5 | U- | V+ | W+

T2 | T4 | T5 | U- | V- | W+

Na figura 5.12, estdo representadas as ondas dos disparos dos interruptores, e as
ondas da tensdo e da corrente em cada uma das fases. Visto que em todos os estados,
estd sempre um dos interruptores de cada fase activo, a tensdo nas fases é sempre a

tensao de alimentacao (V+) ou a massa (V-).

/A s ) N S b S|

Figura 5.12: Formas de onda para modulagao de 180°

Este tipo de modulagao é viavel, mas é necessario uma especial atengdo nos tempos
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de comutacdo. Em todas as comutacoes entre dois estados, é desactivado um interrup-
tor do degrau superior ou inferior, e é activado outro do degrau contrario, na mesma
fase. Se ndo for dado um intervalo de tempo entre as duas comutagoes dos interrup-
tores, é provocado um curto-circuito que podera danificar os componentes utilizados.
E necessario entdo, calcular o tempo que o interruptor demora a desligar, e s6 depois
activar o interruptor do degrau contrario. Este tempo de proteccao, é normalmente
conhecido como dead time.

Além da vantagem de o motor produzir mais binario, na modulacao de 180°, existem
outras vantagens e desvantagens. Com este tipo de modulagédo, torna-se impossivel a
implementagao do controlo por “back EMF*“ (descrito em 5.5.4), uma vez que todas as
fases do motor sdo alimentadas em todos os estados, anulando assim a possibilidade
de monitorizar as ondas da forca contra-electromotriz pela fase ndo alimentada. Na
modulacao de 120°, o facto de se aplicar bindrio numa fase durante 1209, esperar 60°
sem se aplicar bindrio, e de seguida aplicar mais binario durante 60°, provoca uma
oscilacdo de bindrio no motor, enquanto que na modulagdo de 180°, como todas as
fases conduzem em todos os estados, essa oscilacdo é eliminada. Com a modulacao de
180°, em conjunto com modulac¢do por largura de impulso (PWM), podem ser criadas

outras modulagoes de forma sinusoidal.

Outros tipos de modulagao

Além dos dois principais tipos de modulagao ja referidos, existem outros tipos de
modulagao secundarios que tém como base a modulagdo de 180°. Ao ser aplicada nas
ondas quadradas, uma modulacdo por largura de impulso, variando o duty-cycle em
todos os impulsos, obtém-se tensoes médias que adquirem formas sinusoidais.

Componente fundamental

AT
U0 D]

Figura 5.13: Modulagao sinusoidal

Tensao
na carga

Uma vez que o tipo de modulagdo anterior, exige uma implementacao, na parte de

controlo, de ciclos para aumentar e diminuir o duty-cycle ao longo do periodo da onda,
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pode-se utilizar uma modulacao “quase” sinusoidal, de implementagao mais simples.
Nos primeiros 60°, aplica-se um PWM com um duty-cycle fixo, durante os 60° seguintes,
aplica-se um duty-cycle mais elevado, ou mesmo a tensdo maxima, e nos 60° seguintes
aplica-se, mais uma vez, o duty-cycle inicial. Desta forma, obtém-se quatro niveis de
tensdo, que ja se aproximam duma forma sinusoidal.

+V

Figura 5.14: Modulagdo quase sinusoidal

5.5.4 Meétodo de determinacao da posicao do rotor

Uma vez que para ser variada a velocidade destes motores, terd de ser alterada a
frequéncia de comutacao dos estados, se for implementado um circuito que retorne a
posicao ou a velocidade do rotor, o controlador podera automaticamente fazer as comu-
tagoes dos estados. Desta forma, de modo a variar a velocidade de rotacao do motor,
apenas tem de ser alterada a tensdo aplicada nas fases do mesmo. Ao ser aumentada
a tensdo de alimentacdo, o campo gerado pelos enrolamentos também aumenta e faz
com que o rotor atinja mais rapidamente a préxima posicdo de comutagao. Utilizando
PWM nos impulsos dos interruptores, ao ser variado o duty-cycle, é variada a tensao

média nas fases do motor.

Determinacao da posi¢ao do rotor através de sensores de Hall

De forma a detectar a posicao do rotor, para fazer a comutacio dos estados, neste
método usam-se motores com sensores de efeito de Hall integrados. Estes sensores
sdo aplicados no estator do motor, desfasados de 120°, de forma que, dependendo do
campo magnético que passe sobre o sensor, este responda com um sinal 16gico positivo
ou negativo. Quando o pdlo norte do rotor, passa sobre um sensor, este devolve sinal
légico 1. Quando é o pdlo sul, o sensor devolve sinal légico 0. Os trés sinais logicos
(um por fase) sdo analisados para a determinacao das fases que devem ser alimentadas
(figura 5.15). H4 seis diferentes combinagoes validas e duas que nunca devem ocorrer
- a alimentacdo e desalimentacdo das trés fases em simultaneo. Os seis estados validos

traduzem-se em 6 diferentes cenérios desfazados 60° entre si.
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Figura 5.15: Método standard de sensing de posi¢do num motor BLDC. (Sectores relativos a

figura 5.7)

Tabela 5.4: Comutacdo dos estados através de sensores de efeito de Hall

Sensores
Mosfets Fases
HA | HB | HC
1 0 1 | T1| T4 | U+ | V-
1 0 0 | T1|T6 | U+ | W-
1 1 0 | T3|T6| V+ | W-
0 1 0 | T3|T2| V4 | U-
0 1 1 | THh | T2 | W+ | U-
0 0 1 | T5 | T4 | W+ | V-

Desta forma, dependendo dos sinais que sdo obtidos dos sensores de efeito de Hall,
sao disparados os interruptores de acordo com a tabela 77 (para modulac¢do de 120°).

De acordo com a tabela 77, sdo obtidos os disparos representados na figura 5.16.

O método descrito até agora, utiliza os sensores colocados no motor, desfasados de
120° (configuracao mais utilizada), mas é também possivel coloca-los desfasados de 60°
desde que se utilize outra tabela para as comutacdes. Sdo também aqui demonstrados
os impulsos para modulacao de 120°, mas nada impede que se aplique os impulsos em

modulagao de 180°.

Determinacao da posicao do rotor através da tensao de Back EMF

Quando se alimentam duas fases do motor, é criada uma forca contra-electromotriz,

na fase restante. De forma a obter essa for¢a, mede-se a tensdo no enrolamento dessa
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Figura 5.16: Disparos dos interruptores através de sensores de efeito de Hall

fase, entre a extremidade do enrolamento e o ponto neutro do motor [33].

Y

A

Figura 5.18: Forma de onda da for¢a contra-electromotriz

Observando a figura 5.18, verifica-se que 30° de rotacdo do motor apds a onda da
forga contra-electromotriz cruzar a origem, ha sempre uma troca de estado, alterando
os disparos dos interruptores. Desta forma, podera ser aplicado um método de controlo
do motor, de acordo com o retorno do mesmo. Uma vez que nao se consegue aceder ao
ponto neutro do motor, para medir a forga contra-electromotriz, terd de ser implemen-
tado um circuito adicional para a mesma detecgao (figura 5.19). Ao serem colocadas
trés resisténcias nas trés fases do motor, ligadas entre elas, na outra extremidade estas
fornecem um sinal equivalente & do ponto neutro do motor. Aplicando divisores de

tensdo neste ponto virtual e directamente nas fases, se forem comparados os valores

70



5.5. CONTROLO DE MOTORES BLDC - BRUSHLESS DIRECT CURRENT

obtidos nos divisores, conseguem-se obter os impulsos que indicam os instantes 30°

antes das comutagoes.

R1 § R2 R3 R@ Rg RlO

Ry

1

Rs Cy

= ‘A/D 1 ‘A/D 2 #A/D 3

Figura 5.19: Esquema de detec¢io da forga contra-electromotriz

Na figura 5.20 estao representados os disparos dos interruptores, segundo os sinais

obtidos pela forca contra-electromotriz.
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Figura 5.20: Disparo dos interruptores através do "Back EMF*

Este método de detecgdo apenas se torna eficaz se for utilizada uma modulagao de
120°, pois o tnico instante onde é possivel detectar a passagem da onda pela origem,
é durante os 60° em que as fases ndo se encontram alimentadas. Além disso, como o
valor da forca contra-electromotriz é proporcional a velocidade de rotagao do motor, a

sua detecgdo também s6 é possivel, quando o motor ji se encontra a uma determinada
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velocidade de rotagdo. Rotagdo esta que depende das caracteristicas do motor e da
sua tensao de alimentacdo. Assim sendo, utilizando este método, é necessario o uso de
rampas de aceleragdo, com tempos entre cada estado pré-definidos, em circuito aberto,

para arrancar o motor, até se detectar a forca contra-electromotriz.

Outros métodos de controlo

Além dos métodos acima descritos (mais utilizados), existem muitas outras config-
uragoes possiveis para controlar os motores. Pode-se fazer o controlo mesmo em malha
aberta, sem ser obtida informagcao da posicdo do rotor. Desta forma, serdo aplicados os
impulsos de forma ciclica, variando a frequéncia e a tensdo para aumentar e diminuir
a velocidade. Este método é raramente utilizado, pois para a sua implementacdo, tém
de ser obtidos experimentalmente para cada motor especifico, qual a poténcia ideal a
aplicar, quando o motor roda a uma determinada velocidade e tem aplicada uma de-
terminada carga. Caso nao se efectue uma boa configuracdo, o motor podera perder
o sincronismo. Outro método de controlo, para deteccdo dos instantes de comutacio,
baseia-se na utilizagdo de um encoder para fornecer a posi¢do do rotor do motor. Deste
modo, é configurado o controlador, para determinar os valores obtidos pelo encoder
em quais terdo de ser feitas as comutacoes. Este método é limitado a baixas rotagoes,

devido as reduzidas taxas de aquisicao dos encoders.
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Capitulo 6

Simulador do Sistema

6.1 Introducao

A fim de estudar o comportamento do quadrotor, quando sujeito a forcas e mo-
mentos apresentados no capitulo 4, construiu-se um simulador recorrendo ao software

Matlab/Simulink.

Para uma organizada estrutura do simulador, foi utilizada uma abordagem baseada
em diagrama de blocos tal como, por exemplo, Thor Fossen utilizou para o Marine
Systems Simulator - MSS [34]. Este modelo de simula¢do permite por um lado testar
diferentes op¢des de controlo do sistema efectuando uma validacao prévia sem a neces-
sidade de recorrer ao veiculo real nem de incorrer em riscos desnecessarios e por outro
lado obter informacdo qualitativa e quantitativa que auxilie em diferentes opcoes de

projecto e implementacao.

O modelo desenvolvido em Simulink teve como base algum trabalho prévio exis-
tente [21]. Foi adoptada uma metodologia de implementacdo em que a dindmica dos
diversos subsistemas é obtida através de blocos do tipo Matlab function que calculam
a derivada do estado e usando explicitamente blocos integradores de forma similar.
Alternativamente poderia ser utilizada uma descri¢do da dindmica recorrendo a blocos

do tipo s-function.

Varios blocos foram construidos, respectivamente o bloco do controlo classico PID,

o bloco das forgas aerodinamicas, o bloco da dindmica do veiculo e um bloco de visu-
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»

SIMULADOR QUADROTOR - LSA 2009 RESULTADOS
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Figura 6.1: Simulador do sistema em diagrama de blocos

alizagdo dos resultados obtidos (figura 6.1).

6.2 Descricao dos blocos

6.2.1 Condigoes iniciais

Neste bloco, apresentado na figura A.1, sdo introduzidas as condi¢Oes iniciais, isto

é, os valores iniciais das varidveis ¢, ¢, 6, 0, 1, ¢, z, Z2, x, T, y, V.

6.2.2 Controlo PID

Dentro do bloco de controlo PID estdo presentes os quatro controladores PID
necessarios para o controlo do veiculo: trés para a atitude e um para a altura. Este
bloco, apesar de receber 16 parametros na sua entrada, utiliza apenas 8: roll ,pitch ,
yaw, altura, roll desejado, pitch desejado, yaw desejado e altura desejada (figura A.2).
Na sua saida é disponibilizado o vector de controlo U (equagao 4.18) a ser utilizado

pelo bloco dos motores.

6.2.3 Autopilot

Foi também implementado um controlo de posi¢ao (bloco Autopilot) que tendo por

base o veiculo estabilizado (em Z, ¢, 6, ¥) efectua o seu controlo em z,y permitindo
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seguir um conjunto de waypoints. Este, para tal, necessita de ter a sua entrada os
pontos iniciais da trajectéria desejada, o vector de controlo U e o vector de estados para
que possa respectivamente actuar sobre a atitude do veiculo e monitorizar o estado a

controlar.

E de se notar que este bloco possui a sua saida dois blocos de delay para que a
frequéncia de actuag@o ndo seja a mesma do sistema pois o controlo em atitude tem

prioridade ao controlo em posicao.

6.2.4 Dinamica

No bloco das forcas aerodindmicas exite um total de 16 entradas onde 12 sdo o
estado ( [ ¢, b, 0,0, 0,0, 2, & x, iy, Y ]7) e 4 as velocidades dos motores ( [ Q1,
Qo, Q3, Q4 ]T) Na sua saida disponibiliza 24 varidveis, respectivamente o vector com
as forgas thrust, o binério, o vector com as forgas hub (para x e y) e o vector com
os momentos de rolling (para x e y). Todas essas varidvies serdo utilizadas no bloco

seguinte.

A dindmica do sistema é obtida através do célculo das forcas aerodinamicas (equagoes
4.32, 4.40, 4.41 e 4.7) que actuam sobre o veiculo (no bloco “for¢as aerodindmicas”) e

da dinadmica do corpo rigido em 6 DOF (bloco “dindmica”) - equagoes 4.30.

O célculo da dinamica do corpo no espaco é efectuado no bloco com as 40 entradas
(12 do estado, 24 da saida do bloco anterior e 4 das velocidades de cada motor) e toda a
informacao é ai processada. Este bloco calcula as derivadas do estado disponivilizando-

as a saida. actualizado sendo este disponibilizado a saida.

Foram também agrupadas um conjunto de blocos de visualizagdo e monitorizagao
do sistema. Toda a informacao, para além de ser enviada para um scope é também
exportada para o workspace para que posteriormente possa haver um tratamento dos
dados obtidos na situacdo de simulagdo. A evolucdo do quadrotor pode também ser
observada de forma grafica no espaco tridimensional através de um bloco dedicado para

o efeito.
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Tabela 6.1: Pardmetros do motor para efeito de simulagao

Parametro Valor
M 69.5 x 1072 Kg
Tm 1.415 x 1072 m
R, 120 x 1072 Q
L, 1 x107*H
bm 0.7 x 10~* Nms

6.2.5 Motores

A dindmica dos motores foi modelizada separadamente dando origem a um sis-
tema no qual a entrada é a forga de controlo generalizada U (correspondente ao thrust
requerido) e a saida sendo a velocidade real da hélice.

A dindmica do motor é tratada neste bloco. Como parametros de entrada este
tem o vector de controlo U e como saida o vector w que é uma das entradas do bloco
quadrotor. Como podemos observar na figura A.5, é utilizada uma fungdo para a
conversao de elementos do vector de controlo U para tensbes a serem aplicadas ao
motor. Essas tensbes estdo, através de um bloco de saturacgao, limitadas entre 0V e
11V. Dentro de um sub-bloco esta a fungao de transferéncia de cada um dos 4 motores
permitindo assim que seja possivel a simulacao destes.

Para tal foi necessario a modelizacdo do conjunto constituido pelo motor e hélice
(grupo propulsor). Relativamente ao motor, m,, é a massa, r,, é o raio, b,, é o atrito
viscoso, K. é a constante de bindrio, 6 é a velocidade de rotagao, L,, é a indutancia,
R, é a resisténcia interna e 7 é a corrente que o alimenta. Jp é a inércia do conjunto

constituido pelo motor e pela hélice (6.1).

Jr=Jdn+ Jn (6.1)

A falta de condigdes para a determinacdo de alguns parametros levaram a que
fosse feita uma atribuicdo de valores tedéricos nomeadamente para o caso do valor da

indutancia do motor e do valor do seu atrito viscoso. Os valores obtidos estao na tabela

?7.
A modelizagdo do motor foi feita utilizando a formulagdo para motores DC.
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VT/
+
0
bé\

Figura 6.2: Esquema de um motor DC

Utilizando as leis de Kirchoff 6.2 e de Newton 6.3, obtém-se a funcao de transferéncia

do motor expressa na equacao 6.4.

Ji -0+ by -0 =Kpi (6.2)
di . :
Ly B i = Uy = Ko -0 (6.3)
Sendo K,, = K.,
. K,
6 U (6.4)

" Jr Lo 52+ (L b + Ry - J7) -5+ Ry by + K2

A determinacdo da inércia do conjunto constituido pelo motor e pela hélice foi
calculada modelizando o motor como um cilindro oco em rotacao (figura 6.3) e a hélice
como um tubo também em rotagdo (figura 6.4). A inércia de um cilindro oco (J.) é

dada pela equagao 6.5 e a inércia de um tubo (J;) é dada pela equagao 6.6.

4Z

[

X
Figura 6.3: Cilindro oco em rotagao

; (6.5)

Jt = — My X lt2 (66)
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X
Figura 6.4: Tubo em rotagao

Tabela 6.2: Parametros da hélice utilizada para a implementacao do projecto

Parametro Valor

mp, 6.386 x 1072 Kg

I, 254 x 1072 m

Onde m,. e m; sdo, respectivamente, a massa do cilindo oco e do tubo, r. é o raio do
cilindro e l; o comprimento do tubo. Relativamente aos pardmetros da hélice escolhida
para a implementacao do projecto, estes estao presentes na tabela 77.

Substituindo os valores apresentados nas tabelas 77 e 77, temos que:

1
_ <2 . 69.5 x 10—3) (1415 x 1072)? (6.8)
~ 6.96 x 107% Kg m? (6.9)

Visto tratar-se de um motor brushless outrunner (explicado na secgdo B.0.2, considerou-
se a massa do motor como metade da sua massa total visto apenas metade da carcaca

se encontrar em rotacdo aquando o seu funcionamento.

1

I, = T3 X 12 (6.10)
1

= 5 6:386 x 1072+ (25.4 x 1072)? (6.11)

~ 343 % 107 Kg m? (6.12)
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Substituido 6.9 e 6.12 em 6.1, temos que,

Jr = 6.96x107%4+343x107° (6.13)

~ 413 x107°% Kg m? (6.14)

A relacao entre a velocidade de rotagdo do motor e sua tensao de alimentacao é dada
pelo fabricante (tabela 77). Sendo a constante de bindrio um parametro cujas unidades
no SI sdo V/rad - s~1, conclui-se que a constante de binario do motor escolhido para a
implementacao do projecto é de aproximadamente ﬁ V/rad - s71, tal como explicado

na equagao 6.17.

2

1050 RPM/V =~ 1050-% rad -5~ /V (6.15)

~ 110rad-s~!/V (6.16)

L 110 rad sTH/Ve K, = 1 V/rad -s! (6.17)
KT =110 /" '

Reunidos todos os pardametros necessarios obtém-se a fungdo de transferéncia do

grupo propulsor.

1

6 = 110 U 6.18
413 x10-10.52 1503 x 10 6.5+ 9.1 x 105 (6.18)

6.2.6 Resultados obtidos
Tuning do controlador PID para uma situacgao ideal

O gréafico apresentado na figura 77 corresponde a simulagao da ascengao do veiculo
para uma altitude de 1 metro em que nao hé ruido nos sensores do sistema. A manobra
de hovering é praticada ao longo da trajectéria. Conforme a legenda do grafico, pode-
mos observar a evolugdo da altitude para controladores do tipo P, PD, PI e PID. As
constantes do controlador utilizadas foram: K, = 6 , K; = 0.9 e Ky = 3.2 . Estes

resultados solidificam as bases tedricas apresentadas no capitulo 5.
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Figura 6.5: Controlo com controlador P, PI, PD e PID

Podemos observar no grafico, para além dos efeitos esperados de cada um dos tipos
de controlo (P,I,D), que com os ganhos na ordem de grandeza indicada, o veiculo
estabilizou em menos de 2 segundos. Note-se que este grafico é apenas indicativo para

uma primeira aproximag¢ao do comportamento dindmico para um sistema com controlo.
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Manobra 1

A manobra 1 consiste na ascenc¢io do quadrotor da altura de um para dois metros

corrigindo os angulos de roll e pitch que assumem ambos valores iniciais de 0.2 radianos

(~ 11.45°).
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2 1.60 | /
< 140 | /
120 -
1.00 |
0.80
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0.00 | 0.00
o i 5 5.00 | 5 —5.00
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~_20.00 | £ 0.00 - -
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0246 8101214 0 246 8101214 0 246 8101214
Tempo (s) Tempo (s) Tempo (s)

Figura 6.6: Altitude e atitude do veiculo para a manobra 1

Neste cenario de simulagdo nao foi introduzido ruido (figura ?7notando-se que o
controlador conseque corrigir os erros iniciais em todos os canais validando assim a
abordagem desacoplada para o controlo. Na figura 77 pode-se obter uma comparacao
entre o controlo PID e backstepping para a mesma situagdo com ruido introduzido na
medicao dos estados. Podendo-se constatar neste caso que o controlador PID apresenta

uma prestacido muito inferior face ao controlador backstepping.
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Figura 6.7: Controlador PID vs Controlador Backstepping para a manobra 1 (Varidncia do

Ruido: 0.001 rad)
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Manobra 2

A manobra 2 consiste na condigdo inicial da altitude do quadrotor igual a 1 metro
e o valor do seu angulo roll de 0.2 radianos (=~ 11.45°). E pretendido que o veiculo
ascenda até os 2 metros e corrija o seu angulo de roll para 0 radianos executando assim

a manobra de hovering.

0.50 | PID
7 Backstepping —
L L L
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—5.00 | .
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Figura 6.8: Controlador PID vs Backstepping para a manobra 2 (Varidncia Ruido: 0.001 rad)

De forma similar, para esta simulacido, podemos observar o mesmo comportamento
de ambos os controladores. Embora para cerca de 10° de erro inicial em orientagdo o
controlador PID acabe por manter o veiculo estabilizado, este fica continuamente sujeito
a fortes oscilacbes notando-se que, tal como na manobra 1, uma grande sensibilidade

em yaw e uma oscilacdo de cerca de 0.5m em altitude.
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Manobra 3

Na figura 7?7 e 77 pode-se observar o resultado da simulagdo so sistema para um
degrau de 1 m em altitude e duas condic¢oes iniciais diferentes: o erro inicial de orien-
tagdo roll a 0.6 rad e erro de 0.6 rad para roll e pitch. A varidncia do ruido injectado
nos sinais relativos a atitude do veiculo foi de 0.001 rad para os graficos apresentados

nas figuras 77 e 77. Para o grafico apresentado na figura 77 esse valor foi de 0.1 rad.
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Figura 6.9: Controlador PID vs Controlador Backstepping para a manobra 3 - Condigbes inicias:

Roll: 0.6 rad | Pitch: 0.6 rad

Esta condigéo condigao inicial é bastante exagerada (cerca de 35° de erro) e neste
caso nota-se que para ambas as situacoes o controlador backstepping consegue um de-

sempenho muito satisfatério com a estabilidade dos angulos de orientacao e altura.

Na figura 77 podemos observar a prestacao do controlador backstepping com um

valor bastante elevado de ruido nas medidas de orientacao (bastante acima do espectével
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Figura 6.10: Controlador PID vs Controlador Backstepping para a manobra 3 - Condigbes

inicias: Roll: 0.6 rad | Pitch: 0 rad
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face aos sensores utilizados) e mesmo para os erros iniciais de 350 em roll e pitch o

controlo consegue estabilizar o veiculo.
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Figura 6.11: Controlo com controlador backstepping para a manobra 3
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Comportamento do veiculo para diferentes valores de atitude

Altura (m)
CEOOOmE
SIS =1

Figura 6.12: Diferentes trajectérias do veiculo

Na figura 77 pode-se observar a trajectéria do veiculo para um 64 de 0.6 rad e -0.6
rad (verde e laranja, respectivamente) e para um ¢4 também de 0.6 rad e -0.6 rad

(castanho e azul, respectivamente).

Controlo em posigao

—20 -10 00 1.0 2.0 3.0 4.0 5.0 6.0
y (m)

Figura 6.13: Trajectéria seguida pelo veiculo a partir de pontos fornecidos

Através da figura 77 pode-se visualizar a trajectoria do veiculo marcada a cor verde.
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Os pontos foram fornecidos através de uma matriz de n' linhas e 2 colunas (x, y).
Apés o estabelecimento da posicdo na ultima coordenada da lista de pontos, segundo

o algoritmo, o veiculo permanece nesse mesmo ponto.

Conclusées dos resultados obtidos através da simulagao

Através da observacao dos resultados obtidos, pode-se facilmente concluir que o
controlo backstepping apresenta um desempenho significativamente melhor do que o
controlador PID para o sistema em questdao. Esta conclusao seria de esperar uma vez

que o controlo backstepping tira partido da nao linearidade do sistema.

Embora com alguma sensibilidade ao ruido nos sensores, e limite no desempenho
do controlo do sistema néao linear, o controlo PID desacoplado mesmo assim consegue
garantir niveis minimos de performance, mantendo limitados os erros de orientagao e
de altura. A sua simplicidade de implementacdo permite-nos considerar em voo real
e posterior implementagdo com o controlador backstepping (notar que este apresenta
maior complexo de célculo). De uma forma geral, a abordagem desacoplada com con-
troladores referidos para esta variavel de estado de interesse, foi validada apesar do

acoplamento fisico do sistema.

'Em que n é o ntiimero de pontos
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Capitulo 7

Projecto e Arquitectura

7.1 Opcoes de projecto

Uma das opgoes do projecto foi a sua implementagao de raiz. Pretendeu-se capi-
talizar o conhecimento e tecnologia previamente existente desenvolvendo uma plataforma
com elevada funcionalidade. Desta forma, a abordagem de desenvolver de raiz um
veiculo auténomo aéreo (quadrotor), foi enquadrada no contexto da sua posterior uti-
lizacdo em cendarios com multiplos veiculos bem como no desenvolvimento modular de
novas funcionalidades. Sendo um dos objectivos do presente trabalho, pretendeu-se
desenvolver uma base estavel (neste caso considerada como um veiculo quadrotor com
estabilizac¢ao basica de vbo e capacidades computacionais e sensoriais adequadas) e com

funcionalidades adequadas para o desenvolvimento futuro.

A necessidade de uma plataforma robusta e simultaneamente leve, levou ao desen-
volvimento do veiculo recorrendo a uma estrutura comercial concebida para o efeito.
Todo o sistema computacional necessario para resposta aos requisitos - capitulo 3 - foi

acondiconado numa caixa e afixado ao veiculo.

A inexisténcia, no mercado, de um controlador para motores brushless que funcione
a uma frequéncia superior a 50Hz e que comunique através dos protocolos RS232 e CAN,
levou a que fosse desenvolvido no LSA uma solugdo nessa area. Este desenvolvimento é

por um lado uma necessidade dada a dinamica deste tipo de veiculos e por outro uma
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mais valia que se traduz na criacdo de tecnologia e sistemas com uma utilizagdo mais

alargada de que apenas o veiculo em questao.

7.2 Arquitectura Sistema

No diagrama apresentado na figura 7.1, podemos destacar dois niveis: o nivel 1,
responsavel pela estabilizagdo do veiculo e, o nivel 2, que efectua o controlo de alto
nivel do mesmo (manobras de controlo e gestdo de missdes) bem como onde sdo imple-
mentadas as aplicagoes. Na camada inferior estdo presentes os quatro propulsores do
veiculo e os seus respectivos nés de controlo. As referéncias de velocidade, para cada
motor, sdo enviadas pelo médulo central através do barramento CAN. Por esse mesmo
meio circula também informagao acerca da velocidade actual de cada motor, tensdo das

baterias, avisos do sistema entre outras.

No médulo central é efectuada a leitura do sensor inercial e do sonar. Dessa forma, é
obtida informagao acerca da atitude e altitude do veiculo permitindo assim a estabiliza-
¢do a uma altura desejada bem como a estabilizacao dos diversos angulos de orientacao
do veiculo. Desta forma, o nivel 1 fornece um veiculo aéreo estabilizado para os niveis
de controlo superiores.

Na camada superior é onde sao processados os dados GPS e executado algoritmos de
visdo para percep¢ao/navegagao do veiculo e/ou construgao de mapas georeferenciados.

A comunicagdo com a estacéo terra é feita através do Access Point equipado no veiculo.

7.3 Arquitectura Software

O software de controlo do veiculo encontra-se organizado da forma hierarquica. Sob
o ponto de vista conceptual, o controlo do veiculo pode-se considerar numa hierarquia
de 3 niveis (figura 7.2). A um nivel inferior e, logo mais basico e com prioridade elevada,
temos o nivel de estabilizacdo insdispensédvel pela manutencdo do quadrotor no ar. A
um nivel intermédio temos o nivel de controlo de manobras de voo responsavel por
guiar o sistema de acordo com as missoes e objectivos da mesma. Assim, num nivel
superior, temos as tarefas de gestdo de missoes, planeamento e supervisao do robd.

O algoritmo de controlo de vdo e estabilizagdo de voo é implementado no médulo
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Figura 7.1: Arquitectura do Sistema

Missoes

Manobras

Estabilizacao

Figura 7.2: Hierarquia de controlo
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Figura 7.3: Arquitectura do software do médulo central

central (secgdo 8.6). Os dados obtidos através da leitura do INS, pelo protocolo de co-
municagao RS232, sdo utilizados como entradas do controlador. Este dltimo ¢é dividido
em quatro blocos originando entdo um controlo desacoplado (figura 7.3). Um vector de
controlo U é gerado a partir da saida de cada controlador. Posteriormente, através do
bloco Thrust Allocation Logic - TAL, esse vector é convertido num vector €2 constituido
pela velocidade de cada um dos quatro motores (£2;...€24). Essa informacao é enviada

para o barramento CAN através de mensagens devidamente identificadas.

O bloco de configuracdo de parametros de controlo é responséavel pela atribuigao de
valores as varidveis de valores desejados (setpoints), recebidos através do barramento
CAN ou da interface RS232.

A presenca do sistema computacional no veiculo permite a existéncia de um maior
leque de aplicacoes definidas pelo utilizador. A capacidade de streaming de video, por
exemplo, confere ao sistema habilitacées para o desempenho de missoes de inspecgio.
O processamento da imagem capturada pela cimara permite a deteccdo de marcas que

podem ser lteis para a navegacao.

A interface entre a Single Board Computer (SBC) e o controlo de voo base do
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CAPITULO 7. PROJECTO E ARQUITECTURA

quadrotor é estabelecida através do barramento CAN instalado no veiculo. O médulo
de navegacao recebe informacio de posicao absoluta do GPS bem como da dindmica
do sistema obtida a partir dos sensores inerciais. Este médulo calcula a posicao e
o estado do veiculo. Esta informacio é utilizada para que o médulo de controlo de
posicao actue sobre o sistema béasico de estabilizacdo de véo de forma a guiar o veiculo
de acordo com os objectivos da missdo. A supervisao global do veiculo é efectuada no
modulo de supervisdo e gestao da missdo que utiliza quer a informacao da navegacao
quer informagao resultante de sensores (por exemplo, processamento de imagem). A
missdo encontra-se inter-relacionada com as possiveis aplicagoes do utilizador quer pela
sua parametrizagdo ou quer pelo atender a eventos do utilizador ou decorrentes da

operagao.

Todos os dados envolvidos no veiculo, através da camada de comunicacdes, sdo
enviados para o exterior permitindo assim a estacdo Terra a construcao do histérico de

uma missdo para posterior analise dos dados.

_________ Médulo Sinais Médulo Poténcia

, Ve ~ \ , Ve AN \
| ————— o —— - : 1 ) m—— 1
\ ,’ Sensores \, | \ Sensores |
: : de - ™| Back EMF ,
! 1 Hall L : ~——— !
| \ 7 | |
| e ! | |
1 1 ! | ( \ |
1 f ¢ \ 1 : | |
| | |
I Interface - - y N | I Driver I
! CAN I —

A Y ! I motor I
| « T | I
| ! | |
I uControlador I I I
: Interface | ! ;“_/ !
! RS232 ! R . 4
| \ ) |

| A |

1 I

\ /

(Gestao de energia)

N

Figura 7.5: Arquitectura do controlador BLDC

O controlo do motor brushless devera ser feito através de um controlador desen-
volvido no LSA. Dois médulos deverdo integrar este controlador: o médulo de sinais,

onde serao gerados os sinais PWM e implementada a camada de comunicac¢des; médulo
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7.8. ARQUITECTURA SOFTWARE

de poténcia composto por uma drive para motores BLDC, uma ponte trifasica para ac-
tuar sobre cada fase do motor e todo o hardware necessario para a determinacdo da

velocidade do motor através do método de Back EMF.

Ao que diz respeito as comunicagoes, um barramento CAN deverd ser comum a
todos os controladores, ao médulo central e a SBC. Na fase de debug serd importante
a presenca do protocolo RS232 visto ser de facil implementacio e utilizacio com um

computador.

Com o objectivo de tornar o controlador modular, este foi desenvolvido permitindo
também a utilizagdo de sensores de efeito de Hall (existentes em alguns motores) tal

como podemos observar na figura 7.5.
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Capitulo 8

Implementacao

8.1 Veiculo

Durante o desenvolvimento do veiculo, teve-se em consideracdo os requisitos lis-
tados na seccdo 3. Para além disso, foram também tomados em consideragdo alguns
pormenores influentes no desempenho do quadrotor: o posicionamento dos nés de con-
trolo a fim de ndo descentrar o centro de massa, distribuindo-os de forma simétrica em
cada uma das respectivas astes da estrutura; o posicionamento do INS no topo e cen-
tro do veiculo evitando assim possiveis ruidos originados pela electrénica/alimentagao
do veiculo e disposicdo das baterias na parte inferior juntamente com a electrénica

posicionando o centro de massa do veiculo numa posi¢ao favoravel ao equilibrio.

Através de um dinamémetro determinou-se o peso do veiculo. O conjunto con-
stituido pela estrutura, quatro motores brushless, respectivas hélices e controladores,
sistema inercial e médulo central totalizou aproximadamente 8.79N. Considerando a

2

aceleracao gravitica aproximadamente 9,80665 ms™“, a massa do conjunto é de aprox-

imadamente 0.9Kg.
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CAPITULO 8. IMPLEMENTACAO

Os componentes que integram o UAV sdo:

Estrutura;

e 4 Motores BLDC;

e 4 Controlodores de motores BLDC;

e 4 Hélices 10-4.57;

e 1 Placa central responsével pela estabilizacio;

e 1 Sensor inercial;

e 1 Receptor GPS;

e 1 Sistema computacional;

— 1 Motherboard Pico-ITX;

1 Leitor de cartdes Compact Flash;

1 Conversor DC/DC para alimentaciao da motherboard,

1 Access Point.

e 1 Camara USB.

sinaoc

Figura 8.1: Aspecto do quadrotor
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8.2 Estrutura

Face aos requisitos relativos a estrutura, dois adjectivos devem caracteriza-la: leve
e robusta. Assim sendo, optou-se pela aquisicdo de uma estrutura composta por dois

materiais: aluminio e carbono - figura 8.2.

Figura 8.2: Estrutura do quadrotor

Inicialmente surgiu a tentativa de desenvolver uma estrutura mas os custos associ-

ados a essa solugdo demostraram-se ser elevados optando-se pela solucdo adoptada.

8.3 Motores

Como j4 referido em 3.9, o quadrotor devera ser capaz de transportar uma carga de
aproximadamente 3Kg. Para tal foram utilizados motores da marca AXI, modelo A XTI
2217/16 Gold Line. Estes motores, com uma hélice do tipo APC-E 10-5”, produzem

uma forca de aproximadamente 10,6N. As caracteristicas estdo na tabela 77 [35].

Figura 8.3: Motor brushless AX12217/16
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Tabela 8.1: Caracteristicas motores AXI 2217/16 Gold Line

Tipo de motor BLDC outrunner
RPM/V 1050 RPM/V
Eficiéncia maxima 83%
Resisténcia interna 120m$2
Didmetro do veio 3,17mm
Peso com cabos 69.5g
Dimensées (diAmetro x comprimento) 27,7x35 mm

8.4 Hélices

A escolha das hélices teve como base as caracteristicas do motor, os requisitos a
nivel de payload e a oferta comercial. O facto de ser necessario dois pares de hélices
opostas - um par de hélices esquerdas e um par de hélices direitas - limitou a escolha.

Nem todos os modelos possuem hélices de passo invertido (esquerdo).

(a) Hélices 9-6” (b) Hélices 10-4.5”

Figura 8.4: Hélices

A utilizacdo de um software de selecgdo de hélices (Gyles AeroDesign Propeller
Selector [36]) proporcionou a obtencao das caracteristicas de uma hélice adequada para
o efeito. Os dados fornecidos sao: velocidade do ar, velocidade de rotagdo das hélices,
nimero de pas da hélice, didmetro e angulo pitch da hélice. Os resultados obtidos
sdo: forga thrust produzida, poténcia na obtida, poténcia absorvida e, eficiéncia. A
escolha foi a hélice 10-4,5” (figura 8.4(b)). Em estudos anteriores foi utilizada a hélice
9-6” (figura 8.4(a)) que, devido as suas caracteristicas, fazia com que a forca thrust

produzida fosse inferior relativamente a escolha actual.
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8.5 Controlador Brushless

O controlador para motores brushless desenvolvido no LSA corresponde aos req-
uisitos enunciados em 3.7. Este controlador foi desenvolvido tendo em atengdo uma

implementacdo com reduzido peso e dimensdes. A separacao logica em 2 médulos:
e Modbdulo dos sinais
e Modulo de poténcia

foi implementada fisicamente com 2 PCBs montadas em piggy-back. Obtém-se desta
forma um elevado grau de modularidade pelo que um mesmo médulo de sinal pode ser

utilizado com uma interface de poténcia diferente.

O pControlador utilizado ¢ da familia ARM ® CORTEX M3. Foi utilizado um kit
de desenvolvimento da Luminary [37] nas fases iniciais do projecto do sistema servindo
de base para a evoluc¢ido do mesmo. O controlador para motores brushless resultou na

implementacao de um PCB especifico 8.5.

Figura 8.5: Controlador de motores brushless desenvolvido no LSA

Cada motor é controlado através de um n6 de controlo que recebe os comandos
a partir de um noé central referido em 8.6. O cddigo contido em cada controlador é
comum a todos pelo que a tnica diferenga é o identificador (ID) de cada placa a fim de
permitir o enderecamento de mensagens. Cada né de controlo possui quatro nimeros
de identificacao: um para identificacao perante recepcao de mensagens singulares, outro

para identificagdo perante envio de mensagens singulares e outros dois que sdo comuns
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a todas a placas: um para identificacdo de mensagens enviadas em broadcast' e outro
para identificagdo de mensagens recebidas em broadcast. Foi estabelecido que o ID
de envio é dez vezes superior ao ID de recepcdo. Assim sendo, por exemplo, o né
de controlo com o ID de recepcio singular 2 tem o ID de envio singular 20. Os IDs
atribuidos a cada entidade estao apresentados na tabela 77. A atribuicdo da numeracao

a cada motor pode ser revista na figura 4.1.

Tabela 8.2: Identificados de cada entidade conectada ao barramento CAN
1D Entidade

1 N6 de controlo do motor 1

N6 de controlo do motor 2

N6 de controlo do motor 3

N6 de controlo do motor 4

Moédulo central

S| O W N

Todos as entidades conectadas ao barramento

8.5.1 Mobdulo dos Sinais

Através do desenvolvimento desta solucdo é possivel a monitorizacao de algumas
variaveis importantes para o controlo do quadrotor tais como a velocidade de rotacao de
cada motor assim como a corrente consumida e a implementagao de malhas de controlo
individuais (para cada motor). Como referido em 8.5, é possivel a comunicagao através
dos protocolos CAN e RS232 assim como JTAG o que permitird o conhecimento das

variaveis de cada um dos nds de controlo e comunicagdo com o pc na fase de debug.

O pControlador, através da PLL, é configurado para uma frequéncia de funciona-
mento de 50MHz. Ja a frequéncia de geragdo do PWM ¢é configurada para 20KHz. Na
figura 8.6 esta apresentado o diagrama da placa de sinais.

O pControlador utilizado é um ARM ® CORTEX M3 da Luminary com uma
flash de ciclo tnico de 256kb, meméria SRAM de ciclo tnico de 64kb, 10/100 Ethernet
MAC/PHY, controlador CAN, timer do sistema de 24bits, 8 GPIOs de 16bits config-
uraveis para 4 GPIOs de 32bits, um timer watchdog, controlador SPI1/SSI, 2 interfaces

12C, uma UART, um comparador analdgico, um conversor analégico-digital de 10bits

lenviadas para todos os nés conectados ao barramento
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Sensores 3 Back EMF
de Hall 5
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.
RS232 ——p M3 ] Driver
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;“_/ —
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Figura 8.6: Diagrama da placa de sinais do controlador de motores brushless

com 8 canais (+ 1LSB de exactiddo), um controlador PWM com seis canais de saida e
entrada de quadratura de encoder. Perante estes atributos, o pControlador é adequado
para o projecto porque fornece rapidez, uma vasta gama de protocolos de comunicacao
(incluindo os idealizados na fase de projecto) e gerador de PWM. Para além disso,

possui uma interface de programagcao bastante intuitiva e de facil utilizacao.

Testes e validagao

Apébs a assemblagem dos componentes foram efectuados testes procedendo-se as-
sim & validacdo da placa. Algumas falhas foram detectados nesta primeira edicdo,

respectivamente, incorrectos footprints dos cristais.

Figura 8.7: Placa de sinais do controlador de motores brushless
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(a) Camada Top (b) Camada Bottom

Figura 8.8: Placa de sinais antes da fase de soldadura

8.5.2 Mobdulo de Poténcia

Interligada com a placa de sinais através da técnica de piggy-back, esta placa é
composta pelo drive e os respectivos Mosfets. Estes tltimos foram escolhidos tendo em
conta a corrente e tensdo maxima suportada, resisténcia interna e package de pequenas
dimensdes. A escolha foram os Mosfets FDD8882 da Fairchild que suportam 30V, 55A,
possuem uma resisténcia interna de 11.5mS2 e estao disponiveis no package D-PACK
[38]. Ao contrario do outro médulo, este foi concebido para utilizagdo com o médulo de
sinais, uma vez que a interface légica e fisica foi concebida para um funcionamento em
conjunto. Desta forma nao é possivela sua utilizagao “stand-alone” como o médulo de
sinais que pode ser utilizado como um moédulo computacional independente. Durante
a implementacao do projecto foram produzidas 2 versoes desta placa: A versdo 1, V1

e a versao 2, V2.

Sensores 3

DC/DC
+5V de Hall |
—————» Fase A

+Vee Sinais S > DI ': S »| Inversor » Fase B
Mosfets |
———

A ——» Fase C

+15V

Figura 8.9: Diagrama da placa de poténcia do controlador de motores brushless

Testes e validagao

Esta placa, na fase de testes desempenhou comportamentos que colocaram em causa

a camada de hardware. Apés a elaboracdo de procedimentos para detecgao de falhas,
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foram detectados alguns erros, respectivamente a falta da ligacdo entre o ponto médio
de cada par de fets ao driver, curto circuito entre dois pinos de recepcao de sinais do
pC (Phase C HI e Phase C LOW),falta da ligacdo de um diodo de Schottky no DC/DC

responsavel por gerar +5V, alguns footprints errados.

Apés a validagdo da primeira versdo, e com o objectivo de corrigir os erros de-

tectados, foi redesenhada e produzida uma segunda versdo da placa de poténcia - V2

77

oooooon @
< 9000000 1

(a) Camada Top V1 (b) Camada Bottom V1

Figura 8.11: Placa de Poténcia V1 antes da fase de soldadura

(a) Camada Top V2 (b) Camada Bottom V2

Figura 8.12: Placa de Poténcia V2 antes da fase de soldadura
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8.6 Mobdulo Central

A existéncia de uma placa desenvolvida no LSA, conjuntamente com a sua resposta
face aos requisitos impostos pelo projecto, foi o argumento principal para a atribuicao
desta ao mddulo central. O pControlador utilizado é um ARM ® CORTEX M3 da ST
com os seguintes periféricos disponiveis: CAN, I12C, UART, Ethernet, SPI, AD, GPIO,
TIMER e JTAG. A funcao desta é a leitura do sistema inercial e execucao do algoritmo

de controlo a fim de se alcancar a estabilizacdo béasica de voo.

Figura 8.13: Mdédulo central

Este pControlador, capaz de funcionar a uma frequéncia maxima de 72MHz, para
além dos periféricos acima listados, possui 2 conversores analdgico-digital de 12 bits
(até 21 canais), 2 conversores digital-anal6gico de 12 bits, até 51 GPIOs, até 11 timers,

2 interfaces 12C, até 5 USARTS, até 3 SPIs e USB [39].

Estando esta placa conectada ao barramento CAN instalado no veiculo, atribuiu-
se o numero identificador 5. O envio de mensagens CAN implica o preenchimento

“injectada” no barramento. Os campos dessa estrutura sao,

de uma estrutura, a ser
nomeadamente o identificador da placa a quem a mensagem se destina, o tipo de
enderegamento (standard ou extendido) utilizado, o tipo de mensagem (data frame

ou remote frame), o comprimento da mensagem, em bytes, e o contetido de cada byte.

A fim de simplificar a interface entre os nés conectados ao barramento CAN, foram
definidos ntimeros de identificacdo para cada tipo de mensagem tal como apresentado

na tabela 77.
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Tabela 8.3: Identificador das mensagens CAN transaccionadas no barramento

ID da mensagem Tipo da Mensagem
1 Mensagem de configuracao
2 Mensagem de velocidade
3 Mensagem de arranque
4 Mensagem de paragem
10 Mensagem de reset a erros

8.7 INS - Inertial Navigation System

O sistema inercial utilizado para este projecto é o 3DM-GX1 da Microstrain. Este
INS, do tipo strapdown, utiliza, numa disposi¢ao ortogonal, 3 giroscopios, 3 acelerémet-
ros e 3 magnetémetros para a obtencgao da orientacio estatica. A escolha deste sensor
deu-se pela sua simplicidade mecanica e aceitaveis dimensoes. O pControlador incor-
porado contém um filtro que combina as respostas estaticas e dindmicas em tempo

real.

Este, a uma taxa de 360Hz, fornece uma resposta face a vibragées e movimentos
rapidos enquanto elimina ruido através de algoritmos implementados no seu uControlador.
A saida é disponibilizada de forma digital e de facil utilizacdo. A compensacdo em
temperatura é feita para os nove sensores para assegurar o desempenho em uma ampla
gama de temperaturas. A resolucdo do seu conversor analdgico-digital é de 16 bits
conferindo uma precisao de 0.5°. O limite de choque para a salvaguarda das condigoes
dos sensores é de 1000G’s, caso o sistema nao esteja alimentado, ou de 500G’s para a

situagao oposta.
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Relativamente a saida, esta pode ser obtida através do protocolo de comunicagio
RS232 ou RS485. A baudarate é configurdavel a 19.2/38.4/115.2 Kbps. Estas opgoes

podem ser configuradas através de uma interface gréafica fornecida com o INS.
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Através do software Matlab, foi feita uma andlise de dados recolhidos durante cerca
de 30 minutos com o INS em repouso. Concluiu-se que ha estabilidade na medida, ou
seja, durante o periodo dos dados registados ndo houve o aparecimento de uma linha

tendencial, logo nao houve erro em offset.

O objectivo do estudo era analisar o comportamento do sensor em regime esta-
cionario. O filtro de previsdo é utilizado para melhorar a confianca nos resultados
disponibilizados a saida do sensor mas isto gera uma desvantagem: visto haver inte-

gragao dos valores do instante anterior, na presenca de erro este também é integrado
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provocando por vezes uma descrepancia nos valores fornecidos relativamente aos valores

reais.

Através dos graficos apresentados nas figuras 8.15, 8.16 e 8.17, podemos visualizar

os dados obtidos pelo sensor.

8.8 Receptor GPS

O receptor GPS, integrado no veiculo, é o Superstar II da Novatel [40] - figura 8.18.
Um receptor de baixo custo que, com recurso a dados de um maximo de 12 satélites,
fornece ao sistema a posicao absoluta do quadrotor a uma frequéncia maxima de 5Hz.
Aproveita também as correcoes oferecidas pelos sistemas Satellite Based Augmentation
System - SBAS, Wide Area Augmentation System - WAAS, e European Geostationary

Navigation Overlay Service - EGNOS, para uma maior precisio.

Figura 8.18: Receptor GPS Nowatel Superstar IT

A alimentagdo é de 3.3V ou 5V, consoante a versdo. A interface com o sistema

computacional é feita através do protocolo RS232.
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8.9 Sistema Computacional

No sistema computacional existente no veiculo é, por exemplo, executado o algo-
ritmo de visdo que permite a deteccdo de marcas ou até mesmo a construcido de mapas
aéreos. O sistema operativo utilizado, executado a partir de um cartdo de meméria
do tipo Compact Flash - CF, é o Linux [41]. Foram efectuados testes de validacao do
sistema computacional - 8.19(a) e, posteriormente, o sistema foi acondicionado numa

caixa a ser aplicada na estrutura do quadrotor 8.19(h).

(a) Validagdo do sistema computacional (b) Sistema computacional acondicionado

Figura 8.19: Sistema Computacional

8.9.1 Motherboard Pico-ITX

Esta motherboard [42], com dimensoes de 10cm x 7.2cm, equipada com um pro-
cessador VIA C7, tem como funcao processar informacao da camada de alto nivel -

7.3.

Figura 8.20: Motherboard Pico-ITX

Através de um porta série, adquire dados de um receptor GPS 8.8 e utiliza-os num

gestor de missbes que, juntamente com a utilizacdo de outros periféricos,e.g cAmara
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8.9. SISTEMA COMPUTACIONAL

USB, gera e envia, para a placa de estabilizagdo, pontos a serem seguidos pelo veiculo.

8.9.2 Leitor de cartoes CF

A unidade de armazenamento escolhida para o sistema foi uma cartdo de memoria
do tipo Compact Flash (figura 8.21). Esta escolha deu-se devido a dois factores: ser
uma solugdo mais leve relativamente a um disco IDE ou SATA e por ser uma meméria

do tipo solid-state” habilitada por isso a um funcionamento sujeito a oscilacoes.

Figura 8.21: Leitor de cartoes CF

A ligacao do leitor de cartées com a motherboard é feita através de um barramento

IDE.

8.9.3 Conversor DC/DC para alimentagiao da motherboard

Figura 8.22: Conversor DC/DC

Este conversor DC/DC, com uma dimensao aproximada de 2 pilhas AA (31x53x 15mm),
gera as tensdes necessarias para o funcionamento da motherboard utilizada. £ 100%
silencioso e, dada a sua concepcao de elevada eficiéncia, ndo aquece. A alimentacéo é

de 12V e a poténcia disponibilizada a saida é de 150W.

2Sem partes mecanicas amoviveis
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8.9.4 Access Point

Realtivamente as comunicacoes entre o veiculo e, por exemplo, a estagao terra, estas
sao efectuadas por WiFi. O access point, com um switch ethernet integrado, é ligado a

motherboard utilizando o protocolo TCP/IP. Suporta os protocolos IEEE 802.11 a/b/g.

Figura 8.23: Access Point PicoBoard

As dimensoes sdo de 10x7.2cm e a alimentacao é de 12V /1A.

8.9.5 Sonar

Com o objectivo de obter informagcao acerca da altitude do veiculo instalou-se um
sonar, modelo SRF02 da Devantech -figura 8.24. O SRF02 é um transdutor ultrasénico
Unico aplicado numa PCB. Permite comunicagdo 12C ou série. Relativamente a esta
ultima, utilizada no projecto, os niveis de tensao sao TTL, a baudrate é de 9600 bps, 1

start bit, 2 stop bit e sem bit de paridade.

Figura 8.24: Sonar SRF02 da Devantech

A possibilidade de associagao de sonares implica a utilizacdo de enderecos a fim de
os identificar. Visto, no quadrotor, sé utilizarmos um, atribuiu-se o endereco 0. Este
é invocado sempre que efectuada uma leitura por parte do moédulo central. Seguido
do endereco ¢é necessario o envio de um byte de “solicitacdo de medida”. Este sensor
possui a vantagem de ser comtemplado com um algoritmo automatico de calibracéo,

executado sempre que inicializado. Na figura 8.25 podemos observar o comportamento
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8.9. SISTEMA COMPUTACIONAL

da saida fornecida pelo sensor face o dngulo que este faz com o objecto.

Figura 8.25: Padrao de medida para o feixe SRF02

Apébs a elaboracdo de algumas medigoes determinou-se a recta de calibragdo do
sensor (figura 77). Verificou-se, para a maior parte das medigdes, um erro constante de
3cm. A gama de valores segundo os quais o sensor é capaz de determinar a distancia,
varia entre os 16cm e os 6m. Na pratica foram efectuadas medi¢ées a um alvo até aos

7m.
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Figura 8.26: Recta de calibragdo do sonar
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Capitulo 9

Conclusoes e Trabalho Futuro

O problema do desenvolvimento e controlo de um veiculo auténomo aéreo quadrotor
foi abordado no presente trabalho. Neste sentido, foi efectuado um levantamento de
requisitos e caracterizagdo de um veiculo aéreo auténomo VTOL, por forma a responder

as necessidades identificadas (com énfase nas decorrentes necessidades do LSA-ISEP).

Projectou-se um veiculo base tendo como objectivo principal uma plataforma capaz
de alcancar um voéo estabilizado. O trabalho prévio desenvolvido no LSA revelou-
se de elevada importancia permitindo a transferéncia de experiéncia e conhecimentos

fundamentais para o sucesso do corrente projecto.

Modelizou-se o sistema tendo sido identificados alguns parametros importantes do
veiculo realmente implementado possibilitando desta forma o desenvolvimento de um
simulador que serviu de plataforma suporte para a validacao de estratégias de controlo

e avaliacdo de comportamentos do veiculo.

A configuragao fisica do veiculo (quadrotor) permitiu a utiliza¢do de uma abordagem
desacoplada para o controlo e estabilizacao bésica de voo. Desta forma, foram testados
em simulacdo duas estratégias de controlo: uma baseada em controlo PID classico
e outra baseada em controlo ndo linear, nomeadamente, tendo como base a teoria de
estabilidade de Lyapunov (Backstepping). Estas estratégias de controlo foram avaliadas
tendo em vista a sua porterior implementagdao no veiculo, tendo sido ja implementado

o controlo PID no sistema real.

Tendo em base os requisitos apresentados no capitulo 3, uma das op¢des do projecto
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foi a utilizagdo de motores brushless. Desta forma, foi identificada a necessidade do
desenvolvimento de um controlador dedicado para este tipo de motores.

Foi projectado, implementado e validado um controlador de alto desempenho e elevada
modularidade. Esta solugdo, constituida por dois médulos (médulo de sinais e médulo
de poténcia), confere a possibilidade de conjugagdo do médulo de sinais com diferentes
interfaces de poténcia. Na fase de projecto, a fim de ndo condicionar/restringir a
utilizacdo do moédulo de sinais apenas para o seu funcionamento em conjugacao com o
modulo de poténcia, foi projectada a disponibilizagdao de algumas interfaces adicionais
podendo constituir esta por si s, um sistema computacional embebido com aplicagoes

genéricas.

O veiculo foi implementado de raiz nas suas vertentes mecanica, de hardware e soft-
ware.
Foi utilizada como base mecanica uma estrutura comercial de reduzido peso e elevada
robustez. Esta constituiu um suporte quer para os motores de propulsdo, os contro-
ladores dos mesmos, desenvolvidos especificamente para o efeito, integragao do sistema
inercial, sensor ultrasons e sistema computacional de bordo.
O sistema computacional de bordo foi projectado e desenvolvido por forma a dotar
o veiculo de capacidade computacional necessaria para o desempenho das aplicaces
analisadas. Este sistema embebido integra uma SBC de reduzido consumo e dimensoes,
camara USB, médulo wireless e receptor GPS. Procedeu-se a validagao do sistema tendo
sido instalado uma distribuigao do sistema operativo base (versao Linux) e executado

o stream de video captado pela cimara USB via wireless.

O sistema de estabilizacdo de voo do veiculo utiliza como sensores base um sistema,
de navegagao incercial (compreendendo 3 acelerémetros, 3 giroscopios dispostos ortog-
onalmente e um magnetémetro) bem como um sonar para medigdo de distdncias ao
solo.

O INS foi testado experimentalmente tendo sido verificado quer precisao e estabilidade
na medida quer a disponibiliza¢ao da informacéo a uma taxa adequada para o controlo

do veiculo. Para o sonar foi determinada a recta de calibragdo do mesmo.

Foi projectado e testado em simulacdo um algoritmo de controlo de posi¢ao. Este

assume o voo estabilizado e gera referéncias de orientacdo para o veiculo por forma a
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seguir um conjunto de waypoints. Este controlador de trajectéria serd implementado

no CPU central de controlo do robo.

Relativamente ao trabalho futuro, a validagio extensiva do controlo de vbo é um
dos objectivos a ser alcangado. Assim como este estd ainda a integragdo do autopilot no
CPU e respectivo teste, o que implica a integragdo e processamento de informacao do
GPS. Outras metas a serem alcancadas serdo o desenvolvimento e respectivos testes do
software de controlo de missao; a integragdo do quadrotor num cenario multi-robético,
com outros veiculos do LSA-ISEP, nomeadamente com o ROAZ e TIGRE; integracao
do médulo de processamento de imagem tendo em vista o desempenho de missées que

dele necessitam.
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Apéndice A

Apéndice do Simulador

Neste apéndice sao apresentadas figuras representativas dos blocos que constituem o

simulador do sistema e uma tabela com a descricdo de cada uma das variaveis utilizadas.

A.1 Blocos do Simulador

A.1.1 Condigoes Iniciais
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Figura A.1: Bloco das condigbes iniciais do sistema
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A.1.2 Controlo PID
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Figura A.2: Bloco do controlador PID
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A.2. FICHEIRO INIT.M

A.1.4 Forcas Aerodinamicas
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Figura A.4: Bloco do Quadrotor - Forgas aerodinamicas e Dinamica do veiculo

A.1.5 Motores
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Figura A.5: Bloco dos motores

A.2 Ficheiro init.m

Este ficheiro necessita de ser executado antes de uma primeira simulagdo. Nele sdo
declaradas e definidas varidveis necessarias ao sistema para que este possa ser simulado.
Na tabela A.1 estdo presentes todas as varidveis globais utilizadas, a fun¢do de cada

uma e o ficheiro do sistema que a(s) utiliza.
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Tabela A.1: Varidveis presentes no ficheiro init.m

Variavel Descrigao da variavel Fungao que utiliza
cl,c2,c3,c4,c5 e cb Coeficiente do erro do IB
alphal, alpha2 e alpha3 Componentes integrais do IB controlo__backstep.m
lambdal, lambda2 e lambda3 Coeficientes dos integrais do IB
Pz, 1z e Dz Ganhos dos PIDs discretos para a altura
Proll, Iroll e Droll Ganhos dos PIDs discretos para roll
Simulink — Bloco controlo PID
Ppitch, Ipitch e Dpitch Ganhos dos PIDs discretos para pitch
Pyaw, Iyaw e Dyaw Ganhos dos PIDs discretos para yaw
Numerador e denominador para a fungao
numM e denM Simulink — Bloco dos motores
de transferéncia discreta do motor
L Comprimento do brago do quadrotor
m Massa total do quadrotor
Ixx, Iyy e lzz Momentos de inércia xx, yy e zz
jr Momento de inércia do conjunto motor e hélice
dinamica__quadrotor.m
Distancia vertical entre os motores
h
e o centro de massa
Cx, Cy e Cz Coeficientes de drag longitudinais x, y e z
Vol Volume do quadrotor
bed Coeficientes de thrust e drag
U2V.m
do conjunto motor e hélice
P Numero de hélices
dinamica_ quadrotor.m
N Numero de pas por hélice
R Raio da hélice e
A Area da hélice
forcas aerodinamicas.m
c Chord da hélice
Tamostragem Periodo de amostragem
g Aceleragao gravitica
rho Densidade do ar
varios blocos
nu Viscosidade do ar
w Peso total/Nimero de hélices
Omegall Velocidade das hélices em hover

126




Apéndice B

Preliminares sobre Motores

Brushless

H4 quase tanto tempo como a exiténcia do motor DC, ha o desejo da substituicao
deste por um motor com caracteristicas similares de performance mas sem escovas e

comutadores [43]. Algumas das desvantagens deste sistema sao:

e Elevada manutencao;

Necessidade de substituicdo de escovas;

Necessidade de rotacdo dos comutadores devido ao desgaste sofrido a sua super-

ficie;

Limtacgao de cenarios de operacdo devido a existéncia de arcos eléctricos;

O sistema impoem severas limitacoes de velocidade;

Com o desenvolvimento de dispositivos electrénicos de comutagdo, parece natural
que estes passem a substituir os componentes mecanicos de comutacdo que sdo parte
dos convencionais motores DC.

Os motores brushless, também conhecidos como motores BLDC (Brushless Direct
Current), partilham com os motores DC genéricos o mesmo principio de funcionamento.
Imanes permanentes polarizados que sdo atraidos por um campo magnético formado

pela corrente induzida nos enrolamentos.
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: § (o
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Figura B.1: Principio de funcionamento de um motor DC

A principal diferenca é que os motores DC genéricos possuem escovas que permitem
a troca do sentido do campo magnético enquanto que os motores brushless necessitam

que o sentido da corrente nos enrolamentos seja alterado para rodar continuamente.

B.0.1 Constituicao de um motor BLDC

e O motor - o motor consiste num rotor onde sdo montados imans permanentes
polarizados sempre arranjados em pares de pélos. Esses imans fornecem fluxo no
campo magnético por eles criados. O estator contém os enrolamentos e esta conce-
bido de tal forma que se a corrente alimentar a bobina correcta no instante certo,
ocorre interacgdo com o fluxo do campo magnético produzindo assim bindrio. Faz

também parte do motor os rolamentos, tampas, invélucro, etc..

e Sistema de sensing de corrente - de forma as bobinas serem comutadas na
sequéncia correcta e no instante certo, a posicdo do campo magnético do rotor
tem que ser conhecido. Localizar os imans requer um sistema de sensing absoluto
que pode ser magnético (sensores de Hall), pode ser éptico e utilizar encoders ou
uma, variedade de outras solugbes. Esta fungdo é muito critica e fundamental

para a operacao deste tipo de motores.

e Comutador e controlo electréonico - a funcdo do comutador electrénico é
comutar as correntes certas nas bobinas correctas do estator no instante certo
e na sequéncia correcta através da informacdo obtida pela camada sensorial e
respectivo processamento para que o motor funcione conforme a forma como se
destina a funcionar. O controlo electrénico é composto pela usualmente designada
“camada de poténcia”. Os sinais gerados para que haja rotacdo sao fornecidos a

uma drive de poténcia que “selecciona” que FETs devem conduzir, ou seja, que
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bobina deve ser alimentada.

B.0.2 Tipos de motores BLDC

Existem dois tipos de motores brushless. Os motores inrunner de imanes rotativos
e os outrunner de caixa rotativa. Além disso os motores podem ser equipados com

sensores de efeito de Hall para determinacdo exacta da sua posicao.

Motores BLDC inrunner

No caso dos motores inrunner, os imanes permanentes sdo fixos ao eixo do motor,
no rotor, e os enrolamentos e a armadura sido colocados na sua carcaga, o estator. Ap-
resentam normalmente 3 pares de polos e sao motores que podem atingir velocidades
extremamente elevadas, na ordem dos 40000 rpm, necessitando assim de uma consid-
eravel robustez do rotor devido a necessidade de suportar forcas centrifugas geradas

por rotagoes tao elevadas.

Figura B.2: Exemplo de motor brushless inrunner

Motores BLDC outrunner

No caso dos motores outrunner, os imanes permanentes sao colocados na sua car-
cacga, tal como nos motores com escovas, e os enrolamentos sdo colocados no seu in-
terior. Deste modo, o centro do motor fica imével e o eixo do motor roda solidario
com a carcaga, a qual esta fixa. Normalmente, nestes motores, os enrolamentos estao
distribuidos por vérias bobines e tém um nimero de imanes elevados, o que gera um
campo magnético muito forte, ndo necessitando assim de caixa redutora para aplicagoes

que exijam um binario superior. Sao menos eficientes que os motores inrunner mas, em
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compensacao, sao mais baratos.

Figura B.3: Exemplo de motor brushless outrunner

Motores BLDC inrunner/outrunner com sensores de Hall

Nos motores com sensores de efeito de hall integrados, cada um dos sensores é
posicionado de forma a detectar a posicao exacta do rotor. Desta forma, quando o
rotor activa o sensor, o circuito de controlo comuta de estado, fornecendo corrente ao

proximo enrolamento, para que o motor continue com a sua rotagao.

sor de Hall

Figura B.4: Sensor de Hall aplicado para determinagdo de posi¢do de motor BLDC
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Apéndice C

Preliminares sobre Sistemas

Inerciais de Navegacao

C.1 Introducao

Navegacao inercial é uma técnica para a determinacdo da posicao e velocidade de
um veiculo através da medicdo da sua aceleracdo e processamento dessa informagao.
Comparada com outros métodos de navegacao, a navegacgao inercial possui as seguintes

vantagens:
e A informacéo acerca da velocidade e posicao é instantdnea e continua;

e E um sistema independente visto ser baseado apenas em medigoes de aceleracoes

e variacoes angulares efectuadas no veiculo;

e As informacdes de navegagdo sdo obtidas independentemente das condigoes at-

mosféricas;

e O sistema inercial fornece informagoes acerca da posicao e velocidade em relacao

ao solo.
As desvantagens deste tipo de navegacao sio:
e A informacao da posigao e velocidade sdo degradantes com o tempo;

e O equipamento é de custo elevado;
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e E necessario um alinhamento inicial;

e A exactiddo da informagao de navegacao é dependente das manobras do veiculo.

C.2 Tipos de INS

Existem dois tipos de INS: os Gimbaled e os Strapdown [44].

C.2.1 INS Gimballed

Os sistemas de navegacdo inercial Gimballed sdo, a nivel mecénico, sistemas com-
plexos. Dois anéis, montados em eixos ortogonais, controlados por servo-motores, con-
stituem o sistema que possui 3 graus de liberdade. O principio de funcionamento
baseia-se na manutenc¢ao da atitude de uma plataforma existente no niicleo do sistema
onde sdo aplicados acelerémetros e giroscépios. A atitude do INS é dada face as refer-

encias enviadas aos servo-motores para que a plataforma central permaneca estatica.

Acelerémetros Motor Yaw

Giroscépios

Motor Roll

Motor Pitch
Figura C.1: Diagrama de um INS Gimballed

C.2.2 INS Strapdown

No caso dos sistemas de navegacao inercial do tipo strapdown, os giroscopios e os
acelerometros sdo montados numa estrutura rigida fixa, ao veiculo. Os giroscépios
fornecem informagcao acerca da rotacao do corpo que, através de algoritmos, calculam a
orientagao do veiculo. As saidas dos acelerémetros sdo transformadas para o referencial

de navegagdo, computacionalmente, através de uma matriz de rotagao.
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Sensores Inerciais
montados em base
comum

Base comum
montada no veiculo

Figura C.2: Diagrama de um INS Strapdown
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Apéndice D
Protocolos de Comunicacao

D.1 CAN - Controller Area Network

O protocolo CAN - Controller Area Network, é um protocolo de comunicacio série
especialmente orientado para a ligacdo em rede de dispositivos “inteligentes”, sensores

e actuadores pertencentes a um sistema ou subsistema [45].

D.1.1 Atributos

Através deste protocolo, todos os nés podem comunicar entre si e todos podem
aceder, em simultdneo, ao barramento. A descricdo deste protocolo encontra-se na
norma ISO 11898 que abrange as duas primeiras camadas do modelo OSI. As mensagens
que circulam no barramento ndo sdo enderecadas. Apenas sdo atribuidas prioridades
pelo que o encaminhamento nao é necessario. As mensagens sdo difundidas para todos
os nés da rede (broadcasting) e a decisao de processamento cabe ao né apéds a leitura do
identificador da mensagem. Este tem também a funcdo de atribuir uma determinada
prioridade a mensagem na competicdo pelo barramento. A relativa simplicidade do
protocolo CAN conduz a que seja facil e barato a formagao de técnicos; as interfaces
dos componentes CAN tornam a programagcao de aplicagoes numa tarefa relativamente
simples. Cursos introdutérios, bibliotecas de fungoes, kits de iniciagdo, médulos de I/O
e uma grande variedade de ferramentas sdo disponibilizados por uma grande variedade
de fabricantes contribuindo para a reducao de custos inerente ao uso do protocolo. Con-

troladores de baixo custo que implementam a camada de ligacdo de dados e permitem
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a ligagdo simples com pcontroladores estdo disponiveis desde 1989. Hoje em dia estao
disponiveis mais de 50 controladores de protocolo CAN de mais de 15 fabricantes. O
uso do CAN na maioria dos automéveis de passageiros europeus garantird a existéncia
de controladores CAN no mercado por pelo menos mais 10 anos. Outros mercados de
grande volume como os de electrodomésticos e aplicagdes de controlo industrial também
contribuem para o aumento do nimero de utilizadores do CAN e garantem o seu desen-
volvimento por parte dos fabricantes de componentes. Na primavera de 1997 estavam
instalados mais de 50 milhdes de nés CAN, niimero este que ndo tem parado de crescer
desde entdo. Uma das grandes vantagens do protocolo CAN é a sua robustez. Cada
controlador CAN regista e avalia os erros de modo a poder tomar medidas correctivas.
Estas podem consistir em desligar o n6 que estd a produzir os erros. Cada mensagem
CAN pode conter de 0 a 8 bytes de informagao. O envio de maior quantidade de in-
formacao pode ser realizado através da segmentacao da mesma. A velocidade méxima
de transmissao é de 1 Mbit/s para comprimentos de rede méximos de 40 m. Para
distancias maiores a velocidade tem de ser reduzida, nomeadamente para distancias
até 500 m a velocidade nao deve ultrapassar os 125 kbit/s e para distancias até 1km a

velocidade méaxima ¢é de 50 kbit/s.

D.1.2 Aplicagoes do protocolo CAN

As redes de CAN podem ser usadas como um sistema de comunicacdo embebido
para pcontroladores assim como um sistema de comunicagao aberto para dispositivos
denominados por “inteligentes”. O protocolo CAN, originalmente desenvolvido para
aplicagbes no ramo automovel tem visto o seu uso alargado na drea das redes de campo
industriais, com notéaveis semelhancas. Em ambos os casos os principais requisitos sao
o baixo custo, a capacidade de funcionamento perante perturbagoes eléctricas e capaci-
dade de operacao em tempo real e facilidade de utilizacdo. Alguns utilizadores, por
exemplo no campo da engenharia médica, optaram pelo CAN por terem de satisfazer

requisitos de seguranga particularmente exigentes.

D.1.3 Caracteristicas do protocolo CAN

O CAN é um protocolo de comunicagdes série, que permite controlo distribuido

em tempo real, com elevado nivel de seguranca. E um sistema em barramento com
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capacidades multi-mestre, isto é, varios nés podem pedir acesso ao meio de transmissao
em simultdneo. Este protocolo comporta também o conceito de multicast, i.e., permite
que uma mensagem seja transmitida a um conjunto de receptores simultaneamente.
Nas redes CAN nao existe o enderecamento dos destinatarios no sentido convencional,
em vez disso sdo transmitidas mensagens que possuem um determinado identificador.
Assim, um emissor envia uma mensagem a todos os nés CAN e cada um por seu lado
decide, com base no identificador recebido, se deve ou ndo processar a mensagem. O
identificador determina também a prioridade intrinseca da mensagem, ao competir com
outras pelo acesso ao barramento. O CAN é considerado um sistema de barramento
série, bom para ligar em rede subsistemas inteligentes, tais como sensores e actuadores.
A informagao transmitida possui tamanho curto. Assim, cada mensagem CAN pode
conter um maximo de 8 bytes de informagao 1til, sendo no entanto possivel transmitir
blocos maiores de dados recorrendo a segmentagdo. A taxa maxima de transmissao
especificada é de 1 Mbit /s, correspondendo este valor a sistemas com comprimento de
barramento até 40 m. Para distancias superiores a taxa de transmissao, recomendada,
diminui. Alguns dos valores recomendados sao: 50 Kbit/s para distancias até 1 Km e
125 Kbit /s para distancias até 500 m. Se a distancia do barramento for superior a 1 Km
pode ser necesséria a utilizagao de dispositivos repetidores (repeater) ou ponte (bridge).
O numero de elementos num sistema CAN estd, teoricamente, limitado pelo niimero
possivel de identificadores diferentes. Este nimero limite é no entanto significativa-
mente reduzido por limitacoes fisicas do hardware. Existem no mercado de integrados
transceivers que permitem ligar pelo menos 110 nds. Refira-se também, neste contexto,
que com moédulos de entrada/saida (E/S) adequados é possivel ter diversos sensores
e actuadores por né. O CAN permite flexibilidade uma vez que podem ser adiciona-
dos novos nés a uma rede CAN sem requerer alteragoes do software ou hardware dos
restantes nés, se o novo né nao for emissor, ou se 0 novo nd nao necessitar da transmissao
de dados adicionais. Outra caracteristica importante é o facto de o controlador CAN de
cada estacdo, registar os erros, avaliando-os estatisticamente, de forma a desencadear
accoes com eles relacionadas. Estas acgdes podem corresponder ao desligar, ou nao,
da estacao que provoca os erros, tornando este protocolo eficaz em ambientes ruidosos.
Utilizando o protocolo CAN, a ligacao entre o nivel fisico (nivel 1 OSI) e o de aplicagao

(nivel 7 OSI) é feita utilizando vérios protocolos emergentes ou através de software
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desenvolvido pelo utilizador. O exemplo de um protocolo, baseado em CAN, standard
industrial ao nivel de aplicagdo é o DEVICEnet TM da Allen-Bradley o qual é utilizado
para ligar em rede controladores légicos programéveis e sensores inteligentes. Em re-
sumo, o grande interesse pelo CAN por parte dos circulos da engenharia de automacgao

industrial reside em diversas das suas caracteristicas, nomeadamente as seguintes:
e Ser um standard ISO;
e Consideravel imunidade ao ruido;
e Capacidade multimaster;
e Capacidade multicast;
e Capacidade eficaz de detectar e sinalizar erros;
e Simplicidade;

e Retransmissao automatica de mensagens “em espera” logo que o barramento es-

teja livre;
e Reduzido tempo de laténcia;
e Atribuicdo de prioridade as mensagens;
e Flexibilidade de configuracao;
e Distincao entre erros temporarios e erros permanentes dos nos;
e Elevadas taxas de transferéncia (1 Mbit/s);
e Redugdo de cabo a utilizar;
e Baixo preco;

e Hardware standard.
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D.2 RS-232

Devido a relativa simplicidade, tanto a nivel de protocolo em si como a nivel de
hardware envolvido (em comparagao a interface paralelo), a comunicacao série é muito
utilizada na industria electronica. Nos dias de hoje, a comunicacdo série mais popular
é, certamente, a EIA/TIA-232-F. Esta norma, desenvolvida pela Electronic Industry
Association and the Telecommunicatioins Industry Association (EIA/TIA), é popular-

mente conhecida por RS-232 onde RS significa Recommended Standard.

O nome oficial da norma EIA/TIA-232-F é “Interface Between Data Terminal
Equipment and Data Circuit-Termination Equipment Employing Serial Binary Data

9

Interchange.”. Embora o nome da norma seja extenso, esta diz respeito apenas a co-
b}

municacio série de dados entre um sistema host' e um sistema periférico’.

Apobs o lancamento da norma, em 1962, esta ja foi actualizada 4 vezes para melhor
atender as necessidades de aplicagoes de comunicagao série. A letra “E” da norma

indica que esta é a quinta revisdo da mesma.

A norma RS-232 existe para estabelecer a garantia de compatibilidade entre o sis-

tema host e os sistemas periféricos especificando assim:
e Tensdo comum e niveis de sinal;
e Configuragdo comum de pinos/cabos;

e Quantidade minima de onformacao de controlo entre o sistema host e os sistemas

periféricos.

Ao contrario de muitos padroes que simpesmente especificam as caracteristicas eléc-
tricas de uma determinada interface, a RS-232 especifica as caracteristicas eléctricas,

funcionais e mecanicas, a fim de cumprir os trés critérios acima citados.

D.2.1 Caracteristicas Eléctricas

Nesta seccao sao especificados os niveis de tensao, taxa de troca de niveis de tensao

e impedancia da linha.

'Equipamentos terminais de dados (Data terminal equipment) ou DTE
2Equipamentos de terminacdo de circuito de dados (Data Circuit- Terminating Equipament) ou DCE
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A norma RS-232 original foi definida em 1962 e, como isso foi antes da “era da
légica TTL”, ndo é de andmirar que a norma nao utilizasse a correspondéncia de 5V
para nivel 16gico 1 e GND para nivel 16gico 0. Assim sendo a correspondéncia era feita
da seguinte forma: nivel l6gico 1 era definido entre +5V e +15V e nivel légico 0 entre
-5V e -15V. Os niveis logicos nos receptores eram definidos com uma margem de 2V

para ruido.

A norma limita também a taxa méaxima de comutacdo de nivel l6gico para ajudar
a reducdo de colisOes entre sinais adjacentes. Quanto mais lento o tempo de subida
e o tempo de queda, menos ¢ a probabilidade de haver colisbes. Assim sendo, a taxa
méxima de comutacio é de 30V /ms. Além disso foi imposta uma taxa méxima para
troca de dados de 20 kbps também com a finalidade de reduzir as probabilidades de

colisbes na comunicagao.

A impedancia da interface entre o condutor e o receptor foi também definida. A
impedancia na linha é especificada para ser entre 3KQ2 e 7K€). Na primeira versao da
norma, o comprimento do cabo entre o emissor e o receptor deveria ser, no maximo,
de 15m. Esta especificacao foi alterada na revisao “D”. Em vez de ser especificado o
comprimento maximo do cabo foi especificado a maxima carga capacitiva na linha de
2500pF. Assim sendo, o comprimento méaximo do cabo é dado pela capacitancia por

unidade de comprimento do cabo.

D.2.2 Caracteristicas Funcionais

A definicdo das caracteristics funcionais especifica a func¢ao dos diferentes sinais que
sao utilizados na interface. Estes sdo divididos em quatro categorias: comum, dados,
controlo e timing. A tabela D.1 ilustra os sinais que sdo definidos pela norma RS-232.
A norma fornece uma abundancia de sinais de controlo e suporta canais de comunicacio
primarios e secundadrios. Felizmente poucas aplicacdes necessitam desses sinais todos.
Por exemplo, apenas oito sinais sdo utilizados para uma comunicagdo comum. Algumas

aplicagoes simples podem exigir apenas dois sinais (dados).
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Tabela D.1: Sinais especificados pela norma EIA /TTA-232

Mneménica Nome do Sinal Direccao Tipo Pino DB9
AB Sinal comum - Comum -
BA Dados transmitidos (TD) para o DCE | Dados 3
BB Dados recebidos (RD) do DCE Dados 2
CA Pedido para envio (RTS) para o DCE | Controlo 7
CB Limpar para enviar (CTS) do DCE Controlo 8
cC DCE Prontro (DSR) do DCE Controlo 6
CD DTE Prontro (DTR) para o DCE | Controlo 4
CE Indicador de campainha (RI) do DCE Controlo 9
CF Detector de portadora de dados (DCD) do DCE Controlo 1
CG Detector de qualidade de sinal do DCE Controlo -
CH Detector da taxa de dados do DTE para o DCE | Controlo -
CI Detector de taxa de dados do DCE do DCE Controlo -
CJ Pronto para receber do DCE Controlo -
RL Loopback remoto para o DCE | Controlo -
LL Loopback local para o DCE | Controlo -
™ Modo de teste do DCE Controlo -
DA Transmissor do elemento do sinal de T@ming do DTE | para o DCE | Timing -
DB Transmissor do elemento do sinal de Timing do DCE de DCE Timing -
DD Receptor do elemento do sinal de Timing do DCE de DCE Timing -
SBA Dados transmitidos secundarios para o DCE Data -
SBB Dados recebidos secundarios do DCE Data -
SCA Pedido para envio (secunddrio) para o DCE | Controlo -
SCB Limpar para enviar (secundario) do DCE Controlo -
SCF Detector de portadora de dados (secudario) do DCE Controlo -

D.2.3 Caracteristicas Mecanicas

A especificacdo mecanica define a funcdo de cada um dos pinos de um conector de
25 pinos. Como ja referido em D.2.2, raramente sdo utilizados todos os sinais. Assim
sendo, usualmente, utiliza-se uma ficha de 9 pinos. O mais popular é o conector DB9
que fornece os meios para transmitir e receber sinais necessarios para aplica¢des mais

frequentes. O pino 5 é ligado a massa (GND).

Figura D.1: Pin-out de um conector DB9
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Apéndice E

Esquematicos do Controlador

Brushless

Nesta secc@o sao apresentados os esquematicos da placa de sinais e da placa de
poténcia. O esquematico do uControlador é apresentado na figura E.1, o esquematico
referente ao condicionamento dos sinais assim como selec¢do do modo de funcionamento

do controlador brushless é apresentado na figura E.2.

Relativamente a placa de poténcia, o esquemético dos Mosfets e respectiva driver
é apresentado na figura E.3 e, por fim, o esquemdtico dos DC/DC’s é apresentado na

figura E.4.
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APENDICE E. ESQUEMATICOS DO CONTROLADOR BRUSHLESS

Figura E.3: Esquemadtico da placa de poténcia (parte 1/2)
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Figura E.4: Esquemadtico da placa de poténcia (parte 2/2)
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