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Resumo. Neste trabalho é analisada a aplicabilidade do projeto de controladores de aerona-
ves nao tripuladas por técnicas de projeto baseadas em dados. O método Virtual Reference
Feedback Tunign (VRFT) é apresentado e aplicado no controle de angulos de pitch e roll em
um quadricoptero. Experimentos realizados no veiculo demostram a capacidade da técnica.
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dados, VRFT.

1 Introducao

Aeronaves nao tripuladas tem se popularizado nos ultimos anos para intmeras ativida-
des como: preservagao ambiental, monitoragao de focos de incéndio, deteccao de pragas na
agricultura, monitoramento de linhas de transmissao, mapeamento tridimensional e pres-
tacao de servigos em desastres. Estas aeronaves possuem diversas vantagens as aeronaves
tripuladas tanto pela reducao de custo como no aumento da seguranca do piloto. Uma
classe de aeronave muito utilizada é dos multirotores, nas quais hélices diretamente acopla-
das aos motores sao responsaveis por gerar empuxo, levando a movimentagao da aeronave.
Quando se usa quatro rotores esta aeronave é chamada de quadrirotor, quadrotor ou qua-
dricoptero. Esta configuracao tem sido muito utilizada tendo em vista seu custo baixo,
alta manobrabilidade e seguranca [8].

Para que estas aeronaves voem de maneira autonoma é necessaria a utilizagao de sis-
temas de navegacao e controle embarcados na aeronave. Tipicamente, estes sistemas sao
projetados utilizando modelos matematicos do veiculo, descrito por um conjunto de equa-
¢ao diferenciais nao-lineares. Inameros trabalhos, por exemplo [2,5,6], tem buscado obter
modelos mateméaticos da aeronave que tentam considerar a precisao do modelo e sua com-
plexidade. Modelos muito simples, como os modelos lineares, nao conseguem descrever a
dindmica do voo com fidelidade. Ja& modelos precisos sao demasiadamente complexos o
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que dificulta sua anélise e uso no sistema embarcado da aeronave. Outro fator relevante no
projeto dos sistemas de navegacao € a carga que a aeronave carrega. Como estas aeronaves
sao bastante pequenas e leves, a simples insercao de pequenas cargas modifica bastante o
comportamento aerodinidmico do veiculo, o gera a necessidade de reprojeto dos sistemas
de controle e navegagao.

Neste trabalho vamos analisar a possibilidade de uso de estratégias de controle basea-
das em dados para o projeto dos sistemas de controle de voo. Estas técnicas nao utilizam
modelos matemaéticos do sistema no projeto do controlador; toda a informagao necessaria
do sistema é obtida de dados temporais coletados do sistema. Estas técnicas permitem
portanto facil reprojeto dos controladores, quando a dindmica da aeronave é modificada,
pois apenas necessita de dados coletados de voo para reajustar os parametros dos contro-
ladores. Entre os métodos baseados em dados [1], existem métodos iterativos, que utilizam
varios experimentos, e os métodos diretos, baseados em apenas um experimento. Os mé-
todos iterativos sao considerados métodos mais seguros que os métodos diretos porque,
a cada experimento, o controlador presente no sistema é re-sintonizado, de modo que os
valores dos parametros nao mudam drasticamente em cada iteragao. No entanto, muitas
vezes, sa0 necessarios varios experimentos até que o método atinja o controlador 6timo, o
que torna estes métodos demorados.

Entre os métodos diretos podemos citar: VREFT (Virtual Reference Feedback Tuning)
[4], uma versao nao iterativa do método CbT (Correlation based Tuning) [7] e o método
OCI (Optimal Controller Identification) [3]. Diferentemente dos métodos iterativos, os
parametros do controlador sao estimados em apenas um passo. Neste trabalho vamos
utilizar o método VFRT no ajuste dos controladores de um quadricoptero de forma off-
line em software Matlab.

2 Descricao do Quadricéptero

O veiculo utilizado neste trabalho ¢ do tipo quadricoptero e possui um conjunto de
quatro rotores como mostrado na Figura 1. Considerando um sistema de coordenadas
localizado no centro do veiculo, a frente do veiculo é na direcao y que é a direcao do rotor
1. Gostariamos de controlar os angulos de pitch 6 (giro em torno do eixo z), roll ¢ (giro
em torno do eixo y) e yaw 1 (giro em torno do eixo z). Neste trabalho vamos utilizar a
convencao da mao direita para medida dos angulos.

1 Rotor 4
A bade

Figura 1: Foto do quadricoptero e sistema de coordenadas

DOI: 10.5540/03.2016.004.01.0092 010092-2 © 2016 SBMAC


http://dx.doi.org/10.5540/03.2016.004.01.0092

Proceeding Series of the Brazilian Society of Applied and Computational Mathematics, Vol. 4, N. 1, 2016.

O movimento do veiculo ocorre pela reagao aos empuxos e torques gerados pelos rotores.
Os rotores 2 e 4 giram no sentido anti-horario (olhando de cima) e utilizam hélices com
passo normal enquanto que os rotores 1 e 3 giram no sentido horario e utilizam hélices com
passo reverso. Desta maneira, todos os rotores geram empuxo na diregdo negativa do eixo
z.

Observe que para aumentar o angulo de pitch devemos aumentar a rotagao do rotor
1 e/ou diminuir a rotagao do rotor 3. Ja para diminuir o dngulo de pitch podemos fazer
o movimento contréario, diminuindo a rotacao do rotor 1 e/ou aumentando a rotagao do
rotor 3. O movimento lateral é andlogo ao movimento de pitch, para aumentar o angulo
de roll devemos aumentar a rotagao do rotor 4 e/ou diminuir a rotacao do rotor 2. Para
diminuir este angulo basta fazer o movimento contrario. Quando a soma dos torques dos
rotores 1 e 3 é maior que a soma dos torques dos rotores 2 e 4, o veiculo gira em torno do
eixo z no sentido anti-horario.

Os empuxos e os torques gerados pelos motores dependem das poténcias aplicadas
a cada motor. Com base na notagao utilizada, serdo utilizados os seguintes sinais para
controlar o veiculo:

Uy = Uy — Uy + U U2 = Uy + Uy + Uy
U = Uy — Uy — U Uy = Uy + Uy — Uy

onde wuq, u9, usz € uyg Sa0 as poténcias aplicadas a cada um dos motores, uy é o sinal
de controle utilizado para controlar o angulo 6, ug e o sinal de controle utilizado para
controlar o angulo ¢, uy, € o sinal de controle utilizado para controlar o ngulo ¢ e u, é o
sinal utilizado para controlar a altitude do veiculo.

O veiculo possui uma Unidade de Medida Inercial (IMU) composta por um giroscopio
de 3 graus de de liberdade modelo ITG3200 e um acelerometro também de 3 graus de
liberdade modelo BMA180. A partir das medidas destes sensores a IMU informa os angulos
de pitch 6 e roll ¢ além das velocidades angulares de pitch 9, roll qﬁ e yaw ¥. O angulo de
yaw nao é fornecido pois a unidade nao utiliza informacao de angulo relativo ao solo, que
poderia ser obtido com a utilizacao de uma bussola eletronica.

O objetivo deste trabalho é desenvolver uma técnica para controle de angulo de pitch
e roll que nao utiliza a descricao de um modelo matematico do veiculo no projeto dos
controladores. Devido a simetria do veiculo utilizado, vamos descrever neste trabalho
apenas o controle do angulo pitch, mas o controle do angulo roll é andlogo. O sistema de
controle do angulo § em malha-fechada pode ser visto na Figura 2. O controlador utiliza as
medidas de angulo (t), velocidade angular 6(t) e de referéncia rg(t) para calcular o sinal
de controle wug(t) que serd enviado ao quadricoptero. Observe a dependéncia temporal
de todas as varidveis, o que indica que as medidas, sinal de referéncia e controle estao
continuamente mudando em relagdo ao tempo.

Neste trabalho optou-se por utilizar um sistema de controle por realimentacao de saida
em cascata, como mostrado na Figura 3. O controlador 1 é responsavel por controlar a
velocidade angular do veiculo, enquanto que o controlador 2 é responséavel por controlar o
angulo. Os dois controladores sao dinamicos e alimentados pelo erro, conforme as equagoes:

ug(t) = Ci(a) (ry(t) — (1)) ro(t) = Cala) (rot) — (1)) 1
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Figura 2: Sistema em malha-fechada com Figura 3: Controle em cascata

quadricéptero e controlador
Neste trabalho vamos nos restringir a controladores do tipo PID descritos por

T
s -1
Clzp) = p'Cla) =K, Ki Kl | 1 3% ] (2)
onde ¢ é o operador de avanco no tempo e p = [K, K; K" Desta forma, p é o vetor
contendo os ganhos do controlador PID que queremos ajustar. Na proxima secao serd
descrita uma técnica para projetar os controladores PID C1(q) e Cs(q) que nao utiliza o
modelo matematico do veiculo.

3 Controle baseado em dados

Métodos de controle baseados em dados sao técnicas de projeto de controladores que
nao utilizam modelos do processo a ser controlado. Assim, usando dados de entrada (ge-
nericamente u(t)) e saida (genericamente y(t) coletados do processo, os métodos estimam
os ganhos do controlador de forma que a resposta em malha-fechada se comporte a mais
proxima possivel de uma resposta desejada, dada por um modelo de referéncia M (q).

ya(t) = M(q)r(t)

onde y4(t) é a resposta desejada em malha-fechada e M(g) ¢ um modelo de referéncia.
Em muitas aplica¢oes o modelo de referéncia é de primeira ordem com ganho em regime
permanente unitéario (M (q) = ﬁ) 0 que garante seguimento de referéncia constantes com
erro nulo e permite a escolha do tempo de acomodacao pelo parametro p.

Neste trabalho vamos utilizar o método VRF'T para ajustar os controladores do veiculo.
Uma batelada de dados de entrada (u(t)) e saida (dngulo e velocidade) do veiculo é coletada
a partir de um voo utilizando um controlador do tipo PID com ganhos que permitam
realizar um voo, normalmente obtidos de maneira empirica. Assume-se entdo que estes
dados foram obtidos de um experimento com o controlador 6timo Cy(¢) na malha de
controle. Isto é, determina-se, a partir destes dados, qual teria sido o sinal de referéncia
aplicado ao sistema (a “referéncia virtual” que d&4 o nome ao método), que produziria os
sinais de entrada e saida coletados, caso o sistema estivesse funcionando exatamente como

o modelo de referéncia. Esta referéncia virtual é calculada como
7(t) = M(q) " y(t)

e permite o célculo de erro virtual é(¢t) = 7(t) — y(t). Assim, o projeto do controlador se
dé a partir da procura do controlador que melhor relaciona o erro virtual &(¢) com o sinal
de controle u(t) pela minimizagao do critério

min, JYp(p) onde  J¥p(p) = % S (L(q) (ult) — C(q, p)e(t)))?, (3)
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onde L(q) é um filtro utilizado para minimizar os efeitos dos ruidos. Normalmente este
filtro é do tipo passa-baixas com banda passante similar ao modelo de referéncia.

Considerando a escolha do controlador (2), que é linear nos parametros, este problema
torna-se um problema de minimos quadrados, uma vez que J‘]/V r(p) & uma funcao quadra-
tica. Assim, a estimativa dos parametros do controlador py € calculada através da solucao
da equacao normal:

N

1
PN = [Z w(t)w(t)T] [Z (t)ur(t)

t=1 t=1

, (4)

onde ¢(t) = C(q)L(q) (M~1(q) — 1) y(t) e ur(t) = L(q)u(t). A aplicagio deste método

em um quadricoptero é apresentada na préxima secao.

4 Resultados Experimentais

Para projetar os controladores é necessario obter inicialmente dados de voo coletados
do veiculo. Inicialmente o quadricoptero estava operando com controladores proporcionais
nas duas malhas: C1(¢) = 1.5, Ca(q) = 1.5 e os dados coletados de voo podem ser vistos
nas Figuras 4 e 5. Pode-se observar em preto o sinal de referéncia, em vermelho a saida
desejada calculada pelos modelos de referéncia e em azul os dados dos sensores, que foram
coletados periodicamente com periodo de amostragem de 10ms. O modelo de referéncia
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Figura 4: Dados experimentais obtidos em Figura 5: Dados experimentais obtidos em
voo para controle de angulo com o controla- voo para controle de velocidade angular com
dor inicial nao ajustado e a resposta do mo- o controlador inicial ndo ajustado e a resposta

delo de referéncia considerado. do modelo de referéncia considerado.
da malha interna é Mi(q) = q9-§_8 e da malha externa é Ms(q) = qE-Ol'g. Observe que a

resposta da velocidade angular é satisfatoria enquanto que a resposta angular é bastante
diferente da resposta desejada. O erro médio quadratico entre a saida desejada e o sinal
de angulo do sensor ¢ 6.7746 grau/amostra.

Este conjunto de dados foi utilizado para ajustar o controlador interno C4(q, p) utili-
zando a técnica de projeto VRFT. Os dados foram transferidos para um computador e os
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parametros do controlador foram calculados utilizando a equacao (4) em software Matlab.
Como o desempenho do controlador proporcional estava satisfatério foi escolhido utilizar
um controlador com estrutura mais complexa. Foi entao escolhido um controlador do tipo
PD para esta malha. Neste caso o controlador foi projetado utilizando a equacao (4) onde
Clq) = [ 1 % }T, o sinal de saida é y(t) = 0(t), o sinal de entrada é u(t) = ug(t) e o
filtro para reduzir o ruido é L(q) = M;(q)Mi(g). O controlador interno obtido através do
meétodo foi C1(q) = M.

A resposta do sistema com o novo controlador pode ser vista nas Figuras 6 e 7. Observe
que apesar do controlador 1 agora ser um PD, a resposta obtida é similar aquela do
controlador inicial. Contudo, o valor do erro médio quadrético entre a saida desejada

e o sinal de angulo do sensor foi reduzida para 6.6201 grau/amostra. Os dados deste

ngular pitch
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1000 1500 0 500 1000 1500
Amostras Amostras

Figura 6: Dados de angulo com controlador Figura 7: Dados de velocidade angular com

Ca(q) = 1.5 controlador C1(q) = M

experimentos foram entdo utilizados para projetar o controlador externo Cy(q). Optou-
se por ressintonizar o controlador proporcional. Neste caso o controlador foi projetado
utilizando a equagao (4) onde C(q) = 1, o sinal de saida é y(t) = 6(t), o sinal de entrada
& u(t) = r4(t) e o filtro para reduzir o ruido & L(z) = Mz(q)M2(q). O controlador externo
obtido através do método foi Co(gq) = 6.65517.

A resposta do sistema com o novo controlador pode ser vista nas Figuras 8 e 9. Observe
que agora a resposta obtida é bastante proxima da resposta desejada, o que mostra que
o controlador foi ajustado corretamente. O valor do erro médio quadratico entre a saida
desejada e o sinal de dngulo do sensor foi reduzida para 1.0572 grau/amostra, menos de
um sexto do valor inicial.

5 Conclusoes

Neste trabalho foi avaliada a possibilidade de uso de técnicas de controle baseadas em
dados no projeto de sistemas de controle de aeronaves nao tripuladas. O veiculo utilizado
foi um quadricoptero onde foram projetados controladores para os angulos de pitch e roll.
A técnica VRFE'T foi utilizada no projeto de controladores proporcionais e proporcionais-
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Figura 8: Dados de angulo com controlador Figura 9: Dados de velocidade angular com
Cy(q) = 6.65517 controlador C4(g) = 240152

derivativos se mostrando adequada no ajuste dos controladores. Experimentos realizados
nos veiculos mostraram que a técnica utilizada permitiu melhoria no controle dos angulos,
e se mostrou simples e adequada ao projeto de controle de aeronaves nao tripuladas.
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