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RESUMO

O presente relatério fala sobre Veiculo Aéreo Nao Tripulado, também
chamado UAV. O uso de UAVs multi-rotores tem sido objeto de diversos
estudos e testes nos ultimos anos devido ao fato de serem relativamente faceis
de construir, baratos e por voarem como um helicéptero, 0s mesmos podem
ser operados em espacos restritos como um laboratério de protétipos.

O sensoriamento de UAVs baseia-se principalmente na leitura dos gyrometros
e acelerébmetros embarcados. A unidade composta por estes dois sensores é
chamada IMU (inertial measurement unit), junto com o controle PID tornam-se
bastante efetivos para a estabilizacdo do UAV desde que se garanta que os
erros dos angulos nao crescam demais.
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1 OBJETIVO

O objetivo desta monografia € estudar os conceitos de estabilidade de UAVs,

Utilizando-os para desenvolver um protétipo que simule a estabilidade de um

multirotor.

DESCRICAO GERAL DAS ATIVIDADES

As atividades desenvolvidas durante o periodo de desenvolvimento desta

monografia foram as seguintes:

e Estudo sobre veiculos aéreos néo tripulados ( UAV ).
e Estudo sobre sensoriamento de UAVs.
e Estudo do controle PID em um quadrotor.

e Montagem de um protétipo.

ORGANIZACAO DA MONOGRAFIA

Esta monografia esta dividida em cinco partes: a primeira parte consiste de
uma breve introdugédo sobre UAVs, a segunda parte descreve o estudo sobre
quadrotor, a terceira fala sobre 0os sensores usados para estabilidade e controle
PID, a quarta parte sobre o protétipo desenvolvido para simular a estabilidade
em apenas um eixo, e a ultima parte conclusao.



2 - INTRODUCAO

2.1 - VEICULOS AEREOS NAO TRIPULADOS (UAVs)

Veiculos aéreos nao tripulados ( UAV ), também conhecido como um sistema
de aeronaves nao tripuladas, € uma maquina que funciona tanto pelo controle
remoto de umnavegador ou de forma autbnoma. Estes estdo se
tornando amplamente utilizados, para missdes de varios tipos como,
reconhecimento e combate militar, investigacao de fenédmenos atmosféricos em
grande altitude, investigacdo em zonas de dificil alcance, comunicacées,
operacdes de salvamento e vigilancia de espacos.

Estes veiculos aéreos nao tripulados tém propulsdo proépria utilizando forcas
aerodindmicas que provocam a sua sustentacdo e ndao possuem cabine de
pilotagem, pois podem ser controlados a distancia ou podem possuir algoritmos
sofisticados de voo que nao requerem a intervencdao humana. Assim o0s
mesmos proporcionam uma medida  adicional de seguranga e
conveniéncia quando aplicada a inUmeras situacdes que antes
exigiam uma aeronave de tamanho normal com piloto, cujos custos sdo muito
maiores.

Figura 1 - MQ-9 Reaper, cacador de vigilancia UAV

A indlstria aeronautica aumentou os investimentos no estudo e
desenvolvimento deste tipo de aeronaves, mas o setor militar continua a ser o
maior investidor. Embora o setor militar seja o maior investidor, estas
aeronaves nao sao apenas utilizadas em situagcdées militares, mas também sao
utilizadas na observacao de fenébmenos meteoroldgicos onde nao é possivel a
presenca humana, em zonas de vigilancia prolongadas, em operacdes de



resgate e busca e em laboratérios e universidades para fins cientificos e
educativos.

O desenvolvimento crescente deste tipo de aeronaves deve-se ao facto de
possuirem diversas configuracdes e capacidades para enfrentarem situacoes
em que os humanos teriam limitacdes a nivel fisico e psicolégico para
concluirem as mesmas tarefas de uma maneira eficiente.

Muitos UAVs atuais possuem sistemas on-board de controle que reduzem a
quantidade de controle exigido a partir do operador da estagdo de terra. Um
exemplo tipico deuma estagdo decontrole de umUAV moderno
incluiria observacao da atitude do UAV e transmissao de alta velocidade. A
tendéncia do desenvolvimento dos UAVs modernos se da na direcao de
embarcar a maior quantidade possivel de controle para que recaia sobre o
operador poucas fun¢des de controle de baixo nivel, permitindo a ele controlar
mais eficientemente e nos casos mais avancados, um s6é operador controlar
diversas aeronaves com diferentes rotas e objetivos de voo a serem cumpridos.
Tarefas como a estabilizagdo, controle de atitude, controle de trajetéria e até
mesmo evitar a colisdo com obstaculos podem ser processadas a bordo, sem
que o operador precise interferir.

Tal nivel de sofisticagédo no controle embarcado permite ainda que se diminua a
quantidade de informacdes que devem ser enviadas a base e retornadas a
aeronave, isso pode ser crucial ja que um eventual atraso de envio ou perda de
informacédo nao alteraria o controle de estabilidade e atitude que exige uma
taxa de atualizacdo elevada. Isto permite que se empreguem sistemas de
transmissdo mais baratos e de alcance maior.



2.2 PLATAFORMAS

Aeronaves de asa fixa, de tamanho médio a grande requerem pistas para
decolagem e pousos, a fim de desenvolver velocidade suficiente para gerar
sustentacdo enquanto alguns UAVs sdo pequenos o suficiente para serem
jogados estes ainda requer espaco suficiente na frente do langador para a
aeronave ganhar velocidade suficiente para decolar.

Proporcionar espaco suficiente para a aeronave decolar e pousar em terra € na
maioria dos casos inconveniente e até mesmo impossivel em algumas areas
urbanas ou densamente arborizadas. Para o caso de operacdo em locais
aonde nao ha espaco para pouso pode ser utilizada uma rede para capturar a

aeronave. Contudo, esta técnica imprime grandes esforcos a estrutura da
aeronave e nao dificilmente danifica-a.

Figura 2— UAV para uso em pesquisas cientificas, aplica¢cdes comerciais e estatais.

Além destas caracteristicas, as aeronaves com asas fixas necessitam de uma
velocidade minima constante, e por isso ndo podem fazer curvas muito
fechadas, voar para trds ou mesmo manter uma posicao fixa. Devido a esta
limitagdo, operagdes de vigilancia exigem das aeronaves que se mantenham
voando em circulo, e sobre um alvo um numero de vezes. Devido a esta
necessidade de grande espaco para decolar ou fazer complexas manobras,
UAVs de asas fixas também nao podem observar objetos em estreita
proximidade, normalmente recorrem a manutencao de uma O6rbita de altitude
sobre o objeto de interesse, exigindo uma camera mével para manter o objeto
em vista e tirar fotos distantes. Embora isso funcione bem para a observacao
de uma vasta area, é dificil obter imagens detalhadas de um objeto de
interesse sem uma pesada camera de alta resolugao e lente de alto ganho.



Figura 3 - Aeryon scout, produzido pela empresa canadense Aeryon labs, conta com uma poderosa
cimera com zoom O6ptico de 10x, e uma cimera térmica utilizada para obter imagens noturnas. Pode
atingir velocidades de até 50Km/h e persistir em uma posi¢@o estdvel mesmo em condi¢des de ventos de
até 80Km/h.

Uma plataforma de asas rotativas ou hUAV, fornece a capacidade de
mover-se muito mais perto de um objeto, tirar fotos detalhadas, pairar no lugar,
fazer curvas apertadas, e se mover em qualquer direcao.

Inspecgao rigorosa de materiais ou situagdes perigosos, vigilancia em ambientes
fechados ou ao ar livre, monitoramento estacionario de um objeto ou cena, e
videografia estacionarios sdo apenas algumas aplicacbes onde um hUAV
poderia ser usado e um UAV convencional ndo poderia.



2.3 CLASSIFICACAO DE UAVs

Os Veiculos Aéreos nao Tripulados podem ser classificados em fungao das
caracteristicas da aeronave. Existem dois tipos de classificagdo possiveis que
podem ser devido ao desempenho ou & missdo para que foram projectadas.

Quanto ao desempenho pode ser classificado de acordo com as seguintes
caracteristicas, peso, alcance, resisténcia do voo, altura maxima, carga
maxima das asas, tipo de motor e poténcia.

o Classificacao pelo peso.

Tabela 1- Classificacdo pelo peso

Categoria Peso
Super Pesado >2000Kg
Pesado 200-2000K g
Médio 50-200Kg
Leve 5-50Kg
Micro <5Kg

e Classificacao pelo alcance e resisténcia do voo

Tabela 2— Classificag@o pelo alcance e resisténcia de voo

Categoria Resisténcia Alcance

Alta >24h >1500km
Média 5-24h 100-400km

Baixa <5h <100km

o Classificacao pela altura maxima

Tabela 3— Classificag@o pela altura maxima

Categoria Altura Atmosfera
Alta >10000m Estratosfera
Média 1000-10000m Troposfera

Baixa <1000 Troposfera




e Classificacao pela carga maxima das Asas

Tabela 4— Classificag@o pela carga das Asas

Categoria  Carga maxima da asa Kg/m”"2

Alta >100
Média 50-100
Baixa <50

Quanto & classificagdo do tipo de motor, esta pode ser extensa, dependendo
das caracteristicas do motor, do tipo de energia que utiliza, ou mesmo do tipo
de aeronave e dos objectivos para a qual é projectada.

Os UAVS ainda podem ser classificados de acordo com a missao que
cumprem, podendo ser:

e Vigilancia e Reconhecimento.

e Combate Aéreo.

e Podem ainda englobar as duas caracteristicas anteriores.

e Aterragem e descolagem vertical. (Utilizadas em operacbes de
salvamento e transporte)

e Comunicacoes e radar.

e Entrega e reabastecimento de energia.



3 - MULTIROTOR

3.1 PLATAFORMAS MULTI-ROTORES

As plataformas multi-rotores sdo um alvo de interesse relativamente novo na
area de controle. Os multi-rotores tém seis graus de liberdade, yaw, pitch, Roll,
X (movimento na direcdo para frente do avido), y (movimento em direcdo ao
lado esquerdo da nave) e z (altitude). Estes seis graus de liberdade devem ser
controlados usando apenas quatro atuadores. Isto permite rotinas mais simples
de controle (comandos iguais precisam ser enviados na mesma magnitude
para todos os atuadores), mas propiciam uma area interessante de estudo
sobre como separar o controle para permitir o controle estavel de todos os seus
seis graus de liberdade.

Plataformas multi-rotor fornecem uma perspectiva de design interessante
também. Como seu uso nos ultimos anos é pequeno para direcionar futuras
aplicagdes, multirotores é uma area pouco explorada.

A simetria do projeto permite o escalonamento e a centralizagao dos sistemas
de controle e do posicionamento da carga util. Os rotores de um multi-céptero
permitem uma quantidade maior de empuxo do que um helicoptero tipico o que
permite payloads maiores e sistemas de controle embarcado mais complexos,
especialmente importantes em aplicagdes de UAVs. Plataformas multi-rotor
também podem ser facilmente cobertas com uma protecdo de seguranca,
tornando-se mais seguros para operacdao em ambientes com pouco espaco, ou
em ambientes populosos, 0 que um helicoptero padrao com grandes rotores
expostos nao poderia fazer.

3.2 QUADROTOR

O Quadrotor € uma aeronave de pequena dimensao, com uma configuracao de
asa rotativa, constituida por quatro motores e respectivos propulsores que
asseguram a sua sustentacao em voo. Os motores sdo normalmente instalados
nos quatro cantos de uma estrutura cruzada possuindo no seu centro de massa
todos os equipamentos de medicdo, controle, comunicacdo e energia. Esta
aeronave pode ser totalmente autbnoma em voo, pode ser semi-autbnoma
permitindo a um piloto com menos experiencia controlar a aeronave, mas
sempre com um sistema paralelo que assegure um voo estavel ou ser
totalmente manual permitindo ao piloto assegurar todas as manobras de
controlo da aeronave.



Esta aeronave tem algumas vantagens em relacdo ao helicoptero
convencional, sendo duas delas a facilidade de construcdo nao existindo
sistemas mecéanicos complicados e frageis e devido ao facto de possuir
propulsores de menor dimensao o que facilita o voo em espacos reduzidos.

A mesma permite descolagens, aterragens verticais bem como manobras em
espacos reduzidos com obstaculos podendo o seu controlo de estabilidade e
posicao se basear apenas na variacao de velocidade dos quatro motores.

Podemos verificar que os motores 1 e 3 rodam no sentido contra horario e os
motores 2 e 4 rodam no sentido horario, isto porque os motores em rotacao
criam nao sO forcas verticais responsaveis pela sustentagdo mas também
forcas horizontais que criam um movimento de rotagdo do Quadrotor sobre o
seu eixo central (2). O facto de existir um par de motores rodando em num
sentido e outro par a rodando em outro sentido cria duas for¢as horizontais
contrarias permitindo assim controlar o movimento de rotacao do Quadrotor
sobre 0 seu eixo central aumentando assim a controlabilidade do angulo Yaw
em voo.

Figura 4— Sentido de rotacao dos motores



3.3 APLICACOES DO QUADROTOR

Este veiculo aéreo esta sofrendo um aumento continuo de utilizadores e
funcionalidades podendo ser utilizado nas mais diversas é&reas desde,
fotografia e video, actividades governamentais, militar, industriais e
educacionais.

Nas éareas de fotografia e video, podem ser usados para observar vida
selvagem, paisagens, e até criar anuncios promocionais reduzindo os custos e
aumentando a produtividade.

Na area governamental pode ser usado num conjunto de acc¢des e actividades
extensas desde investigacdo de cenas onde ocorreram crimes, investigacao de
acidentes de trafico, monitorizagdo e andlise do trafico facilitando assim a
deslocacdo de viaturas policiais ou de emergéncia, ajudando no
desmantelamento de bombas voando sobre essas zonas identificando as areas
afetadas, controle de multidées facultando imagens aéreas que permitirdo as
autoridades o controle da situagédo, ajuda na observacao e identificacao de
pessoas em zonas de desastres naturais permitindo o seu salvamento e
controle de fogos identificando os focos e a propagacao desses mesmos.

Na area militar tem aplicacdes estratégicas desde vigilancia, reconhecimento
espacial ou até de combate dependendo das suas caracteristicas e dimensdes.

Nas atividades industriais podem ter também diversas utilizagdes, sobretudo na
construcdo de edificios, pontes estradas e na manutencdo dos mesmos
podendo ser equipados com equipamentos para a deteccao de falhas.

Estes veiculos também podem ser usados por entidades educacionais desde
testes aerodinamicos a algoritmos de voo, descolagem, aterragem, exploragao
geoldgica e atmosférica e ambiente.

Figura 5 — Dranganflyer Possui uma IMU com acelerémetros e
giroscépios, de 3 eixos.



3.4 PRINCIPIO DE FUNCIONAMENTO DO QUADROTOR

O Quadrotor possui uma estrutura em cruz, cujos bracos estdo dispostos com
angulos de 90° entre si, possuindo nas extremidades motores eléctricos com
propulsores directamente acoplados responsaveis por forcas horizontais e
verticais.

Figura 6 - Esquema das forgas produzidas pela rotagdo dos propulsores a igual velocidade

Os motores e 0s propulsores sdo os responsaveis pela criacdo das forcas que
originam os movimentos da aeronave em voo. Desta maneira podemos afirmar
gue o controle da aeronave esta directamente ligado ao controle de velocidade
de cada um dos motores e respectivo propulsor.

Na Figura 6 observa-se o sentido de rotagdao dos propulsores e os vetores das
forcas criadas por cada um dos propulsores. Os vetores das forcas criadas
pelos propulsores sdo todos iguais pois giram todos & mesma velocidade. O
facto de as forcas serem iguais garante que os binarios sobre os eixos, X, Y e
Z sejam nulos garantindo assim estabilidade ao nivel do roll, pitch e yaw.

e Altitude (U; [N])

Para garantir que o Quadrotor tenha um movimento vertical ascendente em
relacdo a superficie terrestre basta garantir que o somatério das forgcas (7)
produzidas pelos quatro propulsores seja superior ao peso P [N] da aeronave.
No caso do movimento vertical descendente basta garantir que o somatério das
forcas produzidas pelos quatro propulsores seja inferior ao peso da aeronave.

U=h+h+E+F, (1)
Condig&o para uma aceleragéo positiva (Subida): p < U,

Condig&o para uma aceleracdo negativa (Descida): P > U,



Garantindo as condi¢cbes anteriores garantimos que a aeronave esta subindo
ou descendo, contudo € possivel controlar a velocidade de subida e descida da
aeronave através de incrementos AQ [rad s] positivos ou negativos nas
velocidades dos propulsores, controlando assim a respectiva forca destes de
igual forma. (Figura 7)

’/\/’,{F—“\I\ /(:‘T‘ j\*

Q,+40 Q,+A0

Figura 7— Movimento no eixo Z, Altitude.

e Roll (Uz[N m])

Este comando é responsavel pela criagao de um binario em relacdo ao eixo X,
permitindo que o Quadrotor rode em torno desse mesmo eixo. (2)

U,=F,-F, 2)

Ao aumentar a velocidade no propulsor 4 e diminuir no propulsor 2 cria-se um
movimento positivo. Uma diminuicdo da velocidade no propulsor 4 e respectivo
aumento no propulsor 2 cria um movimento negativo. (Figura 8)

‘/;/f; — fF _fi\l\ /(::Fii\_\'

Figura 8— Roll (movimento a azul).



e Pitch (Us [N m])

Este comando é responsavel pela criagdo de um binario em relacdo do eixo Y,
permitindo que o Quadrotor rode em torno desse mesmo eixo. (3)

U,=F,—-K 3)

Aumentando a velocidade no propulsor 3 e diminuindo no propulsor 1 cria-se
um movimento positivo. Uma diminuicdo da velocidade no propulsor 3 e
respectivo aumento no propulsor 1 cria um movimento negativo. (Figura 9)

@

O, A0 o,
/./j_’,'_:$i_' > /I # _ j::\
N ~_ 7

o, O T AQ

Figura 9— Pitch (movimento a azul)

e Yaw (U4 [N.m])

Este comando é responsavel pela criacdo de um binario em relacdo do eixo do
Z, permitindo que o Quadrotor rode em torno desse mesmo eixo. (4)

Uy=—h+F-FK+F “)

Aumentando as velocidades dos propulsores pares e diminuindo a velocidade
dos propulsores impares cria-se um movimento negativo (horario). Uma
diminuicdo da velocidade nos propulsores pares e um respectivo aumento nos
propulsores impares resultam na criagcdo de um movimento positivo (contra
horario). (Figura 10)



Figura 10— Yaw (movimento a azul)

3.5 Modelo de Newton — Euler

O modelo desenvolvido assume que o Quadrotor tem uma estrutura rigida e
simétrica, o referencial fixado a essa mesma estrutura tem a sua origem a
coincidir com o centro de massa da estrutura, os eixos do referencial fixado a
essa estrutura coincidem com os eixos de inércia do veiculo, os propulsores
sao rigidos e as forcas originadas pelos propulsores sao proporcionais ao
quadrado da velocidade destes.

Antes da obtencdo das respectivas equacdes que identificam o modelo é
necessario primeiro identificar o sistema de coordenadas a ser usados. Dois
sistemas de coordenadas sao suficientes para analisar a dinamica do
Quadrotor.

e O referencial fixo Terra (E)
e O referencial fixo a estrutura do Quadrotor (B)

O referencial Terra (xg, ye, ze) € um referencial fixo e o referencial do Quadrotor
(xB, B, zg) € um referencial mével, cuja dinamica pode ser escrita em relagao
ao referencial Terra.

O primeiro referencial (E) esta ligado & superficie da Terra com o eixo xg
apontando para Norte, 0 eixo ye apontando para Leste e o0 eixo zg apontando
para cima em relacdo a Terra. Este referencial sera usado para determinar a
posicdo linear £ [m] e angular ©F [rad] do Quadrotor.

O segundo referencial (B) esta ligado a estrutura do Quadrotor em que, xs
aponta para o propulsor 3, yg aponta para o propulsor 4, zg aponta para cima e
a origem deste referencial coincide com o centro de massa do Quadrotor. Este
referencial sera usado para definir a velocidade linear V2 [m s, angular w®
[rad s, as forcas F? [N] e os binarios M? [N m).



A posicao linear I do quadrotor é determinada pelas coordenadas do vector
entre a origem do referencial E e a origem do referencial B em relacdo ao
referencial E, de acordo com a seguinte equacéo (3.5).

r=[xyz )

A Figura 11 mostra a relagéo entre os dois referenciais.

Figura 11— Referenciais B (vermelho), E (preto) e o vector posicao linear I (azul)

A atitude OF [rad] do Quadrotor é definida pelas rotagdes do referencial B em
relacao ao referencial E. Existem 3 rotacbes consecutivas do referencial B em
relacdo ao E, ou seja, 0s movimentos roll, pitch e yaw.

A equacgéo (6) mostra o vector da atitude.
e =[p oyl (6)

A matriz de rotacdo Ro do referencial B em relacdo E é obtida pela
multiplicacdo das trés matrizes de rotacao dos 3 eixos.

* Rotagao sobre o eixo zz do angulo y (yaw).

Cosy —Siny O
R(y,z)=| Siny Cosy 0 (7)
0 0 1



¢ Rotagao sobre o eixo ye do angulo 6 (pitch).

Cos@ 0 Sin@
R@,y)=| O 1 0 (8)
-Sin@ 0 Cos@

¢ Rotagao sobre o eixo xg do angulo 6 (roll).

I 0 0
R(@,y)=|0 Cos¢ —Sing 9)
0 Sing Cos¢

Multiplicando as trés matrizes resulta Re (70) (17).

Ry=RW,2)R6,2)R#,2) (10)

CosyCos@ —SinyCosg+ CosySin@Sing  SinySing + CosySin@Cos@
Ry =| SinyCos@  CosyCosg+ SinySin@Sing  — CosySing + SinySin@Cos¢ |(11)
—Sin@ Cos&Sing Cos@Cos¢p

A velocidade linear V® e a velocidade angular w® sdo expressas pelas
seguintes equacoes (12) (13) respectivamente.

VE =[uvn] (12)

o =[pgr]’ (13)

Combinando as grandezas lineares e angulares, obtém-se dois vectores que
representam de forma generalizada o vector da posicao ¢ e da velocidade do
Quadrotor , de acordo com as seguintes equacoes (14) (15).

c=[rterf] =[xyzpoyl (14)

vz[VB a)B]Tz[uvaqr]T (15)



A relacao entre a velocidade no referencial B e a velocidade no referencial E é
expressa da seguinte forma (16).

I =RrV" (16)

A mesma relagdo é possivel para a velocidade angular através da matriz de
transferéncia To. A equagao seguinte mostra essa relacao (17).

0° =T,0" (17)

A matriz de transferéncia pode ser determinada a partir da resolugcdo da
seguinte equacao (18) (19) (20).

o’ =T," OF (18)
p {Z) 0 0 ¢
q|=|0[+R(@,x)7" 6 |+R(,x)"'R$ )" 0|=T,"| 0 (19)
r 0 0 v v
1 SingTan8 Cos¢Tan€
Te =|0 Coso — Sing (20)
0 Sing Cos¢
Cos@ Cos@

Desta maneira, juntando tudo numa Unica expressao resulta a velocidade linear
e angular do referencial E a partir da velocidade linear e angular do referencial
Bresulta (21).

E=Jgyv 1)

A matriz Jo é expressa pela seguinte equacao (3.22).

]@ :|:R® 03)53:| (22)
03)(3 T@

O modelo do sistema do Quadrotor tera doze estados, seis estados para a
posicao e atitude, outros seis para a velocidade linear e angular, representando
assim os seis graus de liberdade do Quadrotor.

A fim de obter o modelo dindamico do Quadrotor € necessario aplicar o
formalismo de Newton — Euler, cujas equacdes representam o total das forcas



externas e momentos de inércia que actuam que actuam no centro de massa
da estrutura do Quadrotor (23).

F* @® x (mV*® ml,, 0,,|ys®
=17, (m . ) n 3 Y33 V. 23)
M @ xX(Io") O35 L | p®

Generalizando, pode escrever-se da seguinte forma. (24)
M, 0+C,)=A 24)

Onde Mg é a matriz que contem a diagonal constituida pela massa do veiculo
e pelos momentos de inércia dos eixos X, Y e Z do veiculo (25).

(25)

S O O o © =

S O o o 3 o

S O © I © o
o

) o o o o

o O o o o

ped

Por sua vez a matriz ¢, (v) é a matriz que resulta da resolucdo dos produtos
vectoriais entre os vectores (26).

mwq — mvr
—mwp + mur
@" x(mV"*® myvp —muq
C,y=|@ < ) (26)
" x(1w") I.rq—1,qr
—I_mp+1, pr
| Iyap—1,.pq |
O vector A contem as forgas que actuam no Quadrotor (27).
A=[Fm*] =[F.F, F,m M, M, T @7)

As forcas que actuam no Quadrotor podem ser divididas em trés componentes,
de acordo com a dindmica deste.

A primeira componente resulta do efeito da aceleracdo da gravidade g [m s
no Quadrotor. Este efeito estd directamente ligado aos parametros lineares
excluindo qualquer efeito sobre os parametros angulares. Desta maneira pode
escrever-se a seguinte equacgao (28) a fim de obter Gg (€).



mgSin®
0 —mgCos@Sing
6. (&) {FGB}{R@‘FGE} R,’| 0 |[|_|-meCosting o8)
05 03 —mg 0
O3><1 0
L 0 -

Onde FP é a forga gravitica em relagéo ao referencial B e FgF em relagéo ao
referencial E. Outra propriedade que surgiu na equacao (28) foi o facto de a
inversa da matriz Re ser igual a transposta da mesma, pois € uma matriz
ortogonal normalizada.

A segunda componente deve-se ao efeito giroscépio produzido pela rotacao
dos propulsores. Este efeito surge quando a soma da velocidade dos quatro
propulsores ndo € igual a zero e quando a velocidade angular sobre o roll e o
pitch sao diferentes de zero.

Surge assim a seguinte equagao (29).

03><1 03><1
o a-| = 0 _| |71 (29)
g0 (V)2 = =D I @ x| 0[|=D'Q, || /| p |Q
i=1
1 0

Onde Jr [N m s°] é o momento de inércia total dos propulsores e Q [rad s'] é a
matriz de velocidades dos diversos propulsores (30). Observa-se que os efeitos
giroscopios estao directamente relacionados com os movimentos angulares,
dai os primeiros trés elementos da coluna da matriz ser nula, ou seja, néo
existe relacdo com os movimentos lineares.

_Q'l

Q= 2,
_Q3
Q,

(30)

Onde Q [rad s] corresponde a velocidade do propulsor 1, Qs [rad s7]
corresponde a velocidade do propulsor 2, Q3 [rad s”'] corresponde a velocidade
do propulsor 3 e Q4 [rad s'] corresponde a velocidade do propulsor 4.



A terceira componente esta relacionada com as forgas produzidos pela rotacao
dos propulsores. A proxima equacao tem em conta a distancia / [m] dos
propulsores ao centro de massa do Quadrotor, o coeficiente de impulso vertical
¢ [N s?] e o coeficiente de arrastamento d [N m s criado pela rotagdo dos
propulsores.

A equacéo (317) apresenta as forgas criadas.

0 0
0 0
U, (@)= U, | _ c(Q12+Q222+9322+Q42) 1)
U, c(Q,’ -Q,%)
U, c(Q, -Q.%)
U, | [dQ7+Q,"-Q,7+Q,")]

Encontradas as trés componentes é possivel reescrever a equacao (23)
descrevendo assim a dindmica do Quadrotor (32).

M, 0+C,(0)=G,(&)+G,,  0Q+U,Q) (3.32)

Bgyro

Escrevendo em ordem & aceleracao ,do referencial B, resulta a equacao (33).

V=M, (G,(E)+G,  )Q+U, Q) -C,1) (33)

Bgyro

A partir da resolucdo da equacao anterior (33) resulta o seguinte sistema de
equacdes referente ao referencial B (34).

u=ur—wq)+ gSiné
v==(wp —ur)— gCos@Sing

. U
w=(uq —vp) — gCos BSing + —-
m
e | J U
=2 Zg-"LgQ+—-2% 34)
P 1 1 1 1 1

XX XX XX
.
q =

— J, U,
= pr+—pQ+—
1 P 1 P 1

Yy Yy yy

) Ixx—[yy U,
IZ

y=— + —
I prq

iz Z




Em que Q [rad s'] corresponde & seguinte equacao (35).
Q= +Q, - +Q, (35)

A equacao (34) representa a dinamica do Quadrotor mas em relagdo ao
referencial B, contudo sera necessario escrever as equacoes lineares em
ordem ao referencial E e as equacdes angulares em ordem ao referencial B,
isto porque sera mais facil expressar a aceleracao linear no referencial E em
termos da identificacdo dos parametros de controlo. Desta maneira foi criado
um referencial H que combina os movimentos lineares no referencial E e os
movimentos angulares no referencial B.

A equacéo (36) mostra a velocidade ¢ no referencial H.

L[] T L[] o o T
- :{r Ea)B} {X Yqur} (36)

Escrevendo a equacdo que representa a dinamica do Quadrotor para o
referencial H, resulta (37).

FE | 055 |+ ml ., 05, {;H} (37)
M- o’ x(Iw") 043 Iis
Estruturando em ordem a aceleragéo (38).

(=M, (G, +G,,, (OQ+U,(Q)-C, () (38)

As equacoes em 25, 26, 27, 28 e 29 foram escritas em relacao ao referencial B,
deste modo e como foi definido um novo referencial que combina o referencial
E e B para descrever o modelo do Quadrotor sera necessario escrever essas
mesmas equagdes em ordem a este referencial (referencial H).

Escrevendo a matriz My em ordem ao referencial H resulta (39).

m 0 0 0 0 0
0O m 0 0 0 0

Moy —|0 0 m 0 0 0 39)
P00 0 01, 0 0
000 0 I, O
0 0 0 0 0 I,




A matriz My ndo sofre qualquer alteracao pois apresenta parametros fisicos da
estrutura do Quadrotor que ndo sao alterados. Por sua vez a matriz Cy sofre
alteracoes (40).

0
0
0 0
C, ()= = 40
H(;) {Q)BX(IG)BJ Izzrq_lyyqr ( )
—1_m+1, pr
| 1yar—1.pq |

A matriz Gy apresenta o efeito da gravidade no referencial H, este efeito
apenas se faz sentir no eixo Z. (41)

FE] |-
GH(J){OG } e 41)

3x1

Os efeitos giroscopios nao sofrem qualquer alteragdo logo a matriz sera igual
(42)

0 3x1

G a—| | ¢ 12
Hgyro(g) - JT Q ( )

As forcas produzidas pelas rotacdes dos propulsores vao sofrer uma alteracéo
ao nivel da forca total Uy no referencial H, sofrera o efeito da rotacdo do
referencial B em relacdo ao referencial E. Esta rotagdo é expressa pela matriz
de rotacdo Re multiplicada pela forga U;. (43)

" (SinySing + CosySin@Cosp)U, |
(=CosySing + SinySin6CosP)U

{ Ry OM} Cos@Cos@U ,
Uy Q)= Uy(Q)= (43)

3x3 3x3




Resolvendo a equacgéo (38) resulta o seguinte sistema de equagdes (44) que
descreve a dindmica do Quadrotor em relagao ao referencial H.

32 = (SinySing + CosySin6Cos @) —Ul
m
Y = (—CosySing + SinySinBCos @) —Ul
m

oo U
Z=—g +(CosB@Cosp)—-
m

- I, -1 J U
e Tl I o Y
p IXJC q IXX q IXX
L J U
g=—"—"pr+-L pQ+—=
Iyy Iyy I“
e I -1 U




4 - SENSORIAMENTO E CONTROLE
PID

4.1 SENSORES USADOS PARA ESTABILIDADE

O principal sensor utilizado em controle de estabilidade de UAVs é a IMU ou
central de medi¢des inércias. Ela tipicamente possui 6 ou 9 graus de liberdade,
sendo a de 6 composta por um gyrémetro e um acelerémetro de 3 eixos (X, Y,
Z) e a de 9 graus de liberdade, que possui além dos mesmos gyrémetros e
acelerbmetros uma bussola eletrénica ou magnetémetro de 3 eixos.

Os magnetémetros de trés eixos sdo pouco utilizados para o controle de UAVs
de pequeno porte, sobretudo nas plataformas do tipo multi-rotor porque os
componentes eletrénicos, principalmente os controladores de velocidade dos
motores elétricos, e os préprios motores elétricos geram grandes distor¢cdes no
campo magnético percebido por estes sensores. Os motores elétricos
utilizados nessas aeronaves sdo geralmente de alto desempenho e utilizam
imas conhecidos como terra-rara que tem altissimo grau de magnetismo. Além
disto, as correntes tipicamente envolvidas nestas aeronaves de pequeno porte
estdo na ordem de grandeza de dezenas de amperes, chegando até mesmo a
ultrapassar uma centena de amperes nos modelos de maior porte. Esta
corrente alta é chaveada (PWM) pelos controladores de velocidade gerando
também uma grande quantidade de interferéncias magnéticas. Devido as
pequenas dimensodes destes modelos, é impossivel distanciar os sensores das
fontes de interferéncia o que torna praticamente inviavel o seu uso.

Os acelerébmetros de 3 eixos medem as aceleracbes em cada um dos eixos
separadamente, ou seja, a cada instante de medicao ele “imprime” na sua
saida 3 valores de aceleragdes, respectivamente x, y, z. Por exemplo, um
acelerébmetro estatico, parado sobre uma mesa mediria apenas uma
aceleracao de 1g em z negativo. Isto se deve ao fato de que os acelerdmetros
medem a forca inercial, abaixo esta um exemplo gréafico de seu funcionamento:



GRAVITATION

FORCE

1g
X=0g
Y=0g
Z=-1g

GROUND

Figura 12— funcionamento do acelerometro.

Caso haja mais de uma forga agindo sobre a IMU ou apenas uma forga que
nao esteja agindo paralela a um dos eixos coordenados, havera uma
decomposicao vetorial das forgcas de aceleracao. Para uma aceleragao atuando
em R como no modelo abaixo teriamos;

AZ

Figura 13— funcionamento do acelerometro.



Aonde:
R”2 = Rx"2 + Ry*2 + Rz"2

cos(Axr) =Rx /R
cos(Ayr) =Ry /R
cos(Azr) =Rz /R

Axr = arccos(Rx/R)
Ayt = arccos(Ry/R)
Azr = arccos(Rz/R)

cosX = cos(Axr) = Rx /R
cosY = cos(Ayr) = Ry / R
cosZ = cos(Azr) =Rz / R

SQRT(cosX”"2 + cosY”"2 + cosZ"2) =1

Juntamente com o acelerémetro, o outro principal sensor que compde uma IMU
€ 0 gyrbmetro ou simplesmente gyro. Ele é responsavel por medir as taxas de
giro, ou velocidades angulares da central.

RateAxz = (Axz1 — Axz0) / (t1 — to).

Suas medicoes se dao em componentes desta medicdo para cada um dos
eixos, assim como as medicoes feitas pelo acelerbmetro.

O uso do giroscépio se faz necessario porque os dados do acelerémetro nao
séo suficientes para se medir a atitude de um corpo em movimento no espago.
Como visto acima, para um corpo estatico apenas com as informacdes do
acelerbmetro seria possivel obter a atitude, mas como ele também medira as
aceleracbes causadas pelo movimento do corpo, caso exista, € medira ruidos
intrinsecos a qualquer medicdo, devemos utilizar o sinal de um gyro para
corrigir esta medicédo. Esta é a principal razdo pela qual as maiorias dos
sistemas IMU usam um giroscépio para suavizar os erros acelerdmetro.

O giroscopio por sua vez, também nao esta ndo esta livre de ruidos, no entanto
como as medidas de rotacdo sdo menos sensiveis a movimentos mecanicos
lineares, o tipo de ruido que acelerémetro sofre, pode auxiliar na compensacao
de erros. Por outro lado, os giroscopios tém outros tipos de problemas como o
desvio, por exemplo: N&o voltar a taxa de valor zero quando a rotacéo
cessa. No entanto por dados acoplados que vem do acelerémetro e giroscépio
podemos obter uma estimativa relativamente melhor da inclinacdo ou atitude
do dispositivo atual do que poderiamos obter usando apenas os dados do
acelerémetro ou do giroscopio sozinhos.



4.2 FILTROS

Existem diversos modelos de filtros de controle que podem ser implementados
de forma a obter medi¢cdes mais precisas de atitude em aeronaves. Cada um
deles tem as suas peculiaridades, dificuldades e beneficios. Para o uso em um
UAV com processamento embarcado que € o caso deste estudo, devemos
procurar solu¢des que nao dependam de modelos extremamente fiéis do objeto
a ser controlado ja que isto pode ser dificil de ser levantado de um modelo
possivel de criado em um laboratério universitario. Deve-se também evitar
modelos de filtros que exijam grandes quantidades de calculos do processador,
ou a manipulacao de vastas matrizes ja que isto encareceria o processador a
ser especificado para o projeto e demandaria mais custos de energia o que
levaria a mais peso inerente ao sistema de controle, fato que deve sempre ser
evitado no projeto de aeronaves.

Um algoritmo interessante pela sua simplicidade, que foi inspirado por algumas
idéias usadas em filtro de Kalman, mas, no entanto, € de longe mais simples e
mais facil de implementar em dispositivos embarcados serd apresentado
abaixo.

A principio vamos definir o que queremos que 0 nosso algoritmo calcule ou
estime. O principal € a diregdo do vetor forga gravitacional R = [Rx, Ry, Rz] a
partir do qual podemos derivar os outros valores como Axr,Ayr,Azr or
cosX,cosY,cosZ que dard uma idéia sobre a inclinacdo do dispositivo em
relacao ao referencial fixo (terra).

Sendo:

Racc = [RxAcc,RyAcc,RzAcc]

O vetor de aceleragdes medidas pelo acelerdmetro e:
Racc(normalizado) = [RxAcc/IRaccl , RyAcc/IRaccl , RzAcc/IRaccl]

O vetor de aceleragbes medidas pelo acelerdbmetro normalizado. Este sera o
vetor de entrada do filtro ja que é um vetor de medicdes. Este filtro tera como
saida o vetor de aceleracoes estimadas:

Rest = [RxEst,RyEst,RzEst]

Temos como condicao inicial que o vetor de saida sera igual ao vetor de
entrada:

Rest(0) = Racc(0)

Aonde Rest(t) € o valor do vetor em um tempo discreto genérico “t”



Para a correcao do valor da aceleragao pelo filtro sera usado a informacgéao de
taxa de giro obtida pela leitura do giroscépio:

Rgyro = [RxGyro,RyGyro,RzGyro]

Observando a relagdo no modelo do gyro acima, do angulo a direita do
triangulo formado Rz and Rxz podemos calcular:

tan(Axz) = Rx/Rz => Axz = atan2(Rx,Rz)

Aonde atan2 é uma funcao trigonométrica similar a arcotangente (atan) mas
que retorna valores entre (-PI,Pl) e ndo (-P1/2,P1/2) como a arcotangente e tem
dois argumentos ao invés de um. Esta funcao permite converter dois valores de
Rx,Rz para angulos entre (-PI to Pl).

Conhecendo os valores de RxEst(n-1) , e RzEst(n-1) obtém-se:
Axz(n-1) = atan2( RxEst(n-1) , RzEst(n-1) ).

Como o gyro mede a taxa de variacao do angulo Axz. Pode-se estimar o novo
valor do &ngulo (n) como:

Axz(n) = Axz(n-1) + RateAxz(n) * T

Pode-se ainda aplicar um filtro que calcule a média dos valores medidos a fim
de reduzir os efeitos de ruidos de medigéo:

RateAxzAvg = ( RateAxz(n) + RateAxz(n-1) )/ 2
Axz(n) = Axz(n-1) + RateAxzAvg * T

Das equagdes acima, podemos obter o modulo do vetor Rgyro pela equacgéao:
IRgyrol = SQRT(RxGyro”2 + RyGyro”2 + RzGyro”2)

Como este vetor foi normalizado antes, pode ser reescrito como:

IRgyrol =1

Convencionando para facilidade de notacao:

x =RxGyro , y=RyGyro, z=RzGyro

E usando as equacdes logo acima temos:

x=x/1=x/SQRT(x"2+y"2+z"2)

Dividindo pelo médulo SQRT(x"2 + z*2) para normalizar:

x = (x/ SQRT(X2 +7°2) ) / SQRT( (x*2 + yA2 + z2) / (x*2 + 7°2) )



Sendo:

x / SQRT(x"2 + z"2) = sin(Axz)

Entéo:

x =sin(Axz) / SQRT (1 + y*2/ (x"2 + z"2) )

Multiplicando o numerador e denominador dentro da raiz quadrada por z*2:
x =sin(Axz) / SQRT (1 + y*2 *z "2/ (z"2 * (x"2 + z"2)) )

Como:

z/ SQRT(x"2 + z"2) = cos(Axz) e y / z = tan(Ayz)

Ento:

x = sin(Axz) / SQRT (1 + cos(Axz)"2 * tan(Ayz)"2 )

O que voltando a notacgao inicial pode ser reescrito como:
RxGyro = sin(Axz(n)) / SQRT (1 + cos(Axz(n))"2 * tan(Ayz(n))"2 )
Assim como:

RyGyro = sin(Ayz(n)) / SQRT (1 + cos(Ayz(n))*2 * tan(Axz(n))"2 )

Como dito anteriormente, ao se fazer uso de processamento de sinais e
controle embarcados na aeronave é sempre interessante que se leve em conta
o custo computacional. Levando isto em conta podemos simplificar as
equacdes a sequir:

Dividindo as duas partes da fracao por (Axz(n)):

RxGyro = 1 /SQRT (1/sin(Axz(n))*2 + cos(Axz(n))"2 / sin(Axz(n))"2 *
tan(Ayz(n))*2 )

RxGyro = 1 /SQRT (1/ sin(Axz(n))"2 + cot(Axz(n)*2 * sin(Ayz(n))"2 /
cos(Ayz(n))*2 )

Desenvolvendo:

cos(Axz(n))"2/sin(Axz(n))*2 = cot(Axz(n))"2



Temos:

RxGyro = 1 /SQRT (1/ sin(Axz(n))"2 - cos(Axz(n))"2/sin(Axz(n))*2 +
cot(Axz(n))2 * sin(Ayz(n))2 /cos(Ayz(n)*2 + cot(Axz(n))"2 )

Agrupando os termos da equacéo:

RxGyro= 1 /SQRT (1 + cot(Axz(n))"2 * sec(Ayz(n))"2 )
onde:

cot(x) =1/tan(x) and sec(x)=1/cos(x)

Esta ultima formula utilize somente duas fungbes trigonométricas, o que resulta
em um processamento mais eficiente do que a escrita anteriormente.

Considerando:

RzGyro = Sign(RzGyro)*SQRT(1 — RxGyro”2 — RyGyro”"2).

Aonde Sign(RzGyro) = 1 quando RzGyro>=0, e Sign(RzGyro) = -1 quando RzGyro<0.
O que pode ser estimado fazendo-se:

Sign(RzGyro) = Sign(RzEst(n-1))

Deve-se ter cuidado quando RzEst(n-1) assume valores préximos de 0. O filtro
pode pular de sentido de giro neste caso, e atribuir:

Rgyro = Rest(n-1).

Rz € usado como uma referéncia para o calculo dos angulos Axze Ayze
quando esta proximo de 0, os valores podem explodir e provocar resultados
errados. Estas contas os célculos das funcgdes tan () / atan () geralmente nao
tem preciséo.

Assim, em um tempo generico “t” temos.

Racc — Leitura atual do acelerémetro
Rgyro — Calculado pelo Rest(n-1) e a leitura atual do gyro.

Para o célculo de Rest(n) utilizaremos uma relagéo de pesos wi e w2:

Rest(n) = (Racc * wl + Rgyro * w2 )/ (wl + w2)



O que pode ser simplificado como:
Rest(n) = (Racc * wl/wl + Rgyro * w2/wl )/ (wl/wl + w2/wl)
Que convencionando a relagao:

w2/wl = wGyro

Obtém-se:
Rest(n) = (Racc + Rgyro * wGyro ) / (1 + wGyro)

Aonde wGyro € um coeficiente que indica o quao confiavel é a medicao do gyro
em comparacdo com a do acelerébmetro. Este valor é usualmete obtido
experimentalmente, mas para a maioria dos hUAVs de pequeno porte
utilizando IMUs convencionais assume valores entre 5 e 20.

Simplificadamente, a diferenca deste modelo de filtro para o filtro de Kalman é
que neste modelo apresentado este coeficiente é fixo e no modelo de filtro de
Kalman ele é atualizado a cada iteracdo de controle baseado nas informacdes
de ruido vindas das medicoes do. O filtro de Kalman convencional
proporcinona um controle melhor mas é mais caro computacionalmente e
depende de informacdes sobre os sensores que usualmente sdo dificeis de ser
obtidas em um ambiente de laboratério de universidade. Além disso, para
projetos nao muito complexos este filtro “adaptado” é satisfatorio.

Além disso, pode ser interessante incluir neste algoritmo apresentado uma lei
de atualiz¢cao deste coeficiente segundo informacdes dos sensores sem muita
dificuldade.

Assim:

RxEst(n) = (RxAcc + RxGyro * wGyro ) / (1 + wGyro)
RyEst(n) = (RyAcc + RyGyro * wGyro ) / (1 + wGyro)
RzEst(n) = (RzAcc + RzGyro * wGyro ) / (1 + wGyro)

Aonde, normalizando temos:
R = SQRT(RxEst(n) A2 + RyEst(n)*2 + RzEst(n)"2)
E:

RxEst(n) = RxEst(n)/R
RyEst(n) = RyEst(n)/R
RzEst(n) = RzEst(n)/R



Na figura abaixo pode-se observar a diferenga entre as leituras no tempo de
um acelerdmetro com a leitura ap6s o processamento com o uso do filtro acima
descrito:

Smooth tilting Tilting with vibration noise

— Raw Accelerometer data
— Filtered Accelerometer & Gyro data

Figura 14 - Comparacao das leituras acelerometro e gyro .

Pode-se notar uma grande melhora no sinal, o que se torna ainda mais
evidente e importante na presenca de ruidos (a direita).

4.3 CONTROLE PID:

As compensacbtes de erros de atitude para aeronaves do tipo multi-
rotor exigem em geral apenas célculos para pequenos angulos uma vez que
por ser uma plataforma inerentemente instavel, um grande angulo de atitude
pode ser dificilmente revertido ou compensado, assim, estes angulos nunca
irdo chegar a um angulo em que a formulacdo de Euler se aproximaria das
condi¢des de singularidade. Por este motivo, uma formulacdo baseada na
teoria de quatérnios torna-se complexa demais propiciando poucos ganhos em
relacdo a modelagem classica com angulos de Euler.

O controle do tipo PID consiste em uma lei de controle composta por 3
constantes Kp, Kd, Ki, que multiplicam os erros, as derivadas dos erros e suas
integrais. Para alguns casos, a constante Ki pode ser suprimida, transformando
o controle em um do tipo PD que é satisfatério para diversos tipos de hUAVs.

As equacdes que regem este tipo de controle sao:

derror,
——— . derrory = (error,, — errors, )
I_’%t t t—1

effort; = K; = ot * error, + ¢ jj!"r)rth_,

effort, = Ky * errors

Aonde:
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A estrutura inicial do PID para um multi-rotor tem como funcdo computar
correcdes para os erros de pitch e roll, e converter estes erros em um valor que
possa ser enviado aos controladores de cada um dos motores. J& que neste
tipo de aeronave é a diferenca dos empuxos dos motores que atuam sobre ele
para movimenta-lo, como pode ser visto na figura abaixo para um exemplo de
quaderi-rotor:

fatitude  fYaw 1 Pitch Roll

Figura 15- Modelo de um quadri-rotor



5 - SIMULACAO DE ESTABILIDADE

5.1 PROTOTIPO

A fim de estudar os conceitos apresentados foi construido um protétipo de uma
gangorra para simular a estabilidade de um quadrotor. A gangorra simula
apenas a estabilidade em um eixo usando apenas dois motores.

A figura abaixo apresenta a ideia para simular a estabilidade em apenas um

eixo de um quadrotor.

Eixorotagaos

) Angulo

Figura 16— Conceito de uma gangorra.

A gangorra pode ser vista como uma alavanca. Na fisica, a alavanca é
um objeto rigido que é usado com um ponto fixo apropriado (fulcro) para
multiplicar a forca mecéanica que pode ser aplicada a outro objeto (resisténcia).
Isto € denominada também vantagem mecanica, e € um exemplo do principio
dos momentos.

D, D>

Figura 17- Principio de funcionamento de uma alavanca.




A forca aplicada em pontos de extremidade da alavanca é proporcional a
relacdo do comprimento do brago de alavanca medido entre o fulcro e o ponto
da aplicacao da forca aplicada em cada extremidade da alavanca.

A equagéo fundamental das alavancas é: % ¥ B¥F = Fr x BR
onde:

= Fp é a forca potente;

= Fr é aforca resistente;

= BP é o braco potente; e
= BR é o braco resistente.

A gangorra € uma alavanca interfixa, pois seu ponto fixo fica entre as duas
forcas que atuam sobre esta maquina.

Para que, ocorra equilibrio entre os lados, o produto do brago pela forga
resultante deve ser igual em ambas as extremidades.

El E2

Figura 18— Principio de funcionamento do experimento.

Assim para manter o equilibrio na gangorra temos E1 x d1 = E2 x d2.
Como, d1 = d2 temos que E1 = E2.

Onde:

E1 — empuxo do motor um.

E2 -> empuxo do motor dois.

d1 -> distancia do ponto fixo ao motor um.

d2 -> distancia do ponto fixo ao motor dois.

Para movimentar a barra é necessario que E1 seja maior que E2, ou E2 maior
que E1.



Para saber o empuxo gerado pelo motor mais helice 9x5, foi colocado uma
balanca em uma das extremidades (figura 19). Variando o sinal PPM enviado
para o speed foi possivel tracar um grafico SINAL PPM x EMPUXO (g).

SINAL PPM x EMPUXO (g).

700
600 /
500 /
400
300

200 //

100 /
L

0 20 40 60 80 100

y = 19,464x - 608,18

Figura 19 — Grafico sinal PPM x EMPUXO

O sinal PPM varia entre 1 milisegundo a 2 milisegundos, usando a fungdo map
do arduino, o sinal foi mapeado entre 0 a 100.

Figura 20— Medicdo de empuxo.



O prototipo é constituido de:

e Uma estrutura mecanica de aluminio.

e Uma central inercial com acelerometro e gyro.
e Dois motores brusheless.

e Dois speeds para controlar os motores.

e Um microcontrolador arduino nano.

e Uma bateria nanotech 3s.

e Uma helice 9x5.

e Uma helice 9x5 reversa.

Implementado os conceitos vistos acima na parte de sensores € possivel obter
o angulo da barra, atraves da leitura do acelerometro e gyro, o valor deste
angulo é usado no controle PID onde sua saida sera a velocidade de cada
motor para manter a gangorra estavel.

A figura 20 mostra eletrénica usada na experiéncia, uma placa universal com o
microcontralador arduino nano, a central inercial da sparkfun, e os conectores
para os speed.

Figura 21— Eletronica usada.

A estrutura montada é basicamente um projeto de uma gangorra, o material
usado foi aluminio, no eixo de rotagdo foram colocados rolamentos agulha para
diminuir o atrito.

As figuras 18 e 19 mostram o protétipo para simular estabilidade.



Figura 22— Prot6tipo montado para simular estabilidade de um multirotor.

Figura 23— Prot6tipo montado para simular estabilidade de um multirotor.



5.2 CENTRAL INERCIAL

A central inercial usada na experiéncia foi a, IMU da sparkfun uma placa de
sensor muito pequeno, com 9 graus de liberdade. Tem uma interface simples
I2C, e um orificio de montagem para anexa-lo ao seu projeto.

Ela inclui:

e Acelerébmetro de trés eixos ADXL345 com resolucdo de 13 bits, e
medicao de até £ 16 g, saida digital no formato de 16 bits complemento
de dois e é acessivel através de qualquer um SPI (3 ou 4 fios ) ou 12C
interface digital. Para obter o valor G € preciso dividir o valor lido pelo
acelerbmetro pela sensibilidade. A valor da sensibilidade varia com a
resolucao que foi escolhida.

e Magnetdmetro HMC5843 de trés eixos, que ndo sera usado.

e Giroscopio-3200 ITG de trés eixos, integrado 16-bit ADCs fornecer
amostragem simultanea de gyro, ndo requerendo nenhum multiplexador
externo. Para obter o valor deg/s é preciso dividir o valor lido pelo gyro
pela sensibilidade.
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Figura 24- Central inercial (SEN-10321).

O circuito se comunica com os sensores através do protocolo 12C. Para isso, 0
circuito deve possuir um barramento ligado ao SCL e ao SDA do
microcontrolador que foram implementados por software.

A figura 25 mostra o esquematico do circuito.
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5.2.1 Protocolo 12C

O protocolo de comunicagdo em sinais 12C foi originalmente desenvolvido pela
philips em meados de 1996. Atualmente este protocolo estd amplamente
difundido e interconecta uma ampla gama de dispositivos eletrénicos. Dentre
estes encontramos varios dispositivos de controle inteligente, normalmente
microcontroladores e micropocessadores assim como outros circuitos de uso
em geral, como drivers LCD, portas de 1/O, memoérias RAM EEPROM ou
conversores de dados.

O procedimento (Figura ) de comunicacao do protocolo 12C é extremamente
simples. Basicamente temos 6 itens para analise:

O dispositivo master ajusta a condicao inicial.

O dispositivo master envia 7 bis de enderegcamento.

O dispositivo master envia o 8o bit, RW/

O dispositivo slave envia o sinal de ACK (Acknowledge)

O dispositivo master (ou slave) envia pacotes de 8 bits de dados,
sempre seguidos de um sinal ACK enviado pelo dispositivo slave (ou
master) confirmando a recepc¢ao.

6. O dispositivo master encerra a comunicagéo.

A A

START
CONOITION

Figura 26- Protocolo 12C.
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5.3 MOTOR BRUSHLESS

Motores Brushless DC sdo motores elétricos alimentados por corrente
continua de eletricidade (DC), com sistemas de comutacgéo eletrbnica, ao invés
de mecanica comutadores e escovas. Os relacionamentos atuais para torque e
frequéncia na velocidade sao lineares. Possuem imas permanentes colados no
rotor, geralmente com quatro imas em torno do perimetro. O estator do motor é
composto por electroimas, gerealmente quatro deles, colocados em cruz
formando um angulo de 90 graus entre eles. Como o rotor contem somente os
imas permanentes, ndo precissa de alimentagdo, assim nao é necesséria
nenhuma ligacédo para o rotor.

Essas caracteristicas coparadas aos moteres com escovas, garatem ao motor
brushless uma confiabilidade elevada, reducao no ruido, vida util mais longa,
eliminacdo da ionizacdao do comutator, e a reducdo total de interferéncia
electromagnética.

O motor usado no prototipo foi o TowerPro Brushless Outrunner 2410-08T

890kv, apesar de ndo ser um motor muito robusto ele € suficiente para o
projeto devido ao seu baixo custo.

Figura 27- TowerPro Brushless Outrunner 2410-08T 890kv



5.4 MICROCONTROLADORES

Um microcontrolador € um computador inteiro em um Unico chip, contendo um
processador, memoria e fungdes de entrada e saida. Além dos componentes
l6gicos e aritméticos usuais de um microprocessador de uso geral, o
microcontrolador integra elementos adicionais, tais como meméria RAM,
meméria FLASH e/ou meméria EEPROM para armazenamento de dados ou
programas, dispositivos periféricos de interfaces de E/S que podem ir de um
simples pino digital do componente a uma interface USB Ethernet ou CAN nos
mais avangados.

Com frequéncias de clock de poucos MHz ou ainda mais baixas, o0s
microcontroladores sdo considerados lentos se comparados aos
microprocessadores modernos, mas isso € perfeitamente adequado para
aplicacoes tipicas. Eles consomem relativamente pouca energia (miliwatts), e
geralmente possuem a capacidade de entrar em modo “sleep” enquanto
aguardam que aconteca algum evento interessante provocado por um
periférico, tal como o pressionar de um botdo, que os colocam novamente em
atividade. O consumo de energia enquanto estdo em modo "sleep” pode ser de
nanowatts, tornando-os ideais para aplicacbes de baixa energia e que
economizem bateria.

Existem diversos fabricantes de microcontroladores, dentre elas, as mais
populares sado: Atmel, Microchip (fabricante da familia PIC) e Philips NXT. Os
fabricantes disponibilizam diversos modelos de microcontroladores cada qual
com suas funcdes e periféricos especificos. Entao, durante qualquer projeto é
essencial a escolha do modelo que mais se adéqua a aplicacao desejada.

Para usar um microcontrolador, o cédigo a ser desenvolvido deve ser escrito,
testado, e armazenado na ROM do microcontrolador. Normalmente o software
€ escrito e compilado em um PC e entao carregado na ROM como cédigo de
maquina. Se o programa € escrito em linguagem assembler, o PC tem que ter
um compilador para gerar o cédigo de maquina para o0 microcontrolador.

O microcontrolador usado no projeto foi 0 arduino nano, este é responsavel
pela leitura dos sensores e controle de rotagdo dos motores.



Arduino é uma plataforma open-source de protétipos eletrdnicos baseados em
hardware e software flexivel e de facil uso. Este pode perceber o ambiente ao
receber como entrada de uma variedade de sensores. O microcontrolador na

placa é programado usando uma linguagem de programacgao Arduino e o
ambiente de desenvolvimento Arduino.

Reset Button
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Figura 28 — Arduino nano.



5.5 SPEED CONTROL (Controlador de velocidade)

Para controlar os motores brushless € necessario de um speed control, o
microcontrolador envia um sinal PPM para o speed, e o0 mesmo envia a
informacao para o motor através de uma corrente trifasica para o motor a partir
da corrente continua da bateria.

E um circuito eletrdnico micro processado que permite a aceleragdo
proporcional (0% até 100%).

O speed control funciona por pulsos, variando a quantidade de energia que é
transferida da bateria para o motor, possibilitando aceleragcao proporcional
conforme a posicdo do stick do radio. Abaixo estdo relacionadas algumas
destas funcoes.

Funcdo BEC (battery eliminator circuit): esta funcdo serve para alimentar o
receptor e 0s servos sem a necessidade de uma bateria separada. Um circuito
interno separa parte da voltagem da bateria de lipo, em torno de 5 volts, para
alimentar o sistema.

Funcéo Auto Cut Off : como o sistema utiliza apenas uma bateria para motor e
eletrdnicos é importante ndo deixar que o motor esgote totalmente a bateria
fazendo com que os comandos venham a falhar por falta de energia. Para que
isto ndo aconteca, assim que ele detecta que a voltagem esta abaixo de
determinado limite, o sistema corta progressivamente o motor avisando que
esta na hora de pousar. Assim, mesmo que nao tenha mais forca para girar a
hélice, vocé sempre terd uma reserva de energia (em torno de 5 minutos) para
poder comandar o aeromodelo com seguranca ate a pista.

Funcdo ON-OFF: esta funcdo impede que o motor gire quando a bateria é
conectada.

Funcdo BRAKE (Freio): a maioria dos speed control possui esta funcao, que
permite frear a hélice quando cortamos a aceleracdo do motor para que este
nao toque o solo durante o pouso.

Cada motor tem um consumo diferente, medido em kw/volts, tendo um
consumo em amperes/hora de acordo com seu tamanho e helice utilizada, por
isso necessitamos de speed controls com diferentes capacidades.

Ex: um motor brushless de 1700 Kv[Rpm/V] ira consumir em torno de 4/13
amperes. Nesse caso, o ideal para ter uma margem de seguranga é usar um
speed control acima de 18 amperes e assim progressivamente.



6 CONCLUSAO

A experiéncia para simular a estabilidade de um multi rotor saiu como
esperado, foi possivel obter uma leitura 6tima do angulo no eixo x. Usando o
controle PID foi possivel controlar a velocidade de cada motor. Os ajustes dos
ganhos KP, Kl e KD foram feitos por tentativa e erro, os mesmos forneceram
ao controle uma resposta boa porem € possivel melhorar o desempenho do
mesmo.

Ja que os resultados foram satisfatérios o proximo passo sera motor uma
estrutura igual a um quadrotor, e fixar em baixo da estrutura uma junta
universal. Com isso sera possivel simular a estabilidade em todos os eixos
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Apéndice A (especificacao arduino nano)

Especificacoes:
Microcontrolador

Tensao operacional
(nivel 1égico)

Tensao de entrada
(recomendado)

Tensao de entrada
(limites)

E / S digitais Pinos

Analdgica dos Pinos de
Entrada

DC Current per |/ O Pin

Memoria Flash

SRAM
EEPROM

Velocidade do reldgio

Atmel ATmega168 ou ATmega328

5V

12/07 V

20/06 V

14 (dos quais 6 oferecem saida PWM)

40 mA

16 KB ( ATmega168 ) ou 32 KB ( ATmega328 ), dos
quais 2 KB usados por bootloader

1 KB (ATmegal168 ) ou 2 KB ( ATmega328 )
512 bytes ( ATmegai168 ) ou 1 KB ( ATmega328 )

16 MHz



Dimensoes 0,73 "x 1,70"

Alimentacao

O Arduino Nano pode ser alimentado através do Mini-B conexao USB, 6-20V
da fonte de alimentacdo externa nao regulamentada (pino 30), ou
regulamentadas 5V fonte de alimentagéo externa (pino 27). A fonte de energia
€ automaticamente selecionado para a fonte maior de tenséo.

Memoria

O ATmega168 tem 16 KB de memdria flash para armazenamento de cédigo
(dos quais 2 KB é usado para o bootloader), 0ATmega328 tem 32 KB, (também
com 2 KB utilizada para o bootloader). O ATmega168 tem 1 KB de SRAM e
512 bytes de EEPROM (que pode ser lido e escrito com a biblioteca
EEPROM ), o ATmega328 tem 2 KB de SRAM e 1 KB de EEPROM.

Entrada e Saida

Cada um dos 14 pinos digitais do Nano pode ser usado como uma entrada ou
saida, usando as funcdes pinMode (), digitalWrite () , e digitalRead () . Eles
operam com 5 volts. Cada pino pode fornecer ou receber um maximo de 40 mA
e tem um resistor pull-up interno (desconectado por padrao) de 20-50 kOhmes.

Além disso, alguns pinos tém fung¢des especializadas:

Serial:. 0 (RX) e 1 (TX) Usado para receber (RX) e transmitir dados (TX) TTL
serial. Estes pinos sdo conectados aos pinos correspondentes do chip FTDI
USB-to-TTL Serial.

Interrupcoes externas:. 2 e 3 Estes pinos podem ser configurados para
disparar uma interrupcao por um valor baixo, uma borda de subida ou queda,
ou uma alteracao no valor.

PWM:. 3, 5, 6, 9, 10 e 11 Fornecer de 8 bits de saida PWM com a
funcao analogWrite () .

SPI: 10 (SS), 11 (MOSI), 12 (MISO), 13 (SCK). Estes pinos suporta
comunicagado SPI, que, embora fornecido pelo hardware subjacente, ndo esta
incluido na linguagem Arduino.



LED: 13. Ha um built-in LED conectado ao pino digital 13. Quando o pino esta
em HIGH o LED esté ligado, quando o pino € LOW, ele esta fora.

O Nano tem 8 entradas anal6gicas, cada uma das quais com 10 bits de
resolucdo (1024 valores diferentes). Por padrdo, eles medem do terra para 5
volts, embora seja possivel mudar o limite superior de sua faixa usando a
funcao o analogReference().

12C:. 4 (SDA) e 5 (SCL) Suporte 12C de comunicacdo (TWI) usando
a biblioteca Wire.

AREF. Tensdo de referéncia para as entradas analdgicas. Usado
com analogReference ().




Apéndice B (especificacao motor)

kv (rpm/fv)

Weight (g)

Max Current [A)
Reziztance (mh)
Max Voltage (V)
Power(W)

Shaft & (mm)
Length B {(mm)
Diameter C (mm)
Can Length O {mm)
Total Length E (mm)

Configuracao:

Direct Drive
Direct Drive
Direct Drive
Direct Drive

890
65
12

11

35
31
10
62

Heélice:

1047
1047
1047
1047

Volts:
7.4V
a.4v
9.6V

11.1v

Amps:

6.0A

J.3A

8.6A
10.9A

Empuxo:
12,3 oz / 344,4 gramas
14,7 oz / 411,6 gramas
17,6 oz / 492,8 gramas
21,5 oz / 602 gramas



Apéndice C (especificacao speed)

Figura 20 — Speed control usado na experiéncia

Amp rating: 20A

Taxa de Burst (15seg): 25A
BEC Current: 2A, 5V (Linear)
Tensao: (2-3 Lipo celular)
Dimensdes: 34x23x8mm
Peso: 19g



Apéndice D ( especificacao bateria)

Capacidade : 2650mAh

Voltagem : 3S1P /3 Cell / 11.1V
Descarga : 25C Constante Exploséao / 50C
Peso : 215¢g (incluindo plug-fio, e caso)
Dimensoées : 148x44x18mm

Plug-Balance : JST-XH



Apéndice E ( especificacao helice)

Na experiéncia foram usadas duas hélices, uma 9x5 Propeller Standard e a
outra 9x5 Propeller Counter Rotating.

Length {Inch [X])
Pitch {Inch [¥])
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Apéndice F (datasheet acelerometro)

ANALOG 3-Axis, =2 g/+4 g/+8 g/+16 g
DEVICES Digital Accelerometer

ADXL345

FEATURES GEMERAL DESCRIPTION
Ultralow power: as low as 40 pA In measurement mode and The ADXIL345 is a small thin, low power, 3-axis accelerometer
0.1 pA in stand by mode at Vs = 2.5 V itypical) with high resolution (13-bit) measurement at up to =16 g. Digital
Power consumpticn scales automatically with bandwidth putput data is formatted a5 16-bit twos complement and is acces-
User-selectable resolution sible through either a SP1 {3- or 4-wire) or I'C digital interface.
Fixed 10-bit resolution The ADXL345 is well suited for mobile device applications. i

Full resolution, where resolutlion Increases with g range,

£ the static accelerati i ity in tat- i li-
up o 13-bit reso nat+16 g (maintaining 4 mg/LS8 measures the static acceleration of gravity in tilt-sensing appli

cations, & well as dynamic acceleration resulting from motion

scale factor in all g ranges! . . 1
or shock. Its high resolution (4 mg'L5E) enables measurement
Embedded, patent pending FIFO technology minimizes host of inclinslion changes less ihan 11",
processor laad
Tap/double tap detection Several special sensing functions are provided. Activity and
Activity/inactivity monitoring inactivity sensing detect the presence or lack of motion and if
Free-fall detection the acceleration on any axis exceeds a user-set level. Tap sensing
Supply voltage range: 2.0V to 3.6V detects single and double taps. Free-fall sensing detects if the
/0 voltage range: 1.7V to Vs device is falling. These functions can be mapped to one of two
5P1{3- and 4-wirel and °C digital Interfaces inferrupt output pins. An integrated, patent pending 32-level
Flexible interrupt modes mappable to efther interrupt pin first in, first owt (FIFO) buffer can be used to store data to
Measurement ranges selectable via serial command minimize host processor infervention.
Bandwidth selectable via serial command Low power modes enable intelligent motion-based power
Wide temperature range (—40°C to +85°C) management with threshold sensing and active acceleration
;Eﬂ%ﬁ;tmrﬁ“” measurement at extremely low power dissipation.
lant

comprian The ADXL345 is supplied in a small, thin, 3 mum x 5 mm s

Small and thin: 3 mmi = 5 mm = 1 mm LGA package A
1 mm, 14-lead, plastic package.

APPLICATIONS
Handsets

Medical instrumentation
Gaming and polnting devices
Industrial instrumentation
Personal nawigation devices

Hard disk drive (HDD) protection
Friness equipment
FUNCTIONAL BLOCK DIAGRAM
lll-l ""m -
ADXLZLE PIHATR
VAN ATV Y]

[ B ' Y| p| commRoy [HOWTI
— = EI:IEI:..A:= - L CRITAL I MND -
pams || || ¥ mmm [ Vi aT2
: L]
| ;) SCVREDASS DN
13 LEVEL
FFa WAL, W ECUALT
[ ¥] ADOREES
SCLISOLK
o 5
ana = E

Figura 1.



SPECIFICATIONS

Ta=25C, V=25V, Yoo = LE W acceleration = 0 g, Cs = 1 pF tantalum, Cyp = 0.1 pF, unless otherwise noted.

Table 1. Specifications’

Parameter Test Conditions Min Typ Max Unit
SENSOR INPUT Each axiz
Mexsurement Range User selectable +2 44, 8, £16 g
Monlinearity Percentage of full scale +15 -
Initer-fois Alignment Ermar +.1 Degrees
Cross-Axis Sensitivity” £] %
CUTPUT RESOLUTICN Each axiz
&ll g Ranges T{Hbitt resolution 10 Bits
+3 g Range Full resplusticn 10 Bits
=4 g Range Full resolution 1 Blits
+8 g Range Full resolution 12 Bits
+16 g Range Full resplusticn 13 Bits
SEMSITIVITY Each axis
Sersitiity at Mo, Your, Fon +1 g, 10-bit or full resolution FE 156 286 L5Big
Scale Factor at Xoue, Your, Zan +2 g, 10-bit or full resolution 5 ia 43 mg/L5E
Sermithity at Mo, Your Fan +4 g, 10-bit resolution 116 128 143 15Big
Scals Factor at ¥om, Your, Zoan +4 g, 10-bit resolution 10 13 85 mg/L5E
Sersitivity at Mo, Yo, Zan +8 g, 10-bit resolution 58 &4 R L5Big
Scale Factor at Xows, Yo, S +8 g. 10-bit resolution 14.0 15.6 172 mg/L5E
Sensitreity at Mo, Youn, Zon +16 g 10-bit resclution 4 E) 1f L5Eg
Scale Factor at ¥oum, Your, Lon +16 g 10-bit resolution 8.1 1.2 343 mg/L5E
Sensitrvity Change Duwe to Temnperature +1.01 "
0 g BIAS LEWEL Each axis
0.g byt Fior X, Yo -150 +40 +150 My
0.g Chutypurt for Lo -250 +5{ +250 mg
0 g Offeet vs. Temperature for -, y-foss +0.8 mig"C
0.g Offeet vs. Temperature for z-fos +5 mgC
NOISE PERFDAMANCE
Moise [u-, y-fnes) Data mte = 100 Hr for +2 g, 100 or <10 15E rmns
full resolution
Maise [z-fixis) Data mte = 100 Hr for +2 g, 100 or cl5 158 s
full resolution
CUTPUT DATA RATE AND SANDWIDTH User selectable
Measuremerit fate’ £.25 3200 He
SELF-TEST? Catamtez 100 He, 20V =W <36V
Output Change in x-fs 020 210 g
Output Change in y-fxis -2.10 -3 g
Output Change in z-foas 030 140 g
POWER SUPPLY
Ciperating Wokage Range (W] 10 15 16 v
Interface Voltage Range Wooucl Vez 25V 1.7 1.8 Wy v
Viz 25V 0 15 Vi v
Supply Curent Data rate » 100 Hz 145 pA
Data rate < 10 He a0 pA
Standby Mode Leakage Curent 01 2 AL ]
Turm-0n Time* Data rate = 100 Hz 14 ms
TEMPERATURE
Cperating Temperature Rangs -0 +85 T
WHGHT
Device Weight 0 myg




Apéndice G (datasheet gyro)

Document Muomber: PS-TTG-32004-00-01 .4

7
InvenSense ITG-3200 Product Specification Revision: 1.4
e

Belease Diate: 03302010

2 Features
The ITG-3200 tuple-axis MEMS syvroscope includes a wide range of features:

-

. @

# & & & & & & & &5 & 8 & B 5 B 8

Dhgital-outpuat X-, Y-, and Z-Axis angular rate sensors (gyros) on one integrated circurt with a sensitmaty of
14375 L5Bs per “fsec and a full-scale range of 220007 58c

Three integrated 16-bit ADCs provide simultaneous sampling of gyros while requiring no external multiplexer
Enhanced bias and sensitity temperature stabibity reduces the need for user calibration

Low frequency noise lower than previous generation devices, simplifying application development and making
for more-responsive molon processing

Digitally-programmable low-pass filter

Low 6.5mA operating cwrent consumphion for long battery life

Wide VDD supply voltage range of 2.1V to 3.6V

Flexible VLOGIC reference voltage allows for I'C interface voltages from 1.71V to VDD

Standby cwrent: Spf

Smallest and thinnest package for portable devices (dxdxl Soum QFH)

Mo high pass filter needed

Twmn on tme: 50ms

Dhigital-output temperature sensor

Factory calibrated scale factor

10,000 g shock tolerant

Fast Mode I'C (400kHz) serial interface

Oo-chip iming generator clock frequency 15 accurate to +/-2% over full temperature range

Optonal external clock inputs of 32.768kHz or 19.2MMHz to synchromze with system clock

MEMS stmcture hermetically sealed and bonded at wafer level

EoHS and Green compliant




3 Electrical Characteristics

3.1 Sensor Specifications

Typical Operatng Cowewt of Section 4.2, VDD = 2.5V, VLOGIC = 1. 71V to VDD, T,=25°C
Parameter Conditions Typical Max Uit Note
GYRO SENSITIVITY
Full-Scale Range F5_SEL-3 =00 "3 4
Gryro ADC Word Lanzth 14 Bits 3
Sensitivity Scale Factor F5_SEL-3 14375 LEB/E) 3
Senzifiviry Scale Factor Telerance 25°C +ii T ]
Sensitiviry Scale Factor Variagon Creer =] % .
Temperanre
Wonlinsarity Best fit straizht ne; 25°C 0.z " ]
Cross-Axis Sensitviny ) T [
GYRO ZERO-FATE OUTPUT (ZR.O0
Initial ZR. Tolerance =4 B3
ZR0 Vanaton Crwer Temperanms A0 to <5570 =4 & 1
Power-Supply Sensitivity (1-10Hz) Sme wave, 100mVpp; VDD=22W 0z Bl 5
Power-Supply Sensitivity (10 - 230Hz) Sine wave, 100mVpp; VOD=02.1W 0.2 ] 5
Prower-Supply Sensitivity (250Hz - 100kHz) | Se wave, 100m%pp; VDD=2.2V 4 "3 5
Lingar Acceleration Sensidwviny Stafc 0l ‘el 4
GYRO NOISE PERFORMANCE F5_SEL=3
Taotal EMS noise 10Hz LFF (DLEFCFG=1) 0.3 */5-rms
Flate Woise Speciral Density At 10Hz 0.0 "/s/+Hz 2
GCYRO MECHANICAL FREQUENCIES
M-Axis 30 EE £ kHz
T-Axis 7 3 33 kHz
Z-Axis M4 ” 30 kHz
Frequency Separation Between any o axes 1.7 kHz
GYRO STARET-UF TIME DLFFCFG=0
IR0 Seriling to =1°'s of Final 50 ms g
TEMFERATUEE SENE0OR
Fangs -30 to +85 "C 2
Sensitivity IR0 LSB"™C 2
Temperanars Offset 35°C -13. 20 L5B ]
Initial Accuracy 35°C TED =
Linsarity Best fit straizht line (-30°C to +85°C) =] A 25
TEMFERATUERE RANGE
Specified Temperamrs Rangs a5 C




Apéndice H (software)

#include <Wire.h>

#include <Servo.h>

#define ACC (0x53)
#define A_ TO_READ (6)

#define GYRO 0x68

#define G_SMPLRT_DIV 0x15
#tdefine G_DLPF_FS 0x16
#define G_INT_CFG 0x17
#define G_PWR_MGM 0x3E
#define G_ TO_READ 8

Servo myservo1;

Servo myservoz;

double Input;

double Output_Motor_Left;



double Output_Motor_Right;

double Setpoint;

double error;

double M1 = 33; /Ivalor inicial do motor 1

double M2 = 32; //valor inicial do motor 2

//* Leitura inicial para remover o offset *//

int x0_ACCEL; /lprimeira leitura do acelerémetro eixo X.

int yO_ACCEL,; //primeira leitura do acelerémetro eixo Y.

int z0_ACCEL; /lprimeira leitura do acelerémetro eixo Z.

int x0_GYRO; //primeira leitura do gyro eixo X.

int yo_GYRO; //primeira leitura do gyro eixo Y.

int z0_GYRO; //primeira leitura do gyro eixo Z.

char str[512]; //string buffer to transform data before sending it to the serial port

boolean firstSample = true;

float RwAcc[3]; //projection of normalized gravitation force vector on x/y/z axis,
as measured by accelerometer

float Gyro_ds[3]; //Gyro readings
float RwGyro[3]; //Rw obtained from last estimated value and gyro movement
float Awz[2]; /langles between projection of R on XZ/YZ plane and Z axis (deg)

float RwWESst[3];



int lastTime = 0;
int interval = 0;

float wGyro = 10.0;

/I* FUNGCAO PARA INICIALIZAR O ACELEROMETRO *//
void initAcc()

{

/I* Turning on the ADXL345 *//

writeTo(ACC, 0x2D, 0);

writeTo(ACC, 0x2D, 16);

writeTo(ACC, 0x2D, 8);

/I* by default the device is in +-2g range reading *//

/* FUNCAO PARA PEGAR OS DADOS DO ACELEROMETRO, E TRANSFORMAR OS
DADOS DE 2 BYTES EM UM INT *//

void getAccelerometerData(int * result)

{
int regAddress = 0x32; //first axis-acceleration-data register on the ADXL345
byte bufffA_TO_READ];

readFrom(ACC, regAddress, A_TO_READ, buff); //read the acceleration data from
the ADXL345

/leach axis reading comes in 10 bit resolution, ie 2 bytes. Least Significat Byte first!!
/lthus we are converting both bytes in to one int

result[0] = ((((int)buff[1]) << 8) | buff[0]) - xO_ACCEL;

result[1] = ((((int)buff[3])<< 8) | buff[2]) - y0_ACCEL,;



result[2] = ((((int)buff[5]) << 8) | buff[4]) - z0_ACCEL,;
/I* Ler os valores na serial *//
/I Serial.print(result[0]);
/l Serial.print(" ");
/I Serial.print(result[1]);
// Serial.print(" ");

// Serial.printin(result[2]);

//* FUNCAO PARA PEGAR OS DADOS DO ACELEROMETRO EM G, OS DADOS SAO
DIVIDIDOS PELA Sensitivity=256 LSB/g *//

void rawAccToG(int * raw, float * RwAcc)
{
RwAccl[0] = ((float) raw[0]) / 256.0;
RwAcc[1] = ((float) raw[1]) / 256.0;
RwAcc[2] = ((float) raw[2]) / 256.0;

/I* Ler os valores na serial *//
/I Serial.print(RwAcc[0]);
// Serial.print(" ");

// Serial.print(RwAcc[1]);

// Serial.print(" ");

/I Serial.printin(RwAcc|2]);
}



//* FUNCAO PARA INICIALIZAR O GYROSCOPIO *//
void initGyro()
{

/*****************************************

“ITG 3200

* power management set to:

* clock select = internal oscillator

*  no reset, no sleep mode

* no standby mode

* sample rate to = 125Hz

* parameter to +/- 2000 degrees/sec
* low pass filter = 5Hz

* no interrupt

******************************************/

//This register (PWR_MGM=0x3E) is used to manage the power control, select the clock
source, and to issue a master reset to the device.

writeTo(GYRO, G_PWR_MGM, 0x00);

// This register (SMPLRT_DIV=0x15) determines the sample rate of the ITG-3200 gyros
(= 125Hz, or 8ms per sample).// EB, 50, 80, 7F, DE, 23, 20, FF

writeTo(GYRO, G_SMPLRT_DIV, 0x07);

// Digital low pass filter (5Hz),internal sampling rate (1kHz); Full scale selection for gyro
sensor data (+/- 2000 dgrs/sec)

writeTo(GYRO, G_DLPF_FS, Ox1E);
writeTo(GYRO, G_INT_CFG, 0x00);

}



//* FUNCAO PARA PEGAR OS DADOS DO GYROSCOPIO, E TRANSFORMAR OS

DADOS DE 2 BYTES EM UM INT *//
void getGyroscopeData(int * result)

{

/**************************************

Gyro ITG-3200 12C

registers:

temp MSB = 1B, temp LSB = 1C
x axis MSB = 1D, x axis LSB = 1E
y axis MSB = 1F, y axis LSB = 20
z axis MSB = 21, z axis LSB = 22

*************************************/

int regAddress = 0x1B;
int temp, X, vy, z;

byte buff[G_TO_READ];

readFrom(GYRO, regAddress, G_TO_READ, buff);

result[0] = ((buff[2] << 8) | buff[3]) - x0O_GYRO;
result[1] = ((buff[4] << 8) | buff[5]) - y0_GYRO;
result[2] = ((buff[6] << 8) | buff[7]) - z0_GYRO;
result[3] = (buff[0] << 8) | buff[1];

//read the gyro data from the

// temperature

ITG3200



/I* Ler os valores na serial *//
/I Serial.print(result[0]);

// Serial.print(" ");

/I Serial.print(result[1]);

// Serial.print(" ");

// Serial.printin(result[2]);
}

//* FUNCAO PARA PEGAR OS DADOS DO GYROSCOPIO EM degrees/sec, OS DADOS
SAO DIVIDIDOS PELA Sensitivity=14.375 LSBs per ¥sec *//

void rawGyroToDegsec(int * raw, float * gyro_ds)
{
gyro_ds[0] = ((float) raw[0]) / 14.375;
gyro_ds[1] = ((float) raw[1]) / 14.375;
gyro_ds[2] = ((float) raw[2]) / 14.375;

/I* Ler os valores na serial *//
/I Serial.print(gyro_ds[0]);

// Serial.print(" ");

// Serial.print(gyro_ds[1]);

// Serial.print(" ");

// Serial.printin(gyro_ds[2]);
}



void normalize3DVec(float * vector)

{
float R; // R = |Racc|

R = sqrt(vector[0]*vector[0] + vector[1]*vector[1] + vector[2]*vector[2]);

vector[0] /= R;

vector[1] /= R;

vector[2] /= R;
}

float squared(float x)

{

return x*x; // x"2

void getlnclination()
{
intw =0;
float tmpf = 0.0;
int currentTime, signRzGyro;
currentTime = millis();

interval = currentTime - lastTime;



lastTime = currentTime;

if (firstSample)

for(w=0;w<=2;w++)

{

RwEst[w] = RwAcc[w]; /finitialize with accelerometer readings

Else

/levaluate RwGyro vector
if(abs(RwWEst[2]) < 0.1)
{

//Rz is too small and because it is used as reference for computing Axz, Ayz it's error
fluctuations will amplify leading to bad results

//in this case skip the gyro data and just use previous estimate
for(w=0;w<=2;w++)
{
RwGyro[w] = RwEst[w]; /linitialize with gyro readings

else

//get angles between projection of R on ZX/ZY plane and Z axis, based on last RwEst

for(w=0;w<=1;w++)

{



tmpf = Gyro_ds[w]; //get current gyro rate in deg/s
tmpf *= interval / 1000.0f; //get angle change in deg

Awz[w] = atan2(RwEst[w],RwEst[2]) * 180/ Pl;  //get angle and convert to degrees;
atan2 returns values between [-PI,PI]

Awz[w] += tmpf; //get updated angle according to gyro movement

}

//lestimate sign of RzGyro by looking in what qudrant the angle Axz is, RzGyro is pozitive if
Axz in range -90 ..90 => cos(Awz) >= 0

signRzGyro = ( cos(Awz[0] * P1/180) >=0) ? 1 :-1; //+1 when signRzGyro<=0; -1 when
signRzGyro<0

//reverse calculation of RwGyro from Awz angles.
for(w=0;w<=1;w++)

{
RwGyro[0] = sin(Awz[0] * P1/ 180); //RxGyro; sin(Axz(x)) in rad

/I RxGyro/[(1+cos(Axz(x))"2]*[tan(Ayz(y))"2]
RwGyro[0] /= sqgrt( 1 + squared(cos(Awz[0] * P1/180)) * squared(tan(Awz[1] * Pl / 180)) );
RwGyro[1] = sin(Awz[1] * PI/ 180); //RyGyro; sin(Ayz(y)) in rad
//RyGyro/[(1+cos(Ayz(y))"2]*[tan(Axz(x))"2]
RwGyro[1] /= sqrt( 1 + squared(cos(Awz[1] * PI/ 180)) * squared(tan(Awz[0] * Pl / 180)) );
}

RwGyro[2] = signRzGyro * sqrt(1 - squared(RwGyro[0]) - squared(RwGyro[1])); //To find
RzGyro



//combine Accelerometer and gyro readings
for(w=0;w<=2;w++)
{

RwEst[w] = (RwAcc[w] + wGyro * RwGyro[w]) / (1 + wGyro); /lto update estimated
values

}

normalize3DVec(RwEst); /lto normalize the above vector

/I* Ler os valores na serial *//
/I Serial.print(RwEst[0]);

// Serial.print(" ");

/I Serial.print(RwEst[1]);

/[ Serial.print(" ");

/I Serial.printin(RwEst[2]);

}

firstSample = false;

}

/[* arm the speed controller, modify as necessary for your ESC *//
void arm()
{

setSpeed(25);

delay(1000); //delay 1 second, some speed controllers may need longer

}



void setSpeed(int speed)

{
int angle = map(speed, 0, 100, 0, 180);

myservo1.write(angle);

myservo2.write(angle);

void Compute()

{
double error_der = 0.0;
static double error_acc = 0.0;
static double error_old = 0.0;
Setpoint = 0;
Input = RwEst[0];

error = Setpoint - Input;
error_acc += error;

error_der = error_old - error;

double Kp = 1.5;
double Kd = 2.0;
double Ki = 0.01;



double U = Kp * error + Ki * error_acc + Kd * error_der;
Output_Motor_Left = (U) + M1;
Output_Motor_Right = -(U) + M2;

error_old = error;

int Mleft = map(Output_Motor_Left, 0, 100, 0, 180);
int Mrigth = map(Output_Motor_Right, 0, 100, 0, 180);
myservo1.write(Mleft < 30 ? 30 : Mleft);

myservo2.write(Mrigth < 30 ? 30 : Mrigth);



void setup()

{
Serial.begin(9600);
Wire.begin();

byte buff G[G_TO_READ];
byte buff_ A[A_TO_READ];

readFrom(GYRO, 0x1B, G_TO_READ, buff_G);

X0_GYRO = ((buff_G[2] << 8) | buff_GI[3]);
y0_GYRO = ((buff_G[4] << 8) | buff_G[5]);
z0_GYRO = ((buff_G[6] << 8) | buff_G[7]);

readFrom(ACC, 0x32,A_TO_READ, buff_A);

x0_ACCEL = (((int)buff_A[1]) << 8) | buff_A[0];
y0_ACCEL = (((int)ouff_A[3])<< 8) | buff_A[2];
z0_ACCEL = ((((int)buff_A[5]) << 8) | buff_A[4]) + 256;



delay(1000);

initAcc();

initGyro();

myservo1.attach(3);
myservo2.attach(11);

arm();

void loop()
{

if(ISerial.available())

{
int acc[3];

int gyro[4];

getAccelerometerData(acc);

rawAccToG(acc, RwAcc);



normalize3DVec(RwAcc);
getGyroscopeData(gyro);
rawGyroToDegsec(gyro, Gyro_ds);
getinclination();

Compute();
}

void writeTo(int DEVICE, byte address, byte val)
{
Wire.beginTransmission(DEVICE);
Wire.send(address);
Wire.send(val);

Wire.endTransmission();

/I* reads num bytes starting from address register on ACC in to buff array *//
void readFrom(int DEVICE, byte address, int num, byte buff[])

{

Wire.beginTransmission(DEVICE);

Wire.send(address);

Wire.endTransmission();

Wire.beginTransmission(DEVICE);
Wire.requestFrom(DEVICE, num);



inti=0;
while(Wire.available())

{

buff[i] = Wire.receive();
I++;
}

Wire.endTransmission();

}



