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Controle de trajetória do quadrotor AR.Drone 2.0 via
abordagens LQR e H∞

Rodrigo Santos Leonello

Salvador

2022

UNIVERSIDADE FEDERAL DA BAHIA 
Programa de Pos-Graduação em Engenharia Elétrica





RODRIGO SANTOS LEONELLO
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RESUMO

Esse trabalho apresenta um estudo experimental de duas técnicas de controle baseadas
na teoria de Controle Ótimo, aplicadas à um véıculo aéreo não tripulado (VANT). A
primeira técnica, baseada no ı́ndice de desempenho quadrático, é o controlador LQR. A
segunda técnica otimiza a norma H∞ levando-se em consideração a alocação de pólos
em uma região desejada, utilizando-se uma abordagem baseada em LMIs. A modelagem
matemática do véıculo é aprensentada, juntamente com experimentos para realizar a
identificação e validação dos parâmetros do modelo. Além disto, testes experimentais são
realizados a fim de investigar o desempenho de cada controlador, com e sem a presença
de perturbações externas. A plataforma de teste utilizada é o quadrotor AR.Drone 2.0 e
os algoritmos são implementados no Robot Operating System (ROS).

Palavras-chave: LQR, controle H∞, controle ótimo, quadrotor, identificação de mo-
delo, LMI.
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ABSTRACT

This work presents an experimental study of two control techniques based on the Op-
timal Control theory, applied to an unmanned aerial vehicle (UAV). The first technique,
based on the quadratic cost function, is the LQR controller. The second technique opti-
mizes the norm H∞ taking into account the pole allocation and using an approach based
on LMIs. The mathematical modeling of the vehicle is presented, along with experiments
to carry out the identification and validation of the model’s parameters. Furthermore,
practical tests are carried out in order to investigate the performance of each control-
ler, with and without the presence of external disturbances. The test platform used is
the quadrotor AR.Drone 2.0 and the algorithms are implemented in the Robot Operating
System (ROS).

Keywords: LQR, H∞ control, optimal control, quadcopter, model identification, LMI.
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4.1 Técnica de Fusão Sensorial e Estimação de Estados . . . . . . . . . . . . 30
4.2 EKF e os Estágios de Observação e Predição . . . . . . . . . . . . . . . . 32

4.2.1 Modelo de Observação por Odometria . . . . . . . . . . . . . . . 32
4.2.2 Modelo de Predição . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 32

4.3 Técnicas de Controle . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 34
4.3.1 Controle por Realimentação de Estado . . . . . . . . . . . . . . . 34

vi
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5.9 Seguimento de trajetória inclinada com o controlador LQR. . . . . . . . . 46
5.10 Sinais de controle para o seguimento de trajetória inclinada com o contro-
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Caṕıtulo

1
INTRODUÇÃO

Os véıculos aéreos não tripulados (VANTs) ou drones são aeronaves que podem ser
controladas sem que haja a presença de um ser humano à bordo. O controle à distância
pode ser efetuado por meio de dispositivos eletrônicos tele supervisionados por humanos,
ou então, pode ser implementado no próprio véıculo através de eletrônica embarcada. Na
Figura 1.1, é apresentado um modelo de VANT destinado ao uso militar.

Figura 1.1: VANT modelo Northrop Grumman RQ-4 Global Hawk (AF, 2014).

Com relação aos modelos de véıculos existentes, pode-se distingui-los basicamente
em duas subcategorias: os véıculos de asas fixas e os véıculos de asas ou pás rotativas.
Dentre as missões ou atividades tipicamente militares desse véıculo, pode-se destacar:
atividades de patrulhamento urbano, costeiro, ambiental e de fronteiras, atividades de
busca e resgate, apoio aéreo etc.

Na Figura 1.2, é posśıvel ver um modelo de VANT do tipo asa rotativa ou hélice,
com uma câmera acoplada ao mesmo, possibilitando o monitoramento visual embarcado
do voo. Esse equipamento, também conhecido como quadricóptero (quadrotor), é co-
mumente utilizado como entretenimento pela população, permitindo filmar e tirar fotos
aéreas.

1



2 INTRODUÇÃO

Dentre os VANTs atualmente existentes, a configuração do modelo visto na Figura
1.2 vem ganhando destaque por apresentar vantagens consideráveis, quando comparado
com os modelos de asa fixa e até mesmo com alguns modelos de asa móvel, como os
helicópteros.

Figura 1.2: Quadrotor modelo Phantom 4 Pro V2.0 (DJI, 2019).

Em relação ao modelo de asa fixa, a vantagem é devido principalmente a sua capaci-
dade de manobrabilidade, voo e pouso verticais, como visto em (MüLLER; LUPASHIN;
D’ANDREA, 2011) e (MELLINGER; KUMAR, 2011). Já comparado aos helicópteros
convencionais, os quadrotores utilizam rotores fixos e tem sua direção de movimento de-
terminada pela combinação de velocidades e sentido de giro dos mesmos, o que dispensa
controles mecânicos complexos de atuação dos rotores, e mais, o uso de quatro rotores ao
invés de um único, possibilita rotores menores e hélices protegidas, o que torna o voo mais
seguro dentro de ambientes fechados ou com grande quantidade de obstáculos (RAFFO,
2011; SANTANA, 2016).

Embora tais véıculos já venham sendo utilizados para fins militares há algum tempo
(FAHLSTROM; GLEASON, 2012), é notável, nos últimos anos, o crescimento de sua
utilização pela população civil, abrindo espaço para o uso em diversas áreas, como na
supervisão do tráfego de véıculos, no suporte ao gerenciamento de riscos naturais em
contruções civis, no monitoramento ambiental, no mapeamento geográfico em tarefas de
topografia, filmagem e fotografia aéreas etc (FRANCIS, 2019). Tal crescimento estimulou,
ao longo dos anos, a criação de modelos menores (CHENG-MING; MING-LI; TZU-SHUN,
2017) e com caracteŕısticas especificas para as áreas nas quais são destinados.

No meio acadêmico, por ser uma plataforma interessante de estudo, com carac-
teŕıstica não-linear, subatuada e instável, tais véıculos são frequentemente utilizados
para testar sistemas de navegação e controle, como visto em (SANTANA; BRANDÃO;
SARCINELLI-FILHO, 2016). Neste, sistemas computacionais foram desenvolvidos para
controlar uma formação ĺıder-seguidor entre dois véıculos aéreos não tripulados. Além
disso, os drones podem ser utilizados para investigar técnicas de fusão sensorial, através
de algoritmos que permitem estimar os movimentos do véıculo utilizando-se seus próprios
sensores embarcados (ENGEL; JüRGEN; CREMERS, 2014).

Em outros trabalhos, diversas técnicas de controle são exploradas no controle dos dro-
nes. Em (SETYAWAN; KURNIAWAN; GAOL, 2019), há uma implementação do controle



1.1 OBJETIVOS 3

LQR no procedimento de pouso do quadrotor, suavizando-o para evitar eventuais choques
com o solo. Em (DHEWA; DHARMAWAN; PRIYAMBODO, 2017) os autores usam a
mesma técnica de controle para solucionar o problema de estabilização do quadrotor no
estado de hovering do véıculo, enquanto que em (MARTINS; CARDEIRA; OLIVEIRA,
2019) o controlador em questão, foi utilizado para resolver o problema de seguimento de
trajetória do VANT nos 3 eixos de referência. Técnicas de controle robusto, em que incer-
tezas paramétricas oriundas do modelo matemático são consideradas, além de distúrbios
externos ao modelo, são encontradas em (SANZ et al., 2016), (BETETO et al., 2018) e
(DHADEKAR et al., 2021). A técnica de controle preditivo aplicada ao controle de seg-
mento de trajetória foi estudada em (CHIKASHA; DUBE, 2017) e (ABDOLHOSSEINI;
ZHANG; RABBATH, 2013).

1.1 OBJETIVOS

Este trabalho tem como objetivo o controle de trajetória do AR.Drone 2.0. Para
este fim, são aplicadas e comparadas as técnicas de controle LQR e H∞, ambas por
realimentação de estado. Para o controle H∞, especificações de respostas transitórias
serão levadas em consideraçãoutilizando-se alocação de polos em uma região definida via
LMIs. Testes de seguimento de trajetória e rejeição de perturbação são realizados a fim
de investigar o desempenho dos controladores.

Além disso, um modelo linear do piloto automático do AR.Drone 2.0 é estimado e
levado em consideração no projeto dos controladores.

1.2 ESTRUTURA DA DISSERTAÇÃO

Esta dissertação está estruturada da seguinte maneira:

• O Caṕıtulo 2 apresenta as caracteŕısticas gerais dos VANTs mais atuais, bem como
as caracteŕısticas do modelo adotado no estudo;

• O Caṕıtulo 3 descreve a modelagem matemática do VANT;

• O Caṕıtulo 4 aborda as caracteŕısticas dos métodos de navegação e controle empre-
gados;

• O Caṕıtulo 5 apresenta os resultados experimentais e discussões;

• As conclusões e considerações finais são descritas no Caṕıtulo 6.



Caṕıtulo

2
OS VÉICULOS AÉREOS NÃO TRIPULADOS

Segundo (RESEARCH, 2017), espera-se que o mercado de drones para aplicações
comerciais atinja 26,74 bilhões de dólares americanos, a uma taxa de crescimento anual
de 20,7% de 2016 a 2023. Pela tecnologia em ascenção, com novas tendências de utilização,
espera-se também um grande crescimento nas aplicações civil e militar.

Dada a grande perspectiva de crescimento no mercado de drones, o presente caṕıtulo
tem como objetivo abordar as caracteŕısticas gerais dos modelos de drones mais modernos,
assim como os detalhes técnicos relevantes para um melhor entendimento do comporta-
mento de tais véıculo em voo. Também será explorado, especificamente, o modelo de
drone adotado na pesquisa.

2.1 OS VANTS MODERNOS

Uma das principais justificativas para a popularização dos VANTs, segundo (SAN-
TANA, 2016), desde seu uso civil até às aplicações comerciais, é provavelmente a po-
pularização dos sistemas de piloto automático embarcados nos véıculos. Tal ferramenta
possibilitou uma pilotagem mais intuitiva por parte do operador, diferentimente dos mo-
delos mais antigos, em que a pilotagem exigia certo grau de experiência do piloto.

Um estudo a respeito das caracteŕısticas mais comuns de véıculos aéreos não tripulados
dotados de piloto automático pode ser visto em (CHAO; CAO; CHEN, 2010), onde uma
das principais funções de tal ferramenta está na estabilização de atitude (orientação)
do véıculo. Desta forma, mantendo o VANT estabilizado, através de uma malha de
controle interna, é posśıvel receber comandos externos do operador, variando os ângulos
de orientação a fim de realizar os movimentos desejados.

Na Figura 2.1, encontra-se um modelo de piloto automático. Através desse disposi-
tivo, é posśıvel auxiliar o usuário no controle do véıculo, de forma a limitar a pilotagem
há comandos simples e intuitivos. Muitos modelos de piloto automático utilizam código
aberto para controlar suas funções de baixo ńıvel, o que implica em uma maior acessibi-
lidade para os usuários que desejam modificar comportamentos com a finalidade de uma
experiência mais avançada, no controle dos movimentos do véıculo.
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Figura 2.1: Piloto automático modelo Pixhawk (PIXHAWK, 2020).

O piloto automático modelo Pixhawk, visto na Figura 2.1, por exemplo, possui com-
patibilidade com diversos códigos, dentre eles o ArduPilot (ARDUPILOT, 2016). Desta
forma, é posśıvel abstrair a categoria de véıculo utilizada, podendo ser reconfigurada para
diferentes tipos de modelo, tais como multirrotores (tri, quadri etc), helicópteros, aviões
e outros.

Em outras palavras, ao ser configurado, o piloto automático encarrega-se de relizar
as funções de baixo ńıvel do véıculo. No caso espećıfico dos VANTs de pás rotativas,
significa realizar procedimentos de decolagem, pouso e controle dos ângulos de atitude
do véıculo, por exemplo.

2.2 O VANT AR.DRONE 2.0

O VANT adotado no presente trabalho é o modelo AR.Drone 2.0, ilustrado na Figura
2.2 juntamente com os sistemas de coordenadas utilizados para fins de controle do véıculo.

Lançado inicialmente pela sua fabricante, a empresa francesa Parrot, em sua versão
1.0, o AR.Drone rapidamente foi amplamente comercializado, popularizando-se também
no meio acadêmico, como visto nos trabalhos de (BRISTEAU et al., 2011), (KRAJNı́K
et al., 2011) e (ENGEL; JüRGEN; CREMERS, 2014).

O AR.Drone possui um piloto automático e é dotado de bússola, sensor ultrassônico,
sensores inerciais (acelerômetros e giroscópios), câmeras frontal e inferior, com um com-
putador de bordo com um processador Cortex A8 de 1,00 GHz e 1GB de memória RAM,
e sistema operacional Linux. Os detalhes técnicos relativos ao hardware do AR.Drone, às
placas de rede de comunicação e gerencimanento de energia assim como o detalhamento
de sua comunicação remota via wifi podem ser encontrados em (PISKORSKI et al., 2012).

Como o AR.Drone possui comunicação via wifi, a estação de rádio controle frequen-
temente utilizada por vários outros modelos de drones acaba sendo substitúıda por dis-
positivos celulares. Dessa forma o véıculo passa a ser controlado por manetes virtuais
através do aplicativo fornecido pelo fabricante (BRISTEAU et al., 2011; PISKORSKI et
al., 2012).

Uma vez que o código fonte é fornecido pelo fabricante para consulta, tal modelo de
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Figura 2.2: Quadrotor modelo AR.Drone 2.0 e os sistemas de coordendas adotado, sendo
{w} e {b} os sistemas de coordenadas global e do véıculo, respectivamente.

drone acaba tornando-se mais vantajoso na utilizaçã acadêmica, já que torna-se posśıvel
tomar conhecimento dos protocolos de comunicação para acessar as informações do piloto
automático do véıculo. Embora os programas implementados dentro do piloto automático
do véıculo, para realizar as funções de baixo ńıvel, sejam indispońıveis, ainda assim, os
dados que têm acesso liberado facilitam a integração computacional do véıculo a uma
estação digital de controle em solo. A seguir, na Tabela 2.1 é posśıvel analisar outras
caracteŕısticas que reforçam as vantagens de utilizar-se o AR.Drone em pesquisas expe-
rimentais.

Segundo (SANTANA; BRANDÃO; SARCINELLI-FILHO, 2016), embora tenha to-
dos os dispositivos sensoriais citados, o AR.Drone não possui a capacidade de realizar um
voo pairado completamente autônomo, pois, embora os procedimentos de decolagem e
aterrisagem sejam realizados de forma autônoma, uma vez no ar, o drone começa a ”desli-
zar”, devido ao erro acumulado ao longo do tempo no sistema de medição, deslocando-se
de sua posição inicial.

2.2.1 Dados Sensoriais do AR.Drone 2.0

É posśıvel, por meio dos protocolos de comunicação disponibilizados em (PISKORSKI
et al., 2012), requisitar do piloto automático do AR.Drone o resultado do procesamento
dos sinais sensoriais. Desta forma, o firmware do véıculo retorna o seguinte conjunto de
variáveis, referenciadas aos sistemas de coordenadas visto na Figura 2.2:

s =
[
z vx vy vz θ φ ψ

]
, (.)

em que z representa a cota de altitude (m) do VANT, relativa ao solo, vx, vy e vz represen-
tam as velocidades lineares (m/s) do véıculo, em relação aos eixos xb, yb e zb. Por fim, φ,
φ e ψ representam os ângulos de orientação do véıculo (rad) referenciados ao sistema de
coordenadas global. As influências das inclinações de φ e θ já são tratadas pelo firmware.
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Tabela 2.1: Prós e Contras do VANT AR.Drone 2.0. Adaptado de (SANTANA, 2016).

Prós Contras

• Custo reduzido; • Pouca massa, suscept́ıvel a efei-
tos externos como rajadas de
vento. Pode ser amenizado por
controladores de voo robustos;

• Robusto contra quedas; • Baixo alcance da rede sem fio.
Pode ser melhorado usando rote-
adores para extensão do alcance;

• Acesśıvel no Brasil e no mundo; • Sensores de menor custo, com
qualidade da informação limi-
tada. Pode ser melhorado com
tratamento adicional aos dados
dispońıveis;

• Fácil de controlar a partir
de computadores operando como
estação em solo.

• Baixa capacidade de carga a
bordo. Não pode ser melhorado.

Também é posśıvel requisitar as imagens das câmeras e os valores de latitude e lon-
gitude (graus), obtidos do GPS e referenciados no sistema de coordenadas North, East e
Down (NED), não representados na Figura 2.2.

2.2.2 Controle de Movimentos do AR.Drone 2.0

Segundo (KRAJNı́K et al., 2011) e (ENGEL; JüRGEN; CREMERS, 2014), é posśıvel
enviar comandos de movimento para o Ar.Drone através de um protocolo espećıfico em
sua rede wifi, onde os sinais de comando são normalizados, de forma a representar per-
centualmente os movimentos desejados. O vetor de sinais de controle normalizados é
definido por:

u =
[
uθ uφ uż uψ̇

]T
, ui ∈

[
− 1.0,+1.0

]
, (.)

em que uθ e uφ representam comandos de inclinação em relação a yw e xw, que indireta-
mente representam comandos de velocidade linear sobre o eixo xb e yb, uż representa um
comando de velocidade linear sobre o eixo zw e uψ̇ representa um comando de velocidade
angular em torno do eixo z.

2.3 A PLATAFORMA ROS

A partir da fácil integração computacional do Ar.Drone com dispositivos digitais,
utilizando-se apenas comunicação via wifi, muitas ferramentas foram desenvolvidas para
executar tal tarefa, permitindo substituir os dispositivos celulares, idealizados pelo fabri-
cante, por outros dispositivos digitais, como computadores.
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Embora o fabricante tenha liberado o código fonte (PISKORSKI et al., 2012) em
C/C++, com exemplos de implementação de protocolos de comunicação a fim de acessar
os dados inerciais, imagens das câmeras etc, o mesmo mostra-se de dif́ıcil entendimento
para usuários com pouca experiência em programação. Dessa forma, novas ferramentas
surgiram a partir do SDK do fabricante, podendo-se destacar as implementadas sobre o
Robot Operating System (ROS).

A plataforma ROS, escolhida para o desenvolvimento do presente trabalho, resume-se
a um framework de robótica, compat́ıvel com ambiente Linux, que engloba um conjunto
de ferramentas prontas para serem aplicadas em robôs. Com um alto ńıvel de abstração
de código, tal ferramenta difundiu-se rapidamente pela comunidade cient́ıfica, recebendo
uma crescente contribuição por parte dos usuários. Dessa forma, duas ferramentas fo-
ram criadas para darem suporte ao funcionamento do AR.Drone, o ardrone autonomy
(MONAJJEMI, 2012) e o tum ardrone (ENGEL; JüRGEN; CREMERS, 2014).

2.4 O AMBIENTE DE SIMULAÇÃO GAZEBO

A simulação de um robô é uma poderosa ferramenta para um desenvolvedor de sis-
temas robóticos. Um simulador bem projetado torna posśıvel testar algoritmos rapida-
mente, projetar robôs, realizar testes de regressão e até mesmo treinar um sistema de
inteligência artificial (IA) usando cenários realistas.

O Gazebo oferece a capacidade de simular com precisão e eficiência populações de
robôs em ambientes internos e externos complexos. Além disso, a plataforma é gratuita,
compat́ıvel com o ROS e possui uma comunidade muito participativa, cujo crescimento
vem sendo significativo ao longo dos anos (GAZEBO, 2014). Dessa forma, um pacote
de simulação foi criado, o tum simulator (HUANG; STURM, 2014), a fim de simular o
comportamento f́ısico do AR.Drone e facilitar os testes dos controladores.

Figura 2.3: Quadrotor modelo Ar.Drone 2.0 no ambiente de simulação Gazebo.

Na Figura 2.3, é posśıvel visualizar o modelo de simulação do AR.Drone 2.0, cujos
parâmetros f́ısicos podem ser facilmente modificados de acordo com o interesse do usuário.



2.4 O AMBIENTE DE SIMULAÇÃO GAZEBO 9

Além disso, é posśıvel modificar as condições de ambiente do simulador, como em testes
de reação do modelo à rajadas de ventos ou de reação à colisão em diferentes estruturas.
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3
MODELAGEM MATEMÁTICA DO VANT

A modelagem de um VANT quadrotor pode agregar vários ńıveis de detalhamento
sobre os mecanismos que o compõem, incorporando desde representações do movimento
do corpo ŕıgido, até modelos de atuadores e de efeitos aerodinâmicos presentes em voos
reais.

No presente caṕıtulo, será discutido a modelagem matemática comumente utilizada
para o VANT quadrotor. O equacionamento será obtido a partir de equações já difun-
didas na literatura, sendo estas simplificadas para que haja um melhor entendimento da
correlação das variáveis no projeto do controlador de voo.

3.1 CONSIDERAÇÕES F́ISICAS DO QUADROTOR

O véıculo quadrotor possui quatro motores e dois eixos, o que possibilita a configuração
dos motores de diversas formas distintas, a fim de obter a simetria e o equiĺıbrio. Dentre
as formas, pode-se destacar:

• (+): eixo x alinhado ao eixo de rotação f́ısico;

• (X): eixo x disposto 45◦ dos eixos de rotação.

Essas são as configurações mais usuais, embora existam outras configurações posśıveis,
como pode ser visto na Figura 3.1. Na prática, a escolha da disposição dos rotores interfere
apenas na forma como as forças e torques serão mapeados a partir de cada motor.

10



3.2 PRINCÍPIO DE FUNCIONAMENTO DO QUADROTOR 11

Figura 3.1: Disposições e sentidos de giro dos rotores para cada configuração existente
de quadrotor (ARDUPILOT, 2016). Os sentidos de giro estão representados pela si-
glas CW e CCW (do inglês, clockwise e counter-clockwise) ou, horário e anti-horário,
respectivamente.

Considera-se o véıculo como um corpo ŕıgido, simétrico em relação aos seus eixos
principais, com o centro de gravidade coincidente com o centro geométrico, com hélices
ŕıgidas e dispostas na configuração em (X). Com relação às hélices, é importante dizer
que as mesmas possuem um ângulo de ataque fixo.

3.2 PRINĆIPIO DE FUNCIONAMENTO DO QUADROTOR

Segundo (BRANDÃO, 2013), a variação conjunta das forças de propulsão, resultantes
da velocidade angular dos motores existentes no VANT, governa a navegação do véıculo.
Na Figura 3.2, é posśıvel entender melhor o prinćıpio de funcionamento, onde dois motores
opostos giram em sentido horário, enquanto o outro par de motores gira em sentido anti-
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horário.

Figura 3.2: Prinćıpio de funcionamento do quadrotor obtido pelas variações de velocida-
des angulares dos motores (BRANDÃO, 2013). (a) Guinada no sentido anti-horário, (b)
Guinada no sentido horário, (c) Rolagem no sentido anti-horário, (d) Rolagem no sentido
horário, (e) Movimento vertical de decolagem, (f) Movimento vertical de aterrissagem,
(g) Arfagem no sentido anti-horário, (h) Arfagem no sentido horário.

3.3 MODELAGEM CINEMÁTICA DO VANT

A partir das velocidades lineares e angulares, no sistema de coordenadas do véıculo, é
posśıvel obter o modelo cinemático do quadrotor. Dessa forma, como visto na Figura 3.3,
considera-se o conjunto de coordenadas globais referenciados em 〈w〉 como q = [ξT ηT ] ∈
R6, com ξ = [x y z]T ∈ R3 sendo as translações para cada eixo e η = [θ φ ψ]T ∈ R3

sendo os ângulos de arfagem, rolagem e guinada, respectivamente.
Para obter o modelo cinemático referente às velocidades lineares, define-se o vetor

Vb = [vx vy vTz ] como sendo as velocidades do véıculo, com referencial em 〈b〉. Desta
forma, as velocidades globais podem ser obtidas da seguinte forma:

ξ̇ = RVb, (.)

em que R é uma matriz de rotação obtida na sequência XYZ, como

R =

cos(ψ)cos(θ) cos(ψ)sen(θ)sen(φ)− sen(ψ)cos(φ) cos(ψ)sen(θ)cos(φ) + sen(ψ)sen(φ)
sen(ψ)cos(θ) sen(ψ)sen(θ)sen(φ) + cos(ψ)cos(φ) sen(ψ)sen(θ)cos(φ)− cos(ψ)sen(φ)
−sen(θ) cos(θ)sen(φ) cos(θ)cos(φ)

 .
(.)

Com relação as velocidade angulares, defini-se o vetor Ω = [p q r]T como sendo
as velocidades angulares, com referencial em 〈b〉. Logo, as velocidades angulares globais
podem ser definidas da seguinte forma:
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Figura 3.3: Diagrama de corpo livre do quadrotor.

η̇ = W−1
η Ω, (.)

em que Wη é dada por

Wη =

1 0 −sen(θ)
0 cos(φ) sen(φ)cos(θ)
0 −sen(φ) cos(φ)cos(θ)

 . (.)

3.4 MODELAGEM DINÂMICA DO VANT

Uma forma de realizar a modelagem matemática de um sistema f́ısico consiste em
utilizar as equações de movimento da mecânica. Além disso, é posśıvel utilizar técnicas
de identificação de sistemas para mensurar os coeficientes existentes no equacionamento.

De forma a melhorar o entendimento da modelagem dinâmica de um VANT, é possivel
subdividi-la em duas partes, basicamente:

• Modelo dinâmico de baixo ńıvel;

• Modelo dinâmico de alto ńıvel.

Essa subdivisão é comumente utilizada na literatura, como visto em (KOO; SASTRY,
1998) e (AHMED; POTA, 2009).

3.5 O MODELO DINÂMICO DE BAIXO NÍVEL

O modelo dinâmico de baixo ńıvel representa, basicamente, a forma como o sinal de
controle (u) é convertido nas forças de propulsão (f1...4) vistas na Figura 3.3.
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Figura 3.4: Diagrama de blocos do modelo de baixo ńıvel.

Para um melhor entendimento, é posśıvel representar em diagrama de blocos as fun-
cionalidades que compõem o modelo de baixo ńıvel, como visto na Figura 3.4.

O primeiro bloco, visto na Figura 3.4, representa a malha interna de controle Pro-
porcional Derivativo (PD), sendo esta uma representação dos controladores internos do
piloto automático do VANT. As entradas do presente bloco são definidas como os valo-
res desejados para o ângulo de arfagem (θd), ângulo de rolagem (φd), taxa de guinada
(ψ̇d) e taxa de deslocamento vertical (żd) e suas relações com os valores normalizados de
(u). Logo, segundo (BRANDÃO, 2013), para a determinação de um valor de rolagem,
por exemplo, tem-se φd = uφφmax, onde φmax determina o ângulo máximo de inclinação
configurado no piloto automático. Essa mesma análise pode ser realizada para os demais
sinais de controle.

Com relação a sáıda do bloco PD, têm-se as variações de tensão (∆vm1...4) utiliza-
das para promover as alterações de velocidades angulares dos motores. Logo, podemos
representar matricialmente as relações para o presente bloco como (BRANDÃO, 2013):


∆vm1

∆vm2

∆vm3

∆vm4

 =


−1 −1 1 1
1 −1 −1 1
1 1 1 1
−1 1 −1 1



kdφ

˙̃φ+ kpφφ̃

kdθ
˙̃θ + kpθθ̃

kdψ
¨̃ψ + kpψ

˙̃ψ

kdz ¨̃z + kpz ˙̃z

 , (.)

em que φ̃ = φd − φ, por exemplo, é o erro de rolagem existente entre o valor desejado e
o valor medido da variável. As constantes kpi e kdi referem-se aos ganhos proporcionais e
derivativos, respectivamente, do controlador de baixo ńıvel.

No segundo bloco do diagrama de baixo ńıvel encontra-se a modelagem dinâmica dos
motores. Os aeromodelos utilizam comumente os motores sem escovas (brushless), cujo
modelo se assemelha ao de um motor CC convencional. Dessa forma, segundo (OGATA,
2000) tem-se:

vm = Lm
dia
dt

+Rmia + vb, (.)

em que vm representa a tensão de armadura aplicada ao motor, Lm a indutância, Rm a
resistência, ia a corrente de armadura e vb a força contra-eletromotriz, que por sua vez é
dada por:

vb = kbwm, (.)
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em que kb é a constante de força contra-eletromotriz, ao considerar o fluxo de campo
magnético φ constante, e wm é a velocidade angular desenvolvida pelo motor.

Como o motor está conectado ao rotor através de uma relação de engrenagens, a
equação da inércia rotacional é dada por:

Jm
d

dt
wm +Bmwm = τm −

τl
r
, (.)

em que Jm refere-se ao momento de inércia do eixo do motor, Bm um termo dissipativo,
r a relação de engrenagens e τl o torque de carga. Por sua vez, para o torque produzido
no eixo do motor, tem-se:

τm = kmia, (.)

em que km é a constante do motor.
Ao considerar a constante de tempo elétrica muito menor que a mecânica, ou seja,

Lm
Rm
� Jm

Bm
, ao associar (.), (.), (.) e (.), tem-se:

vm =
RJm
km

d

dt
wm +

(
RBm

km
+ kb

)
wm +

R

rkm
τl. (.)

Por sua vez, o terceiro bloco representa o modelo de propulsão, que conforme (CAS-
TILHO; LOZANO; DZUL, 2005), pode ser aproximado da seguinte forma:

f = Cfwm
2, (.)

τl = Cτwm
2, (.)

em que Cf e Cτ são parâmetros aerodinâmicos inerentes à construção do rotor.
Dessa forma, é posśıvel finalizar a representação do modelo de baixo ńıvel. Ao definir o

modelo de propulsão, é possśıvel completar a relação entre vm e wm apresentada em (.),
considerando-se que cada um dos motores do quadrotor é comandado por vm = v0 +∆vm,
em que v0 representa a tensão de referência necessária para que o drone compense seu peso
e execute um voo pairado. Em (BRANDÃO, 2013), é posśıvel encontrar os parâmetros
do modelo de baixo ńıvel do AR.Drone, obtidos de forma experimental. Estes podem ser
vistos na Tabela 3.10.

Tabela 3.1: Parâmetros do modelo de baixo ńıvel do AR.Drone.

kpφ = kpθ = 10 [V/rad] kpψ = 15 [V/rad] kpz15 [V/m]

kdφ = kdθ = 1, 0 [V/rad] kdφ = 0, 01 [V · s/rad] kdφ = 10 [V · s/rad]

r = 8, 5 R = 8, 214 [Ω] Jm = 2, 8 · 10−8 [kg ·m2]

Bm = 1, 06 · 10−5 [N ·m · s] km = 0, 39 [N ·m/A] kb = 8, 0 · 10−5 [N ·m/A]

Cf = 1, 14 · 10−9 [N · s2] Cτ = 3, 2 · 10−11 [N ·m · s2] φmax = 12 [◦]

θmax = 12 [◦] ψ̇max = 100 [◦/s] żmax = 0, 7 [m/s]
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3.6 O MODELO DINÂMICO DE ALTO NÍVEL

O modelo dinâmico de alto ńıvel engloba as equações que representam a relação das
forças de propulsão (f1...4), provenientes do modelo de baixo ńıvel, sobre o corpo do
véıculo. É posśıvel visualizar melhor as relações no diagrama de blocos da Figura 3.5.

Figura 3.5: Diagrama de blocos do modelo de alto ńıvel.

Para deduzir o equacionamento que representa o comportamento dinâmico do drone, é
utilizado o formalismo de Newton-Euler, como visto em (BOUABDALLAH, 2007), (KIM;
KANG; PARK, 2010) e (RAFFO, 2011). Este formalismo consiste em unir as equações
de Euler e Newton para descrever os fenômenos f́ısicos envolvidos no movimento de um
corpo ŕıgido, tanto de translação quanto de rotação. Logo, através da formulação de
Newton-Euler, têm-se: [

mI3 O3×3

O3×3 I

] [
ξ̇

Ω̇

]
+

[
Ω×mξ
Ω× IΩ

]
=

[
f
τ

]
, (.)

I =

Ixx Ixy Ixz
Iyx Iyy Iyz
Ixz Iyz Izz

 , (.)

em que I3 ∈ R3×3 é a matriz identidade, I ∈ R3×3 é a matriz de inércia e m é a massa
do VANT. Além disto, ξ̇ e Ω̇ são os vetores de aceleração linear e angular, respectiva-
mente. Por fim, f e τ são os vetores que representam o somatório de forças e torques
aplicados ao véıculo, tanto provenientes dos atuadores quanto dos efeitos aerodinâmicos,
com referencial no centro de gravidade do drone.

3.6.1 Forças e Momentos Aerodinâmicos

Na Tabela 3.2 será apresentada as principais forças e momentos aerodinâmicos exis-
tentes no quadrotor e suas respectivas representações matemáticas, segundo (BOUAB-
DALLAH, 2007).

Os parâmetros existentes na Tabela 3.2 são definidos da seguinte forma:

• ρ: densidade do ar;

• A: área do disco formado pela rotação das pás;

• CT , CH e CQ: coeficientes de tração, força de eixo e de arrasto, respectivamente;

• R: raio do disco formado pela rotação das pás;
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Tabela 3.2: Principais Forças e momentos aerodinâmicos do quadrotor.

Força de Tração ou Empuxo (T),
Força de Eixo ou Hub (H) e Tor-
que Aerodinâmico (Q): represen-
tam as forças e torques resultan-
tes relacionados ao giro da hélice.

T = ρACT (ΩR)2

H = ρACH(ΩR)2

Q = ρACQ(ΩR)2

Torque de Tração (τ): produzido
pela diferença entre os empuxos
dos motores. 4∑

i=1

τ bi = l

T4 − T2

T1 − T3

0


Torque Induzido (τr): produzido
pela influência da rotação dos mo-
tores no véıculo.

−τ br = jr

−ΩRω
b
y

ΩRω
b
x

δΩR
δt


Força de Arrasto (FD): Força
produzida pela velocidade rela-
tiva entre o fluxo de ar e o véıculo. ~FD = FD(−~eV )

Precessão Giroscópica: Torque
que surge nas pás, durante o voo,
por conta do fenômeno da dissi-
metria de sustentação.

~T = ~ΩP × ~L

• Ω: velocidade de rotação das pás;

• Ti: força de tração gerada por cada hélice;

• l: distância entre o centro de cada rotor e o centro de massa do véıculo;

• τ br : torque induzido pelo rotor, no referencial do véıculo;

• jr: inércia do rotor;

• ΩR: velocidade residual de rotação dos rotores;
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• Ωb
x e Ωb

y: velocidades angulares, nos eixos x e y, com referencial no véıculo;

• τ : constante de tempo do motor;

• Km: ganho DC do motor;

• ui: sinal de entrada;

• Qi: torque no eixo do motor;

• FD: força de arrasto;

• ~eV : vetor unitário com o sentido da velocidade do véıculo;

• ~ΩP : velocidade de precessão;

• ~L: eixo perpendicular ao plano das pás;

3.6.2 Estudo do Movimento do Quadrotor

Na modelagem matemática, é desconsiderado o efeito de Precessão Giroscópica, pois
o mesmo pode ser negligenciado, já que no quadrotor um par de hélices tende a anular
o torque exercido pelo outro. Dessa forma, pode-se descrever os fenômenos a seguir,
segundo (BOUABDALLAH, 2007).

• Momentos de Rolagem ou Roll ;

A rolagem refere-se à rotação em torno do eixo X, sofrendo influência dos fenômenos
descritos na Tabela 3.3.

Na Tabela 3.3, Iyy e Izz referem-se aos momentos de inércia dos eixos Y e Z, respec-
tivamente, h é a distância horizontal entre o centro da hélice e o centro de massa, Hyi , a
força de eixo em Y gerada por cada um dos atuadores e Rmxi , os momentos de rolagem
no eixo X gerados por cada um dos atuadores.

• Momentos de Arfagem ou Pitch ;

A arfagem refere-se à rotação em torno do eixo Y, sofrendo influência dos fenômenos
descritos na Tabela 3.4.

Na Tabela 3.4, Ixx refere-se ao momento de inércia do eixo X, Hxi , a força de eixo em
X gerada por cada um dos atuadores e Rmyi , os momentos de arfagem no eixo Y gerados
por cada um dos atuadores.

• Momentos de Guinada ou Yaw ;

A guinada refere-se à rotação em torno do eixo Z, sofrendo influência dos fenômenos
descritos na Tabela 3.5.
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Tabela 3.3: Momentos de rolagem.

Efeito Giroscópico de
Rotação

θ̇ψ̇(Iyy − Izz)

Torque Induzido

(Efeito de Rotação das Pás)
jrθ̇Ωr

Torque de Tração

(Efeito dos Atuadores)
l(T4 − T2)

Torque de Eixo por Voo
Lateral

(Efeito Aerodinâmico)

h(
∑4

i=1 Hyi)

Torque de Rolagem por Voo
Frontal

(Efeito Aerodinâmico)

(−1)i+1
∑4

i=1Rmxi

Tabela 3.4: Momentos de arfagem.

Efeito Giroscópico de
Rotação

φ̇ψ̇(Izz − Ixx)

Torque Induzido

(Efeito de Rotação das Pás)
jrφ̇Ωr

Torque de Tração

(Efeito dos Atuadores)
l(T1 − T3)

Torque de Eixo por Voo
Frontal

(Efeito Aerodinâmico)

h(
∑4

i=1Hxi)

Torque de Eixo por Voo
Lateral

(Efeito Aerodinâmico)

(−1)i+1
∑4

i=1Rmyi

• Forças no Eixo X;

O véıculo sofre alteração de posição espacial no eixo X pela influência dos fenômenos
descritos na Tabela 3.6.

Na Tabela 3.6, Cx refere-se ao coeficiente de arrasto no eixo X e Ac é a área da
fuselagem do quadrotor.

• Forças no Eixo Y;

O véıculo sofre alteração de posição espacial no eixo Y pela influência dos fenômenos
descritos na Tabela 3.7.
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Tabela 3.5: Momentos de guinada.

Efeito Giroscópico de
Rotação

θ̇φ̇(Ixx − Iyy)

Contra - Torque Inercial jrΩr

Diferença de Torques
Aerodinâmicos

(−1)i+1(
∑4

i=1Qi)

Diferenças de Torques de
Eixo em Voo Frontal

l(Hx2 −Hx4)

Diferenças de Torques de
Eixo em Voo Lateral

l(Hy3 −Hy1)

Tabela 3.6: Forças no Eixo X.

Força de Tração

(Efeito dos Atuadores)
(senψsenφ+ cosψsenθcosφ)

∑4
i=1 Ti

Força de Eixo na

Direção X
−
∑4

i=1Hxi

Força de Arrasto 1
2
CxAcρẋ|ẋ|

Tabela 3.7: Forças no Eixo Y.

Força de Tração

(Efeito dos Atuadores)
(−cosψsenφ+ senψsenθcosφ)

∑4
i=1 Ti

Força de Eixo na

Direção Y
−
∑4

i=1 Hyi

Força de Arrasto 1
2
CyAcρẏ|ẏ|

Na Tabela 3.7, Cy refere-se ao coeficiente de arrasto no eixo Y.

• Forças no Eixo Z;

O véıculo sofre alteração de posição espacial no eixo Z pela influência dos fenômenos
descritos na Tabela 3.8.

Tabela 3.8: Forças no Eixo Z.

Força de Tração

(Efeito dos Atuadores)
(cosφcosθ)

∑4
i=1 Ti

Força Peso mg

Na Tabela 3.8, m refere-se à massa e g, à aceleração da gravidade.
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3.6.3 Equação do Movimento

Ao juntar os fenômenos descritos na Seção 3.6.2, têm-se as seguintes equações não
lineares representativas do comportamento do quadrotor, para cada um dos seis eixos:



Ixxφ̈ = θ̇ψ̇(Iyy − Izz) + jrθ̇Ωr + l(T4 − T2)− h(
∑4

i=1 Hyi) + (−1)i+1
∑4

i=1Rmxi ,

Iyyθ̈ = φ̇ψ̇(Izz − Ixx)− jrψ̇Ωr + l(T1 − T3) + h(
∑4

i=1Hyi) + (−1)i+1
∑4

i=1 Rmyi ,

Izzψ̈ = θ̇φ̇(Ixx − Iyy) + jrθ̇Ωr + (−1)i+1
∑4

i=1Qi + l(Hx2 −Hx4) + l(Hy3 −Hy1),

mẍ = (senψsenθ + cosψsenθcosφ)
∑4

i=1 Ti −
∑4

i=1 Hxi − 1
2
CxAcρẋ|ẋ|,

mÿ = (−cosψsenφ+ senψsenθcosφ)
∑4

i=1 Ti −
∑4

i=1 Hyi − 1
2
CyAcρẏ|ẏ|,

mz̈ = mg − (cosφcosθ)
∑4

i=1 Ti.

(.)

Os parâmetros do modelo de alto ńıvel do quadrotor AR.Drone, com massa m =
0.380 kg, são apresentados na Tabela 3.9 (BRANDÃO, 2013) .

Tabela 3.9: Parâmetros do modelo de alto ńıvel do AR.Drone.

Ixx = 9, 57 · 10−3 [kg ·m2] Ixy = 0 [kg ·m2] Ixz = 0 [kg ·m2]

Iyx = 0 [kg ·m2] Iyy = 18, 57 · 10−3 [kg ·m2] Iyx = 0 [kg ·m2]

Izx = 0 [kg ·m2] Izy = 0 · 10−3 [kg ·m2] Izz = 25, 55 [kg ·m2]

3.7 O MODELO DINÂMICO SIMPLIFICADO DE UM VANT

A modelagem realizada na seção 3.3.2 busca englobar a maior parte dos fenômenos
f́ısicos envolvidos na operação de voo do VANT, o que resulta na utilização de uma grande
quantidade de equações e parâmetros.

O projeto de controladores de voo, a partir de uma modelagem como a vista anterior-
mente, consiste em definir os sinais de controle do modelo de alto ńıvel f e τ para serem
alimentados nas equações do modelo de baixo ńıvel, sendo, por sua vez, reversamente
transformados nos sinais reais (u). Tal forma de projetar controladores pode-se tornar
uma tarefa complexa.

Uma simplificação do modelo pode ser vista em (BOUABDALLAH, 2007), em que
as forças de eixo (hub) e os momentos de rolagem são negligenciados, e os coeficientes de
arrasto e tração são considerados constantes. Além disto, as entradas do sistema podem
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ser mapeadas de forma a possibilitar que cada um dos seis estados de interesse (φ, θ, ψ,
x, y, z) tenha apenas relação direta com uma das entradas. Dessa forma, considerando-se
que cada entrada Ui está associada às velocidades de rotação das pás, é posśıvel definir
um modelo no espaço de estados para o quadrotor.

Definem-se Ui, i = 1, 2, 3, 4 como:
U1 = d(Ω2

1 + Ω2
1 + Ω2

3 + Ω2
4),

U2 = b(Ω2
4 − Ω2

2),

U3 = b(Ω2
1 − Ω2

3),

U4 = d(Ω2
2 + Ω2

4 − Ω2
1 − Ω2

3),

(.)

sendo b e d os fatores de tração e de arrasto, respectivamente. Para o vetor de estados

X =
[
φ φ̇ θ θ̇ ψ ψ̇ z ż x ẋ y ẏ

]T
, (.)

tem-se o modelo simplificado Ẋ = f(X,U) do quadrotor da seguinte forma:

φ̇,
θ̇ψ̇(Iyy−Izz)

Ixx
+ θΩRJr

Ixx
+ lU2

Ixx
,

θ̇,
φ̇ψ̇(Iyy−Iyy)

Ixx
− φΩRJr

Iyy
+ lU3

Iyy
,

ψ̇,
θ̇φ̇(Ixx−Iyy)

Izz
+ lU4

Izz
,

ż,

g − (cosφcosθ)U1

m
,

ẋ,

(cosφsenθcosψ + senφsenψ)U1

m
,

ẏ,

(cosφsenθcosψ − senφsenψ)U1

m
,

(.)

sendo a velocidade residual de rotação:

ΩR = −Ω1 + Ω2 − Ω3 + Ω4. (.)

A partir de (.), é possivel notar que os ângulos e suas derivadas não dependem
dos componentes de translação. Por outro lado, as translações dependem dos ângulos.
Segundo (BOUABDALLAH, 2007), dessa forma pode-se imaginar, idealmente, o sistema
geral descrito como sendo constitúıdo por dois subsistemas: as rotações angulares e as
translações lineares, como visto na Figura 3.6.
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Figura 3.6: Conexão dos subsistemas de rotação e translação. (Adaptado de BOUAB-
DALLAH, 2007).

3.8 O MODELO DINÂMICO SIMPLIFICADO DO AR.DRONE 2.0

Para o modelo dinâmico do AR.Drone, uma forma simplificada de modelagem pode ser
considerada, em que a resposta do véıculo aos comandos reais (u) é regida por equações
lineares, substituindo as equações tradicionais de modelagem do quadrotor. Tal con-
sideração torna-se posśıvel pela ação do piloto automático do véıculo, como visto em
(KRAJNı́K et al., 2011).

Em (BRISTEAU et al., 2011) e (PISKORSKI et al., 2012), uma descrição mais de-
talhada a respeito da tecnologia embarcada no piloto automático do véıculo pode ser
vista, nas quais encontram-se controladores lineares, sintonizados para funcionar sem so-
bressinal e com tempo de acomodação mı́nimo. A atuação do piloto automático, cuja
arquitetura pode ser vista na Figura 3.7, garante que os comandos de inclinação envia-
dos para o véıculo não afetem sua altitude, possibilitando realizar movimentos laterais e
longitudinais com altitude constante.

Dessa forma, têm-se as seguintes equações simplificadas, como respostas dos comandos

u =
[
uθ uφ uż uψ̇

]T
:
θ̈ = Kθw

2
θθmaxuθ − 2ζθwθθ̇ − w2

θθ,

φ̈ = Kφw
2
φφmaxuφ − 2ζφwφφ̇− w2

φφ,

z̈ = (Kż żmax
τż

)uż − ( 1
τż

)ż,

ψ̈ = (
Kψ̇ψ̇max

τψ̇
)uψ̇ − ( 1

τψ̇
)ψ̇,

(.)

em que Kφ, Kθ, Kż e Kψ̇ são interpretados como os ganhos de processo, wθ e wφ, as
frequências naturais, ζφ e ζθ, os coeficientes de amortecimento e τż e τψ̇, as constantes

de tempo. Além disto, θmax, φmax, żmax e ψ̇max representam parâmetros limitadores das
orientações de rolagem e arfagem, de velocidade vertical e de guinada, respectivamente.

As equações não lineares que descrevem o comportamento de x e y, obtidas a partir
de (.), neste trabalho, considerando-se as forças de arrasto translacional, são dadas
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Figura 3.7: Arquitetura de controle do piloto automático do AR.Drone (SANTANA,
2016).

por: {
ẍ = (cosφsenθcosψ + senφsenψ)g − Cxẋ,
ÿ = (cosφsenθsenψ − senφcosψ)g − Cyẏ,

(.)

em que Cx e Cy são os coeficientes de arrasto.
Finalmente, considerando-se que o sinal abstrato de alto ńıvel U1 nada mais é do que

a força necessária para que o drone mantenha-se numa determinada altitude (U1 = mg),
tem-se o seguinte modelo simplificado resultante:

ẍ = (cosφsenθcosψ + senφsenψ)g − Cxẋ,
ÿ = (cosφsenθcosψ − senφsenψ)g − Cyẏ,
z̈ = (Kż żmax

τż
)uż − ( 1

τż
)ż,

θ̈ = Kθw
2
θθmaxuθ − 2ζθwθθ̇ − w2

θθ,

φ̈ = Kφw
2
φφmaxuφ − 2ζφwφφ̇− w2

φφ,

ψ̈ = (
Kψ̇ψ̇max

τψ̇
)uψ̇ − ( 1

τψ̇
)ψ̇,

(.)

em que as entradas reais de controle (u) relacionam-se com as dinâmicas de rotação e
altitude, e os ângulos resultantes influenciam as dinâmicas translacionais de x e y. Esta
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representação mostra-se vantajosa, quando comparada com (.), pela simplificação do
modelo. Além disto, segundo (SANTANA, 2016), a possibilidade de abstrair os sinais
de comando de alto ńıvel possibilita aplicar tal modelo em qualquer véıculo que possua
piloto automático, seja ele quadrotor ou não.

Ao configurar o piloto automático para que seja permitido somente pequenos ângulos
de inclinação (θ e φ) e ângulo de guinada (ψ) nulo, torna-se posśıvel linearizar as equações
vistas em (.), levando-se em consideração que sen(α) ≈ α e cos(α) ≈ 1, logo:{

ẍ = gθ − Cxẋ,
ÿ = −gφ− Cyẏ.

(.)

Na Figura 3.8, é posśıvel visualizar, no domı́nio da frequência, os subsistemas que
compõem o modelo simplificado.

Figura 3.8: Representação do modelo simplificado do véıculo no domı́nio da frequência.

3.8.1 Identificação dos Parâmetros do Modelo Simplicado do Ar.Drone 2.0

Para estimar os valores dos parâmetros das equações (.) e (.), foram realizados
experimentos para a identificação do modelo linear, produzindo os resultados da Tabela
3.10. Foi observado experimentalmente que os valores de Kθ e Kφ estão condicionados
aos módulos das respectivas entradas de controle.

Nas Figuras 3.9 a 3.11, são apresentados os resultados experimentais para cada grau
de liberdade, juntamente com as respostas do modelo linear, implementado a partir dos
parâmetros encontrados.

Os resultados foram apresentados seguindo a organização dos subsistemas visto na
Figura 3.8, onde as entradas são representadas por uθ, uφ, uż, uψ̇, θ e φ, e as sáıdas, por
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Tabela 3.10: Parâmetros do modelo matemático do AR.Drone 2.0.

Kθ =

{
1, 0, se |uθ| ≥ 0, 5

2, 0, se |uθ| < 0, 5
Kφ =

{
1, 0, se |uφ| ≥ 0, 5

2, 0, se |uφ| < 0, 5

Kż = 1,24 Kψ̇ = 0,91

θmax = 0,21 [rad] φmax = 0,21 [rad]

żmax = 0,70 [m/s] ψ̇max = 1,74 [rad/s]

ωθ = 4,82 [Hz] ωφ = 4,86 [Hz]

ζθ = 0,45 ζφ = 0,49

τż = 0,52 [s] τψ̇ = 0,08 [s]

θ, φ, ż, ψ̇, x e y, respectivamente.

Figura 3.9: Resultado da identificação de parâmetros para o teste em θ e x.

3.8.2 Avaliação Experimental do Modelo Simplicado do Ar.Drone 2.0

A fim de validar os parâmetros identificados na Tabela 3.10, foi aplicado, em malha
aberta, tanto no véıculo como no modelo matemático, o seguinte sinal de teste:

ui = 0, 5sen
(2π

T
t
)

+ 0, 3sen
(2π

T
t
)
,

em que T = 5s. Segundo (SANTANA, 2016), sinais compostos por somatório de senoides,
como este sinal apresentado, são úteis pois estimula a resposta do véıculo em frequências
similares às requisitadas no problema de seguimento de trajetória.

Nas Figuras 3.12 a 3.14, são apresentados os resultados experimentais para cada grau
de liberdade, juntamente com as respostas do modelo linear implementado. Os sinais



3.8 O MODELO DINÂMICO SIMPLIFICADO DO AR.DRONE 2.0 27

Figura 3.10: Resultado da identificação de parâmetros para o teste em φ e y.

Figura 3.11: Resultado da identificação de parâmetros para o teste em ψ̇ e ż.

reais de entrada (u = ui) estão relacionados com seus respectivos graus de liberdade,
enquanto que x e y relacionam-se com os próprios sinais resultantes de θ e φ.

Ao analisar as Figuras 3.12 a 3.14, é posśıvel observar uma aproximação satisfatória
entre o comportamento real e simulado do véıculo, validando assim os parâmetros encon-
trados na etapa de indetificação do modelo para que sejam utilizados na etapa de projeto
dos controladores.
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Figura 3.12: Comparação entre a resposta do modelo e os dados sensoriais do véıculo
para φ e y.

Figura 3.13: Comparação entre a resposta do modelo e os dados sensoriais do véıculo
para ψ̇ e ż.
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Figura 3.14: Comparação entre a resposta do modelo e os dados sensoriais do véıculo
para θ e x.



Caṕıtulo

4
SISTEMA DE NAVEGAÇÃO E CONTROLE DO VANT

O problema de navegação e controle em quadrotores atrai a atenção de muitos pes-
quisadores, uma vez que tais véıculos se caracterizam por serem subatuados e terem não
linearidades em seu comportamento.

Para que o VANT estabilize e siga uma determinada referência de posição ou atitude,
é necessário o desenvolvimento de leis de controle que comandem o dispositivo. Atrelado
a isto, é impressind́ıvel um bom sistema de sensoriamento para que o véıculo tenha o
entendimento de sua localização espacial.

Neste caṕıtulo será apresentada a técnica de fusão sensorial e estimação de estados
adotada, assim como as técnicas de controle por realimentação de estado implementadas
no véıculo.

4.1 TÉCNICA DE FUSÃO SENSORIAL E ESTIMAÇÃO DE ESTADOS

Um sistema de navegação é composto basicamente por sensores, embarcados ou exter-
nos ao véıculo, e algoritmos de processamento de dados capazes de fornecer informações
suficientes para o controle durante o voo. No caso do presente trabalho, utilizam-se
somente os sensores embarcados no véıculo AR.Drone, que por sua vez alimentam os
algoritmos da estratégia de fusão sensorial escolhida, para a consequente estimação de
estados.

Para realizar a fusão sensorial e estimação de estados foi utilizado o Filtro de Kalman
Estendido (EKF), como visto em (NÜTZI et al., 2011) e (ENGEL; STURM; CREMERS,
2012). A escolha deste tipo de estimador em grande parte dos trabalhos relacionados
a quadrotores deve-se, principalmente, à natureza não linear dos modelos usados para
representar os movimentos dos VANTs.

Com relação à representação do algoritmo do Filtro de Kalman Estendido (EKF), em
termos de implementação discreta, é utilizada a seguinte notação (ENGEL, 2011):

• n,m, d: dimensões do vetor de estado, vetor de medição e vetor de controle, respec-
tivamente;

30
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• xk ∈ Rn: estado no tempo k. A estimativa deste estado, conhecendo-se o passado
até o instante j, é representado por x̂k|j;

• Pk|j ∈ Rn×n: covariância estimada de x̂k|j;

• B ∈ Rn×d: matriz de mapeamento da influência de entradas de controle uk ∈ Rd

na transição dos estados;

• Q ∈ Rn×n: matriz de covariância do rúıdo do processo;

• F ∈ Rn×n: modelo de transição de estados, representando a evolução temporal de
um estado no instante anterior [k-1] para o instante corrente [k]. Supõe-se que esta
transição esteja sujeita a rúıdo gaussiano de média zero wk ∼ N (0,Q), em que Q
é conhecida;

• R ∈ Rm×m: matriz de covariância do rúıdo das medições;

• zk ∈ Rm: observação do estado no tempo k. Da mesma forma, supõe-se que esteja
sujeita a rúıdo gaussiano de média zero vk ∼ N (0,R), em que R é conhecida;

• H ∈ Rm×n: modelo de observação de estados, representando um mapeamento do
vetor de estados para o formato do vetor de medições;

Dessa forma, a observação e transição de estados, assim como o modelo de controle,
podem ser definidos por quaisquer duas funções diferenciáveis f : Rn × Rd → Rn e
h : Rn → Rm

xk = f(xk−1,uk−1) + wk−1,
zk = h(xk) + vk.

(.)

Com relação aos modelos de transição e observação de estados, há uma aproximação
do valor verdadeiro por meio de linearização. Logo, têm-se:

Fk−1 := ∂f
∂x

∣∣
x̂k−1|k−1,uk

,

Hk := ∂h
∂x

∣∣
x̂k|k−1

.
(.)

As etapas de previsão e atualização podem, então, ser realizadas da seguinte forma:

1. Predição:
x̂k|k−1 = f(xk−1|k−1,uk),
Pk|k−1 = Fk−1Pk−1|k−1F

T
k−1 + Q.

(.)

2. Atualização:
Kk = Pk|k−1H

T
k (HkPk|k−1H

T
k + R)−1,

x̂k|k = x̂k|k−1 + Kk(zk − h(x̂k|k−1)),
Pk|k = (I−KkHk)Pk|k−1.

(.)
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4.2 EKF E OS ESTÁGIOS DE OBSERVAÇÃO E PREDIÇÃO

Para o vetor de estados, têm-se:

xt :=
(
xt, yt, zt, ẋt, ẏt, żt, θt, θ̇t, φt, φ̇t, ψt, ψ̇t

)T
∈ R12, (.)

no qual (xt, yt, zt) representa a posição do quadrotor, em metros, e (ẋt, ẏt, żt), as veloci-
dades, em metros por segundos, ambos nas coordenadas globais. Além disto, o vetor de
estado contém os ângulos θt (arfagem), φt (rolagem) e ψt (guinada), em graus, referencia-
dos na coordenada do corpo, assim como a velocidade angular ψ̇t, em graus por segundos
e também referenciada no corpo. A seguir será definida a função de observação h(xt),
bem como o vetor de medições zt proveniente da leitura sensorial. O algoritmo de fusão
sensorial utilizado pode ser encontrado em (ENGEL; JüRGEN; CREMERS, 2014).

4.2.1 Modelo de Observação por Odometria

O quadrotor mensura suas velocidades horizontais v̂x,t e v̂y,t em sua coordenada local,
de forma que torna-se necessária a transformação para coordenadas globais ẋt e ẏt. Os
ângulos φ̂t (rolagem) e θ̂t (arfagem), medidos pelo acelerômetro, são observações diretas de
φt e θt. Para compensar o drift em ψ̇t (guinada) e as irregularidades de solo, as medidas de
altitude ĥt e ψ̂t são derivadas e tratadas como observações de suas respectivas velocidades,
assim como as velocidades angulares θ̇t e φ̇t. Desta forma, é posśıvel chegar na seguinte
função de observação hI(xt) e no vetor de medições zI,t:

hI(xt) :=



ẋtcosψt − ẏtsenψt
ẋtsenψt + ẏtcosψt

żt
θt
φt
θ̇t
φ̇t
ψ̇t


, (.)

zI,t :=
(
v̂x,t, v̂y,t,

ĥt − ĥt−1

δt
, θ̂t, φ̂t,

θ̂t − θ̂t−1,

δt
,
φ̂t − φ̂t−1

δt
,
ψ̂t − ψ̂t−1

δt

)T
, (.)

em que δt representa o tempo passado de t− 1 para t.

4.2.2 Modelo de Predição

O modelo de predição descreve como o vetor de estados xt evolui no tempo. Para
as acelerações lineares ẍ e ÿ, houve uma aproximação baseada nos valores correntes de
estado xt, enquanto que para as acelerações linear z̈ e angular ψ̈, e velocidades angulares
θ̇ e φ̇, houve uma estimação baseada no valores correntes de estado xt e nos sinais de
controle ut.

A aceleração horizontal é proporcional à força horizontal resultante agindo sobre o
quadrotor, dada por:
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(
ẍ
ÿ

)
∝ facc − fdrag, (.)

em que facc e fdrag representam a força de aceleração e arrasto, respectivamente. Em geral,
a força de arrasto possui componentes lineares e quadráticas correspondentes ao fluxo de
ar laminar e turbulento que atravessa o véıculo. No entanto, considerando velocidades
relativamente baixas, é posśıvel aproximar de forma segura para um comportamento
puramente linear (ENGEL; JüRGEN; CREMERS, 2014). Já a força de aceleração é
proporcional à projeção do eixo z do quadrotor no plano horizontal. Desta forma, tem-se:{

ẍ(xt) = c1R(φt, θt, ψt)1,3 − c2ẋt,

ÿ(xt) = c1R(φt, θt, ψt)2,3 − c2ẏt.
(.)

sendo R(·)i,j uma representação das entradas da matriz de rotação translacional, definidas
pelos ângulos de rolagem, arfagem e guinada. Esse modelo considera que o empuxo
total gerado pela soma dos quatro rotores é constante. Além disso, segundo (ENGEL;
JüRGEN; CREMERS, 2014), a influência dos sinais de controle ut = (uθt , uφt , użt , uψ̇t)
enviados para o drone pode ser regida pelo seguinte modelo linear:


θ̇(xt,ut) = c3uθt − c4θt,

φ̇(xt,ut) = c3uφt − c4φt,

ψ̈(xt,ut) = c5uψ̇t − c6ψ̇t,

z̈(xt,ut) = c7użt − c8żt.

(.)

A função geral de transição de estados é dada por:



xt+1

yt+1

zt+1

ẋt+1

ẏt+1

żt+1

θt+1

φt+1

θ̇t+1

φ̇t+1

ψt+1

ψ̇t+1



←



xt
yt
zt
ẋt
ẏt
żt
θt
φt
θ̇t
φ̇t
ψt
ψ̇t



+ δt



ẋt
ẏt
żt

ẍ(xt)
ÿ(xt)

z̈(xt,ut)

θ̇(xt,ut)

φ̇(xt,ut)

θ̈(xt)

φ̈(xt)

ψ̇t
ψ̈(xt,ut)



. (.)

É possivel encontrar nos códigos dispońıveis em (ENGEL; JüRGEN; CREMERS,
2014) os valores das constantes relacionadas ao modelo de predição do quadrotor AR.Drone
2.0. Estes podem ser vistos na Tabela 4.1.
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Tabela 4.1: Constantes do modelo de predição para o quadrotor AR.Drone 2.0.

c1 = 0, 58 c2 = 17, 5 c3 = 7, 0 c4 = 24

c5 = 25 c6 = 90 c7 = 0, 8 c8 = 0, 6

4.3 TÉCNICAS DE CONTROLE

Considerando-se que o quadrotor é um sistema que possui como entradas as quatro
velocidades angulares das hélices e como sáıdas os seis graus de liberdade (posições x, y, z
e os ângulos de rolagem, arfagem e guinada), tem-se, então, uma configuração de modelo
subatuado. Dessa forma, utiliza-se uma configuração em cascata para tornar posśıvel o
controle do sistema.

Na Figura 4.1, é posśıvel visualizar o modelo em cascata adotado por (BOUABDAL-
LAH, 2007). Como as posições x e y dependem diretamente dos ângulos de atitude, é
posśıvel utilizar o controle em cascata para que, a partir da malha interna (representada
pelos ângulos de atitude e a posição em z), seja posśıvel controlar as posições no espaço,
situadas na malha externa.

Figura 4.1: Representação da malha de controle em cascata.

Ao adotar essa metodologia, é posśıvel abordar até mesmo diferentes técnicas de
controle para cada uma das malhas que compõem o sistema.

No caso do AR.Drone, as orientações são controladas pelos laços internos do piloto
automático, enquanto que as posições são controladas por um laço externo, implementado
em uma unidade de processamento fora do véıculo. Na Figura 4.2, é apresentado de forma
mais detalhada o esquema de controle do véıculo.

4.3.1 Controle por Realimentação de Estado

Para o projeto do controlador do laço externo da malha em cascata, vista na Fi-
gura 4.2, são escolhidos controladores ótimos por realimentação de estado. Segundo (LI;
SONG, 2012), utilizando-se a teoria de sistemas lineares, é relativamente fácil desenvolver
um controlador ótimo. O maior desafio está na aplicação desse tipo de controlador em
sistemas não lineares, cuja implementação acaba vinculada há algumas hipóteses.

Seja o sistema de controle no espaço de estados representado por:
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Figura 4.2: Representação da arquitetura de controle e navegação do AR.Drone.

{
ẋ(t) = Ax(t) + Bu(t),

y(t) = Cx(t),
(.)

em que x ∈ Rn é o vetor de estado, y ∈ Rq, o sinal de sáıda, u ∈ Rp, o sinal de controle
e as matrizes A, B e C têm dimensões apropriadas.

Deseja-se obter uma lei de controle por realimentação de estado:

u(t) = Kx(t), K ∈ Rp×q. (.)

Esta lei de controle resulta na seguinte representação do sistema em malha fechada:

ẋ(t) = (A+BK)x(t). (.)

Neste trabalho, a matriz de ganho K será projetada utilizando-se como critério de
desempenho o ı́ndice LQR ou a norma H∞ sujeito a restrições de alocação de pólos.

4.3.2 Controle LQR com Ação Integral

O regulador linear quadrático (LQR) ótimo (ASTROM; MURRAY, 2008) estabelece
um compromisso entre o desempenho do sistema e os valores do sinal de controle obtido
pela minimização do ı́ndice quadático de horizonte infinito:

J∞ =

∫ ∞
0

(x(t)TQx(t) + u(t)TRu(t))dt, (.)

no qual Q ∈ Rn×n, Q � 0 e R ∈ Rn×n, R � 0, são matrizes de ponderação.
A lei de controle que minimiza o ı́ndice J∞ é definida pela realimentação de estado

linear (ASTROM; MURRAY, 2008)

u(t) = Kx(t), K = −R−1BTP, (.)
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em que P ∈ Rn×n, P � 0, é a solução da equação algébrica de Riccati (ARE):

ATP + PA−PBR−1BTP + Q = 0. (.)

A fim de assegurar erro nulo em regime permanente e rejeitar perturbações constantes,
uma nova representação é definida no espaço de estado, com a inserção da integral do
erro como um novo estado, e a lei de controle passa a ser definida por:

u(t) = Kx(t) + kIξ(t), (.)

ξ̇(t) = r(t)− y(t), (.)

sendo r(t) ∈ Rq o sinal de referência e ξ ∈ Rq a integral do sinal de erro.
Consequentemente, tem-se o seguinte vetor de estado para a representação do sistema

aumentado:

x :=
(
x, ẋ, y, ẏ, θ, θ̇, φ, φ̇, z, ż, ψ, ψ̇, xe, ye, ze, ψe

)T
∈ R16, (.)

sendo as quatro últimas posições do vetor os respectivos estados adicionais, ou seja, as
integrais dos erros em x, y, z e ψ.

4.3.3 Controle H∞ com Ação Integral

A segunda técnica de controle por realimentação de estado abordada neste trabalho
é a de controle H∞. Deseja-se encontrar um controlador que minimiza a norma H∞ da
função de transferência Twz(s) entre a perturbação w e a sáıda controlada z:

‖Twz(s)‖∞ = sup
w

σ̄[Twz(jw)], (.)

em que σ̄ representa o valor singular máximo de Twz(jw).
Seja a representação do sistema linear, considerando-se como estado adicional a inte-

gral do erro:

Sc :

{
ẋ(t) = Ax(t) + B2u(t) + B1w(t),

z(t) = Cx(t) + D2u(t) + D1w(t),
(.)

em que w ∈ Rp é o vetor de pertubação e/ou dinâmicas não modeladas e z ∈ Rm, o vetor
de sáıda controlada. Para o projeto do controlador H∞ por realimentação de estado
considera-se o vetor de sáıda z = [ y u ]T e B1 = B2. Logo, têm-se os seguintes valores
de Twz(s) para (.): 

Twz1(s) =
kθθmaxw

2
θg

(s2+2ξθwθ+w2
θ)(s2+Cxs)

,

Twz2(s) =
kφφmaxw

2
φg

(s2+2ξφwφ+w2
φ)(s2+Cys)

,

Twz3(s) = kż żmax
(τżs+1)s

,

Twz4(s) =
kψ̇ψ̇max

(τψ̇s+1)s
.

(.)
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O controlador H∞ pode ser calculado resolvendo-se o seguinte problema convexo de
otimização:

min
W1,W2

γ (.)

sujeito aAW1 +W1A
T + B2W2 +W T

2 BT
2 B1 W1C

T
1 +W T

2 DT
2

BT
1 −γI DT

1

C1W1 + D2W2 D1 −γI

 ≺ 0, (.)

com W1 ∈ R(n+q)×(n+q), W1 � 0, e W2 ∈ Rp×(n+q).
O ganho H∞ ótimo é calculado a partir da solução do problema (.) por

K = W2W
−1
1 e a norma H∞ associada é dada por ‖Twz(s)‖∞ = γ.

Levando-se em consideração as restrições nos sinais de controle ui ∈ [−1, 1] do AR.Drone
e especificações de desempenho associadas à resposta transitória, restrições sobre a lo-
calização dos polos de malha fechada são adicionadas ao problema (.) no projeto do
controlador H∞, na forma de LMI (CHILALI; GAHINET; APKARIAN, 1999):

• faixa vertical definida pelas retas em −α e −β, com α, β > 0:

{
AW1 +W1A

T + B2W2 +W T
2 BT

2 + 2αW1 ≺ 0,

−AW1 −W1A
T −B2W2 −W T

2 BT
2 − 2βW1 ≺ 0;

(.)

Figura 4.3: Setor definido pelas retas −α e −β.

• setor cônico centrado na origem com ângulo δ = arccos(ζ), em relação ao eixo x,
sendo ζ o coeficiente de amortecimento:
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[
senδ[AW1 +W1A

T + B2W2 +W T
2 BT

2 ] cosδ[AW1 −W1A
T + B2W2 −W T

2 BT
2 ]

cosδ[-AW1 +W1A
T −B2W2 +W T

2 BT
2 ] senδ[AW1 +W1A

T + B2W2 +W T
2 BT

2 ]

]
≺ 0.

(.)

Figura 4.4: Setor cônico centrado na origem e com ângulo δ.
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RESULTADOS EXPERIMENTAIS E DISCUSSÕES

Os experimentos realizados a seguir foram conduzidos em ambiente fechado. A imple-
mentação dos algoritmos foi realizada no Robot Operating System (ROS), com o aux́ılio de
pacotes criados para dar suporte ao funcionamento do AR.Drone no ambiente ROS: o ar-
drone autonomy (MONAJJEMI, 2012) e o tum ardrone (ENGEL; JüRGEN; CREMERS,
2014).

Na Figura 5.1, é posśıvel visualizar, no domı́nio da frequência, os subsistemas que
compõem o modelo simplificado, após realizar a identificação dos parâmetros do modelo.
Para tal, aplicou-se o método dos mı́nimos quadrados no toolbox do Matlab. A taxa de
amostragem do véıculo é de 30ms.

5.1 CONTROLE LQR COM AÇÃO INTEGRAL

As matrizes de ponderação escolhidas a partir de simulações e testes experimentais
são:

Q = diag(1; 0, 1; 1; 0, 1; 1; 0, 1; 1; 0, 1; 104; 50; 1; 0, 1; 2600; 1800; 105; 103), (.)

R = diag(220; 220; 5000; 1000). (.)

O ganho LQR projetado com estas matrizes é dado por:

39
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Figura 5.1: Representação do modelo simplificado do véıculo no domı́nio da frequência,
com parâmetros estimados.

KT =



−3, 12 0 0 0
−1, 59 0 0 0

0 3, 63 0 0
0 1, 64 0 0

−3, 06 0 0 0
−0, 46 0 0 0

0 −3, 42 0 0
0 −0, 48 0 0
0 0 −5, 15 0
0 0 −1, 59 0
0 0 0 −1, 19
0 0 0 −0, 08

2, 86 0 0 0
0 −3, 43 0 0
0 0 4, 47 0
0 0 0 1, 0



. (.)

No modelo linear, os quatro subsistemas estão desacoplados, assim cada controlador
pode ser projetado separadamente. Isto pode ser notado em (.)

5.2 CONTROLE H∞ COM AÇÃO INTEGRAL

Para o controlador H∞, encontram-se, na Tabela 5.1, os parâmetros de projeto relati-
vos à alocação de pólos, que foram obtidos de forma à alcançar uma resposta transitória
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relativamente bem amortecida e rápida. O ganho H∞ ótimo obtido pela solução do
problema de otimização (.) com as restrições de alocação de polos é:

KT =



−4, 91 0 0 0
−2, 08 0 0 0

0 5, 62 0 0
0 2, 14 0 0

−3, 93 0 0 0
−0, 53 0 0 0

0 −4, 3 0 0
0 −0, 47 0 0
0 0 −5, 08 0
0 0 −1, 36 0
0 0 0 −1, 23
0 0 0 −0, 25

4, 62 0 0 0
0 −5, 34 0 0
0 0 3, 36 0
0 0 0 0, 98



. (.)

Tabela 5.1: Parâmetros de projeto do controlador H∞.

θ φ ψ̇ ż
α 1,8 1,8 1,0 1,0
β 2,0 2,0 3,5 1,6
δ 65 68 43 50

Os parâmetros vistos na Tabela 5.1 foram escolhidos através de simulações e testes
experimentais. Foi observado experimentalmente que, embora o AR.Drone permita sinais
de referência numa faixa entre -1 e 1, como descrito em (.), ao aplicar sinais próximos
desses limites, observam-se movimentos muitos bruscos por parte do véıculo, aumentando,
consequentemente, o consumo de bateria. Desta forma, buscou-se em ambos os projetos
dos controladores sinais de controle menores, na faixa de -0,2 a 0,2. Tal consideração foi
adotada na identificação do modelo, o que garantiu sinais, em módulo, abaixo de 0,5,
possibilitando considerar os ganhos Kθ e Kφ iguais a 2.

5.3 TESTES DE SEGUIMENTO DE TRAJETÓRIA

5.3.1 Seguimento de Trajetória Circular

A fim de testar o desempenho dos controladores projetados, são aplicados no AR.Drone
os seguintes sinais de referência para (x, y, z, ψ):
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Xd =
[
0, 8sen(0, 4t) 0, 8cos(0, 4t) 0, 7 0

]T
. (.)

Nas Figuras 5.2 e 5.3, é posśıvel visualisar as respostas do AR.Drone para o controlador
LQR. Os sinais de controle são apresentados na Figura 5.4.

Figura 5.2: Sáıdas para o seguimento de trajetória circular com o controlador LQR.

Figura 5.3: Seguimento de trajetória circular com o controlador LQR.
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Figura 5.4: Sinais de controle para o seguimento de trajetória circular com o controlador
LQR.

Para o controlador H∞, os sinais de sáıda experimentais são mostrados nas Figuras
5.5 e 5.6, e os sinais de controle, na Figura 5.7. Na Tabela 5.2, encontram-se os valores
da integral do erro quadrático (ISE) de cada controlador, considerando-se os seguintes
intervalos de tempo: 30s ≤ t ≤ 75s, para o controlador LQR, e 25s ≤ t ≤ 70s, para o
controlador H∞. Os intervalos escolhidos representam duas voltas completas realizadas
pelo véıculo.

Figura 5.5: Sáıdas para o seguimento de trajetória circular com o controlador H∞.
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Figura 5.6: Seguimento de trajetória circular com o controlador H∞.

Figura 5.7: Sinais de controle para o seguimento de trajetória circular com o controlador
H∞.

Observa-se através do cálculo da integral do erro quadrático (ISE) (Tabela 5.2), que
os dois controladores têm comportamentos semelhantes em x e y, enquanto que para
z e ψ há uma superioridade de desempenho por parte do controlador H∞. Ambos os
controladores são capazes de realizar o seguimento de trajetória circular, com um grau
de precisão satisfatório.



5.3 TESTES DE SEGUIMENTO DE TRAJETÓRIA 45

Tabela 5.2: ISE para o seguimento de trajetória circular.

ISE LQR H∞
x 59,5 53,6
y 53,5 51,5
z 0,26 0,14

(x,y,z) 113,2 105,3
ψ 0,53 0,09

5.3.2 Seguimento de Trajetória Inclinada

A fim de testar o desempenho dos controladores projetados, considerados os seguinte
sinais de referência para (x, y, z, ψ):

Xd =
[
sen(0, 2t) 0, 5sen(0, 4t) 0, 7 + 0, 5sen(0, 2t) − π

12
sen(0, 2t)

]T
. (.)

Nas Figuras 5.8 e 5.9, é posśıvel visualisar as respostas do AR.Drone para o controlador
LQR. Os sinais de controle são apresentados na Figura 5.10.

Figura 5.8: Sáıdas para o seguimento de trajetória inclinada com o controlador LQR.
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Figura 5.9: Seguimento de trajetória inclinada com o controlador LQR.

Figura 5.10: Sinais de controle para o seguimento de trajetória inclinada com o contro-
lador LQR.

Para o controlador H∞, os sinais de sáıda experimentais são mostrados nas Figuras
5.11 e 5.12, e os sinais de controle, na Figura 5.13. Na Tabela 5.3, encontram-se os valores
da integral do erro quadrático (ISE) de cada controlador, considerando-se os seguintes
intervalos de tempo: 35s ≤ t ≤ 80s, para o controlador LQR, e 28s ≤ t ≤ 73s, para o
controlador H∞. Os intervalos escolhidos representam duas voltas completas realizadas
pelo véıculo.
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Figura 5.11: Sáıdas para o seguimento de trajetória inclinada com o controlador H∞.

Figura 5.12: Seguimento de trajetória inclinada com o controlador H∞.
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Figura 5.13: Sinais de controle para o seguimento de trajetória inclinada com o contro-
lador H∞.

Tabela 5.3: ISE para o seguimento de trajetória inclinada.

ISE LQR H∞
x 41,8 38,5
y 39 36,7
z 11,8 17,1

(x,y,z) 92,6 92,3
ψ 3,9 4,0

Observa-se através do cálculo da integral do erro quadrático (ISE) (Tabela 5.3), que
os dois controladores têm comportamentos muito semelhantes. Ambos os controladores
são capazes de realizar o seguimento de trajetória inclinada, com um grau de precisão
satisfatório.

5.4 TESTES DE REJEIÇÃO DE PERTURBAÇÃO

Uma perturbação foi inserida nos testes experimentais, em ambas as trajetórias, com
um ventilador de 55W, com vazão de ar de 0,7m3/s. Buscou-se posicionar o ventilador
lateralmente, à uma distância fixa de cerca de 1,5 metros do véıculo.

5.4.1 Seguimento de Trajetória Circular

A fim de testar o desempenho dos controladores na presença de perturbações externas,
são considerados os sinais de referência vistos em (.). O vento foi incidido no drone,
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para o teste com o controlador LQR, em t = 30s e para o teste com o controlador H∞,
o vento foi incidido em t = 15s.

Os resultados experimentais para o teste de seguimento de trajetória circular com
perturbação podem ser vistos nas Figuras 5.14 a 5.16 para o controlador LQR, e nas
Figuras 5.17 a 5.19, para o controlador H∞. Na Tabela 5.4, encontram-se os valores
da integral do erro quadrático (ISE) de cada controlador, considerando-se os seguintes
intervalos de tempo: 30s ≤ t ≤ 54s, para o controlador LQR, e 15s ≤ t ≤ 39s, para o
controlador H∞. Os intervalos escolhidos representam uma volta completa realizada pelo
véıculo, há uma altitude fixa.

Figura 5.14: Sáıdas para o seguimento de trajetória circular com perturbação para o
controlador LQR.
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Figura 5.15: Seguimento de trajetória circular com perturbação para o controlador LQR.

Figura 5.16: Sinais de controle para o seguimento de trajetória circular com perturbação
para o controlador LQR.



5.4 TESTES DE REJEIÇÃO DE PERTURBAÇÃO 51

Figura 5.17: Sáıdas para o seguimento de trajetória circular com perturbação para o
controlador H∞.

Figura 5.18: Seguimento de trajetória circular com perturbação para o controlador H∞.
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Figura 5.19: Sinais de controle para o seguimento de trajetória circular com perturbação
para o controlador H∞.

Tabela 5.4: ISE para o seguimento de trajetória circular com perturbação.

ISE LQR H∞
x 43,9 38,8
y 42,2 39,5
z 0,2 0,3

(x,y,z) 86,3 78,6
ψ 0,7 0,4

Observa-se através do ı́ndice ISE (Tabela 5.4), que os dois controladores têm compor-
tamentos semelhantes nos testes de seguimento de trajetória circular com perturbação.
Ambos os controladores são capazes de seguir trajetória considerando-se a perturbação
descrita, porém, percebe-se uma dificuldade maior, para o controlador LQR, de estabilizar
o ângulo ψ após a inserção da perturbação.

5.4.2 Seguimento de Trajetória Inclinada

A fim de testar o desempenho dos controladores na presença de perturbações externas,
considerados os sinais de referência vistos em (.). O vento foi incidido no drone, para o
teste com o controlador LQR, em t = 35s e para o teste com o controlador H∞, o vento
foi incidido em t = 34s.

Os resultados experimentais para o teste de seguimento de trajetória inclinada com
perturbação podem ser vistos nas Figuras 5.20 a 5.22 para o controlador LQR, e nas
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Figuras 5.23 a 5.25, para o controlador H∞. Na Tabela 5.5, encontram-se os valores
da integral do erro quadrático (ISE) de cada controlador, considerando-se os seguintes
intervalos de tempo: 35s ≤ t ≤ 79s, para o controlador LQR, e 34s ≤ t ≤ 80s, para o
controlador H∞. Os intervalos escolhidos representam uma volta completa realizada pelo
véıculo.

Figura 5.20: Sáıdas para o seguimento de trajetória inclinada com perturbação para o
controlador LQR.

Figura 5.21: Seguimento de trajetória inclinada com perturbação para o controlador
LQR.
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Figura 5.22: Sinais de controle para o seguimento de trajetória inclinada com perturbação
para o controlador LQR.

Figura 5.23: Sáıdas para o seguimento de trajetória inclinada com perturbação para o
controlador H∞.
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Figura 5.24: Seguimento de trajetória inclinada com perturbação para o controlador H∞.

Figura 5.25: Sinais de controle para o seguimento de trajetória inclinada com perturbação
para o controlador H∞.
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Tabela 5.5: ISE para o seguimento de trajetória inclinada com perturbação.

ISE LQR H∞
x 38,1 37,7
y 37,6 35,6
z 10,1 9,8

(x,y,z) 85,8 83,1
ψ 2,51 1,9

Observa-se através do ı́ndice ISE (Tabela 5.5), que os dois controladores têm compor-
tamentos semelhantes nos testes de seguimento de trajetória inclinada com perturbação.
Ambos os controladores são capazes de seguir trajetória considerando-se a perturbação
descrita.

Alguns dos experimentos realizados com o AR.Drone 2.0 podem ser vistos nos seguin-
tes links:

https://youtu.be/Af73 2scaxk,
https://youtu.be/WUB3kM0IfaE.



Caṕıtulo

6
CONCLUSÕES

Este trabalhado apresentou um estudo experimental para o controle de trajetória
de um quadrotor. Foram implementadas duas técnicas de controle: LQR e H∞. Os
resultados experimentais são apresentados considerando-se dois cenários: com e sem per-
turbações externas. Além disso, apresenta-se desde a completa modelagem dinâmica
do quadrotor até sua modelagem simplificada, assumindo algumas hipóteses suficientes
para realizar a linearização do sistema e permitir o projeto de controladores lineares. A
identificação e validação dos parâmetros do modelo também foram realizados.

Embora o foco do trabalho tenha sido o estudo experimental de técnicas de con-
trole, através da utilização do AR.Drone, mostrou-se de extrema utilidade a plataforma
de simulação ROS, onde encontrou-se uma representação satisfatória das caracteŕısticas
dinâmicas do véıculo, de forma há auxiliar na etapa de identificação dos parâmetros do
modelo simplificado e na etapa de projeto dos controladores.

Com relação aos controladores, observou-se que, com o ı́ndice de desempenho base-
ado na integral do erro quadrático (ISE), ambos os controladores possuem comportamen-
tos semelhantes, com uma pequena vantagem no valor do ISE para o controlador H∞,
considerando-se os experimentos com ou sem perturbações, exceto para o experimento
de seguimento de trajetória circular em que a superioridade deste controlador foi con-
siderável, para os graus de liberdade z e ψ. Ambos os controladores foram capazes de
realizar o seguimento de trajetória com um grau de precisão satisfatório, porém, anali-
sando as respostas, observou-se uma maior dificuldade, por parte do controlador LQR,
de estabilizar o ângulo ψ após a inserção da perturbação no teste de trajetória circular.

Para trabalhos futuros, pretende-se utilizar recursos visuais, como a utilização de
etiquetas (tags), para auxiliar na localização e melhorar o sensoriamento. Além disso, a
utilização de sistema de posicionamento global (GPS) permite-se expandir o estudo para
ambientes externos (outdoor).
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RESEARCH, M. UAV Drones - Global Market Outlook (2017-2023). 2017. Dispońıvel
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SANTANA, L. V.; BRANDÃO, A. S.; SARCINELLI-FILHO, M. Navigation and coope-
rative control using the ar.drone quadrotor. In: Journal of Intelligent Robotic Systems.
[S.l.: s.n.], 2016. p. 327–350.
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