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RESUMO

O presente Trabalho de Conclusdo de Curso foi motivado pelo interesse em
construir um drone competitivo para representar o Projeto de Extensdo Asa Branca,
na RoboCup, buscando desenvolver um sistema de controle embarcado robusto e
eficiente utilizando componentes de baixo custo. O trabalho propds o desenvolvimento
de um sistema embarcado autbnomo para o controle de atitude (roll, pitch e yaw) e
altitude de um quadcoptero utilizando um ESP32. Inicialmente, os controladores PID
foram sintonizados em ambiente de simulagcdo com um algoritmo genético para
otimizagdo dos parametros, visando desempenho em tempo de acomodacéo,
sobressinal e erro estacionario. Embora os parametros otimizados em simulagcéo nao
tenham se mostrado eficazes no ambiente fisico devido a simplificacbes do modelo,
os resultados experimentais em bancadas de teste demonstraram a capacidade do
sistema real em atingir boa estabilidade, erro em regime permanente proximo a nulo
e sobressinal minimo para os eixos de controle de atitude e altitude, mesmo sob

disturbios, validando a eficacia dos controladores implementados no hardware.

Palavras-chave: quadcoptero; controle PID; algoritmo genético; ESP32; VANT.



ABSTRACT

The present Undergraduate Thesis was motivated by the interest in building a
competitive drone to represent the "Asa Branca" Extension Project in RoboCup,
seeking to develop a robust and efficient embedded control system using low-cost
components. The work proposed the development of an autonomous embedded
system for attitude (roll, pitch, and yaw) and altitude control of a quadcopter using an
ESP32. Initially, PID controllers were tuned in a simulation environment with a genetic
algorithm for parameter optimization, aiming for performance in settling time,
overshoot, and steady-state error. Although the parameters optimized in simulation did
not prove effective in the physical environment due to model simplifications,
experimental results on test benches demonstrated the real system's ability to achieve
good stability, near-zero steady-state error, and minimal overshoot for the attitude and
altitude control axes, even under disturbances, validating the effectiveness of the

hardware-implemented controllers.

Keywords: quadcopter; PID control; genetic algorithm; ESP32; UAV.



LISTA DE ILUSTRAGOES

Figura 1 - Estrutura de um quadCoptero...........cooiviiiii i 17
Figura 2 - Quadcoptero SUDINO. ..........uuuuuiiiiiiiiiiiiii e 19
Figura 3 - Movimento de PitCh.............uuuuiiiiiiiiiiiii e 19
Figura 4 - Movimento de ROl .........oo o 20
Figura 5 - Movimento de YaW.........o oo e 20
Figura 6 - Sistema SISO X MIMO ..., 22
Figura 7 - Estrutura simples de um PID. ...........uuiiiiiiiiiiiii e 23
Figura 8 - Filtro Passa Baixa Ideal. ................uuuiiiiiiiiiiiii 26
Figura 9 - ESP 32 UtIlIZAdO. ........uuuiiiiiiiiiiiiiiiiiiii e 32
Figura 10 - BNO ULIlIZadO. .........uuuuiiiiiiiiiiiiiiiiiiii e 37
Figura 11 — MPL UtIIZAdO. ........uuiiiiiiiiiiiiiiiiii e 40
Figura 12 - Sensor UIFaSSONICO. ........uuuuuuuiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiii e 42
Figura 13 - Motor €m COrte. .....oooiiii e, 44
Figura 14 - Frame do drone utilizado. .............coeiiiiiiiiiii e, 45
Figura 15 - Motor ULIIZadO. ...........uuuiiiiiiiiiiiiiiiiii e 45
Figura 16 - Hélice ULIliZada. ..............uuuiiiiiiiiiiiiiiiiiiiii e 46
Figura 17 - ESC ULIlIZAdO. ......cooeeeieee e eeeaaes 46
Figura 18 - Bateria Utilizada. ...........coooooiii e 47
Figura 19 - Bancada de Teste dO MOtOr. ............uuiiiiiiiiiiiiiiiiiiii e 48
Figura 20 - Curva Forga do Motor x Linearizagao. .............uucceiieeeeiiiiiiiiiiciee e 49
Figura 21 - Bancada de AltitUde. ........coovuiiiie e 50
Figura 22 - Modelo 3D do suporte desenvolVido. ...........cceueiieiiiiiiieeeeiiie e, 51
Figura 23 - SUPOME IMPrESSO .....couvieiiiie e e e e e e e e e e eeeeenees 51
Figura 24 - Drone durante teste na bancada de altitude. ...............ccccccciiiiinnnnnes 52
Figura 25 - Bancada de teste de atitude. ...........ooiiiiiiiiii e 53
Figura 26 - Modelo 3D desSenvoIVIdO........cooeeiiiiiiiiiiee e 54
Figura 27 - Drone na bancada de atitude. ................uuuiiiiiiiiiiiiiie 54
Figura 28 - Malha Simplificada de controle. ... 59

Figura 29 - Modelo do quadcoptero simplificado. ...............eeuuimieeiiiiiiiiinee 60



Figura 30 - Interface do calculo da matriz de inercia. ...........ccccooeeeiiiiiiiiiceiieeeeeee, 61

Figura 31 - Bancada de medic&o de torque rotacional planejada .............cc.............. 63
Figura 32 - Simulagdo de Movimento Rotacional. ... 64
Figura 33 - Simulagéo de Movimento Vertical. ................uuuuiiiiiiiiiiiiiiiiie 64
Figura 34 - Exportacdo da fungao de CUSIO.........coieiiiiiiiiiiicce e, 65
Figura 35 — Calculo da fungao de CUSEO. .......covvvuiiiiii i, 67
Figura 36 - Execuc&o do Algoritmo GenétiCo. .............uuuuuiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiie 67
Figura 37 — Resposta em simulagdo de roll e pitch.............coiiiiiiiii s 68
Figura 38 - Resposta em Simulagao de yaw.............coeeviiiiiiiiiiiiii e, 69
Figura 39 - Resposta em simulagao do €iX0 Z. .........ccoeviiiiiiiiiiiiiiceeeeee e, 70
Figura 40 - Teste de ROl .........uuiiiiiiiiiiiii e 72
Figura 41 - ROII X PHCR. ...euiiiiiiii e 73
Figura 42 - Roll n@abancada. ..........coooiiiiiii i 73
Figura 43 - Teste Roll com distUrbios. ........ccoouuiiiiiiiii e, 74
Figura 44 - Roll x Pitch com distUrbios. ..............uuuuiiiiiiiiiiiiie 75
Figura 45 - Teste de PitCh. ...........uuiiiiiiiii e 76
Figura 46 - PitCh X ROl ... e 76
Figura 47 - Pitch nabancada. ... 77
Figura 48 - Teste Pitch com distUrbios .............oviiiiiiiiiiii e, 77
Figura 49 - Pitch X Roll com distUrbios. .............uuuiiiiiiiiiiiiiiiiiii 78
Figura 50 - TEStE & YAW. ....uuuiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiii e 79
Figura 51 - Teste Yaw com diStUrbios. .........couuiiiiiiiiiiiiiic e, 80

Figura 52 - Teste de altitude............oooiieieiiiie e 81



ADC
BLDC
CPU
ESC
FIR
IR
IMU
ISA
12C
ITSE
LTI
MDF
PID
PWM
SCL
SDA
VANT
VTOL

LISTA DE ABREVIATURAS E SIGLAS

Analog-to-Digital Converter
Brushless Direct Current

Central Processing Unit

Electronic Speed Controller

Finite Impulse Response

Infinite Impulse Response

Inertial Measurement Unit
International Standard Atmosphere
Inter-Integrated Circuit

Integral of Time-Weighted Squared Error
Linear Time-Invariant

Medium Density Fiberboard
Proporcional-Integral-Derivativo
Pulse Width Modulation

Serial Clock Line

Serial Data Line

Veiculo Aéreo Nao Tripulado
Vertical Take-Off and Landing



~ N & O S

]xx
]yy

Iz

]componente

]CM

massa

LISTA DE SIMBOLOS

Forgas geradas pelos respectivos motores
Torques rotacionais gerados pelo efeito giroscopico
Comprimento de um "brago"

Equacao dinamica da altitude

Equacao dinamica de roll

Equacéo dinédmica de pitch

Equacéo dindmica de yaw

Angulo de roll

Angulo de pitch

Angulo de yaw

Altitude

Matriz de inércia do quadcoptero
Momento de inércia em relagao ao eixo x
Momento de inércia em relagéo ao eixo y
Momento de inércia em relagao ao eixo z

Momento de inércia do componente

Momento de inércia do componente em relagdo ao seu centro de

Massa do componente

Raio do corpo central (hub)
Altura do corpo central (hub)
Raio dos bragos
Comprimento dos bracos
Massa dos motores

Altura dos motores

Largura dos ESCs
Comprimento dos ESCs
Massa dos ESCs

Distancia dos ESCs ao centro de massa do sistema

Comando individual para cada motor (onde x =1, 2, 3, 4)



PIDz
PID¢
PID6O
PIDY
throttle
u(t)
e(t)
r(t)
y(®)

Ky

up (t)
K;
u;(t)
Kp

up (t)
H(e/®)

Componente de controle da altitude
Componente de roll

Componente de pitch

Componente de yaw

Valor base de poténcia (PWM)

Sinal de controle (PID)

Erro (diferencga entre referéncia e saida)
Referéncia desejada

Saida real do sistema

Ganho proporcional

Acéo proporcional

Ganho integral

Acéo integral

Ganho derivativo

Acéo derivativa

Resposta em frequéncia de um filtro passa-baixa
Frequéncia

Frequéncia de corte

Sinal de entrada (filtragem)

Sinal filtrado (saida)

Coeficiente de suavizacao

Numero de amostras (largura da janela do filtro de média mével)
Tempo

Funcédo de custo

Velocidade de rotagao da helices



SUMARIO

1 (13N 120 0 11 01Y o 100 14
1.1 OBUETIVOS ..ttt et e e neeeeas 14
1.2 METODOLOGIA ...ttt e e e e e nees 15
1.3 ORGANIZACAO DO TRABALHO.........ooiiuiciceeieceeee e 16
2 FUNDAMENTAGAO TEORICA ..ot eeese e seeas e e sas e snssesssnens 17
2.1 QUADCOPTERO VISAO GERAL E CARACTERISTICAS........c.cccoveviveee. 17
2.1.1  Principios de FUNCIONAMENTO ........cccoeiiiiiiiiiiiee e 18
2.2 SISTEMAS DE CONTROLE .......ooiiiiiiiiiieeeeeee e 21

2.2.1 Sistemas Single Input Single Output (SISO) e Multiple Input Multiple Output

(MIMO) 22

2.2.2  CoNtrolador PID ... e 23
2.2.3  Filtros DigitaiS .....cceeeiiiiiiiiiiiiiiiieiieeeeeeeeeeeeeeeee e 24
2.2.3.1 FiltrO PASS@-BaiXQA.........eeeeeeeeeeeeeee et eaees 25
2.2.3.2 Filtro MEAIQ-MOVEI ...........oeeeeeeeeeeeeeeeeeee e e e 27
2.3 ALGORITMO GENETICO ..o e, 28
3 CONSTRU(,}AO DO DRONE E DAS BANCADAS DE TESTES ................. 31

3.1 TRANSDUTORES E ATUADORES PARA APLICACAO EM

QUAD C OPTEROS ... e, 31
311 UNIdade de CONrOIE. . .n. e e 32
3.1.2 IMU Inertial Measurement UnNit........cccooominiieii e, 33
3.T.2.7 ACECICIOMIOLIIO ... e e e 34
3.7.2.2 GIFOSCOPIO ... s 34
I VI B =T [ 1= (o) 1 1= o N 35
R BV B =1 N[O 0 Yo S 36
B 3 A RO oo 39

B T.3T MPL e 39



3. 1.4 URFGSSONICO .....cci i 41
N By B o [0 0 SRR 41
3.1.5 Electronic Speed Controller (ESC) ..o 42
3.1.6  MoOtOr BruShIESS.......coooieeeeeeeeeeeeeeeeee 43
3.2 MONTAGEM DE QUADCOPTERO......cciiiiiieeeeieiee e 44
K 00t B o =1 o 1= S 44
3.2.2 Sistema de PropulSa0 .......cccooiiiiiiiiiieie e 45
3.2.3 Fontede alimentacao .........ccoouuniiiiiiiiiiii e 47
3.3 BANGCADAS ...ttt e e e e e e et e e e e e e e e anraeaeeanees 47
3.3.1 Bancada de modelagem do mMotor...........cooiiiiiiiiiiiiiie e 48
3.3.2 Bancada para testes de controle de altitude................cooiiiiiiiiiie 49
3.3.3 Bancada para testes de controle de atitude (roll, pitch e yaw) .................... 52
4 MODELAGEM E CONTROLE DE QUADCOPTERO BASEADO EM
ALGORITMO GENETICO.......coocciiiiiierre s sssss s ssss s sssss s s ssss s s s smmsa s 56
4.1 MODELAGEM DINAMICA DO QUADCOPTERO.......c.cccoooveeeeeeeeeeeeeeeenns 56
4.1.1 Estratégia de Controle Distribuido Nnos Motores ............ccoevvveeeiiieiiiiieiieenennnn. 57
4.1.2 Representacao do Quadcoptero em ambiente Simulink/Matlab................... 59
4.2 PROPOSTA DE METODOLOGIA DE PROJETO DE CONTROLADORES
BASEADA EM GA APLICADA EM UM QUADCOPTERO .......cccceiiiiiieeeeiiieee e 64
421 Etapa 1 — Selecdo dos modelos simulados............cccceeeeiiiiiiiiiiiiiiiiieeeeeeeee, 65
4.2.2 Etapa 2 — Definicdo da fungdo de CuStO ........coovviiiiiiiiiiiiiiic e, 65
4.2.3 Etapa 3 — Configuracao e execugao do algoritmo geneético.........ccccceeveeee.e. 67
4.3 VALIDACAO DA METODOLOGIA PROPOSTA......coiieeeeeeeeeeeeee e, 68
4.3.1  Controle de ROl € PItCh .......cooiiiiiiie e 68
4.3.2  CONrole dE YAW ..ccoiiiiiieiieieee ettt a e 68
4.3.3 Controle de Altitude (EiX0 Z)......covviiiiiiiiiiiiiiiiiiiiieiieeieeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e 69
4.3.4 Conclusdo Preliminar....... ...ttt 70
5 RESULTADOS EXPERIMENTAIS ..o 71
5.1 RESULTADOS EXPERIMENTAIS ..ot 71



CONCLUSAO E PROPOSTAS DE MELHORIAS .........cccooenrmenererserersesennnns 82
CONCLUSAOD ..ottt sttt 82
PROPOSTAS DE MELHORIA ... 82

REFERENGCIAS ....coeeeeeeeee et eeeeeeeeeessatsssnsessneessnsessnssssnsessnsessssessssessssessnsessnes 84



14

1 INTRODUGAO

O crescente interesse em robotica tem impulsionado avangos significativos nos
Veiculos Aéreos Nao Tripulados (VANTSs), também conhecidos como drones. Esses
sistemas, notavelmente os quadcopteros, tornaram-se uma solugao viavel para
diversas aplica¢des, desde o uso militar e civil até a pesquisa e recreacao [1]. Além
disso, avangos recentes em tecnologias de fabricagéo e eletrénica resultaram em uma
significativa redugdo de custos e no aumento da capacidade de carga, tornando-os
mais acessiveis e funcionais para um espectro ainda maior de usuarios e aplicagdes
[2].

Um dos principais desafios desses sistemas € garantir a estabilidade e o
controle preciso de sua atitude (Roll, Pitch e Yaw) e posi¢ao (X, Y e Z) durante o voo.
Em contextos onde ndo ha intervencdo humana direta (drones autbnomos), a
importancia de sistemas embarcados robustos torna-se ainda mais evidente.

O desenvolvimento deste trabalho foi motivado inicialmente pelo interesse em
construir um drone competitivo para representar o Projeto de Extensdo Asa Branca,
na RoboCup. Diante dessa motivagao pratica, buscou-se desenvolver um sistema de
controle embarcado robusto e eficiente, capaz de manter a estabilidade de atitude e a

altitude de um quadcoptero utilizando componentes de baixo custo.

1.1 Objetivos

O principal objetivo deste trabalho é projetar e implementar um sistema
embarcado autdbnomo para o controle de atitude (roll, pitch e yaw) e altitude de um
quadcoptero, com um foco particular em sua aplicagao em competicoes de robdtica,
a RoboCup. A escolha da plataforma de baixo custo, o microcontrolador ESP32, visa
nao apenas a viabilidade do projeto, mas também sua replicagao para fins de pesquisa
e educacao, promovendo a democratizagao da tecnologia.

Para alcancar este objetivo geral, foram definidos os seguintes objetivos
especificos:

« Modelagem Matematica do Quadcoptero: Desenvolver uma modelagem

matematica que represente a dinamica do quadcoptero. Esta etapa é crucial
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para a simulagdo e o ajuste de controladores em um ambiente virtual, o que
economiza tempo e recursos antes da implementacgao fisica.

« Integracao de Sensores e Atuadores: Integrar um conjunto de sensores e
atuadores, incluindo a Unidade de Medida Inercial (IMU) BNOQO55 e o sensor
de distancia ultrassénico HC-SR04. O uso do sensor ultrassbnico é
especialmente importante, pois a competicao ocorre em um ambiente fechado,
onde a precisdo de medicao de altitude em baixas distancias € fundamental
para a navegacgao segura do drone.

o Implementacdo dos Controladores: Implementar um conjunto de
controladores de atitude e altitude, sendo o controlador PID (Proporcional-
Integral-Derivativo) a principal escolha devido a sua eficacia e simplicidade.

« Validagao do Sistema: Validar o sistema de controle tanto em ambiente de
simulacado quanto em bancadas de teste especificas. A validacdo em bancada
€ fundamental, pois permite a analise individualizada do comportamento de
cada eixo (roll, pitch e yaw), reduzindo os riscos associados aos voos livres.

« Desenvolvimento da Interface Web Embarcada: Criar uma interface web
embarcada para o monitoramento de variaveis em tempo real e a configuracao
de parametros do sistema. Esta interface é essencial para a fase de testes e
depuracao, facilitando o ajuste fino do comportamento de voo do quadcoptero.

o Avaliacdo de Desempenho: Avaliar o desempenho do sistema de controle
com base em critérios como estabilidade (capacidade de retornar ao ponto de
equilibrio apos perturbacgdes), erro estacionario (desvio entre o valor desejado
e o de saida em regime permanente) e tempo de resposta (rapidez com que o

sistema reage a uma mudanca de referéncia).

1.2 Metodologia

A metodologia adotada neste trabalho combinou a base tedrica com o ciclo de
desenvolvimento pratico, integrando modelagem, simulagdo, programagao
embarcada e testes em hardware. A modelagem do quadcoptero, fundamentada em

artigos cientificos, foi realizada no dominio do tempo, empregando equacgdes
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simplificadas para representar os eixos controlados, o que possibilitou a analise
preliminar do comportamento dinédmico do sistema.

As simulagbes foram conduzidas no ambiente MATLAB/Simulink, onde
controladores PID foram aplicados aos canais de roll, pitch, yaw e altitude. A escolha
do controlador PID se deu por sua estrutura relativamente simples, eficacia
comprovada em diversas aplicagdes e facilidade de implementacéo e ajuste. Para a
otimizagcdo dos parametros desses controladores, foi utilizado um algoritmo genético
(GA), uma técnica de otimizacdo meta-heuristica particularmente adequada para
sistemas complexos e nao lineares. O GA buscou a minimizagao do erro e a auséncia
de sobressinal, garantindo um comportamento de voo estavel.

ApOs a fase de simulacdo, a validacdo do sistema foi realizada em bancadas de
testes especificas. Essa abordagem permitiu a analise individualizada de cada eixo,
avaliando a resposta de motores, ESCs e sensores em um ambiente controlado e
seguro. Por fim, o firmware responsavel por orquestrar a leitura de sensores, a
aplicacao dos controladores e o acionamento dos atuadores foi desenvolvido em C++

na IDE do Arduino para o microcontrolador ESP32.

1.3 Organizacao do trabalho

O presente trabalho de conclusédo de curso esta organizado da seguinte forma:

* No Capitulo 2, apresenta-se a fundamentacido tedrica necessaria para a
compreensao dos conceitos e notagdes utilizados ao longo do trabalho;

* No Capitulo 3 é apresentado os itens utilizados na montagem do drone e as
bancadas construidas para teste e validagao do controle.

* No Capitulo 4, sdo apresentados o desenvolvimento do sistema de controle via
algoritmo genético e sua validagao, por meio de simulagdes;

* No Capitulo 5, é discutido os testes e resultados experimentais.

* No Capitulo 6, € dito as conclusdes finais do projeto e propostas de possiveis

melhorias para trabalhos futuros.
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2 FUNDAMENTAGAO TEORICA

Este capitulo explora os fundamentos tedricos e tecnoldgicos essenciais para
o desenvolvimento do quadcoptero autbnomo. Sao abordados os controladores PID e
os filtros digitais (Finite impulse response FIR e Infinite Impulse Response |IR), os
principios de funcionamento de um quadcoptero (como funciona os seus graus de

liberdade), uma descri¢cdo dos tipos de sistemas de controle e algoritmo genético.

2.1 Quadcoptero Visao Geral e Caracteristicas

O quadcoptero, também conhecido como quadcopter, € uma aeronave de
decolagem e pouso vertical (VTOL — Vertical Take-Off and Landing) que pertence a
classe dos veiculos aéreos nao tripulados (VANTs ou UAVs). Sua arquitetura é
composta por quatro rotores dispostos em uma configuragdo simétrica no plano
horizontal, geralmente em forma de cruz (“+”) ou em “X”. Dois dos rotores giram no
sentido horario e os outros dois no sentido anti-horario, 0 que permite a estabilizacdo
da aeronave sem a necessidade de um rotor de cauda, como ocorre em helicopteros

convencionais.

Figura 1 - Estrutura de um quadcoptero.

Fonte: O Autor (2025).
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Apesar dessas vantagens, os quadcopteros sdo dinamicamente instaveis. Isso
significa que, sem um sistema de controle ativo, ndo conseguem manter o equilibrio
por conta propria. Dessa forma, sdo necessarios algoritmos de controle em tempo
real, como PID, Linear-Quadratic Regulator (LQR) ou técnicas nao lineares, para
estabilizar a atitude e controlar a posigao da aeronave durante o voo.

A estrutura relativamente simples de um quadcoptero permite que seu
comportamento seja descrito a partir da aplicacdo das leis de Newton-Euler. Essa
modelagem possibilita tanto a simulagdo do sistema quanto o desenvolvimento de
controladores robustos que considerem os acoplamentos entre os eixos, as nao

linearidades e as perturbagdes externas.

2.1.1 Principios de Funcionamento

O funcionamento de um quadcoptero baseia-se no controle da velocidade
angular dos quatro rotores, que atuam como 0s unicos elementos responsaveis pela
geragao de forgas de sustentagdo e torques de controle. Ao contrario de aeronaves
convencionais, o quadcoptero nao possui superficies méveis de controle, como lemes
ou ailerons. Toda a dindmica de voo, incluindo subida, descida, rotacdo e
deslocamentos, € obtida exclusivamente pela variacdo da rotagdo dos motores
brushless, controlados individualmente por seus respectivos ESCs.

Para entender como essa variagdo de velocidades influencia o comportamento
da aeronave, € necessario considerar os quatro movimentos fundamentais que um
quadcoptero pode realizar:

« Subida e descida (controle de altitude): ocorre quando os quatro motores
giram com a mesma velocidade angular. Se a forga total gerada pelos rotores

excede o peso do sistema, o drone sobe; se for menor, ele desce [3].
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Figura 2 - Quadcoptero Subindo.
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Fonte: Figura alterada do [3].

e Pitch (inclinacao frontal/traseira): € obtido ao aumentar a velocidade dos
motores traseiros e diminuir a dos motores frontais (ou vice-versa). Isso cria um

torque em torno do eixo y, inclinando o quadcoptero para frente ou para tras

[3].

Figura 3 - Movimento de Pitch.

Fonte: Figura alterada do [3].

e Roll (inclinagao lateral): resulta da variacéo de velocidade entre os motores
da esquerda e da direita, gerando torque em torno do eixo x , 0 que inclina a

aeronave lateralmente [3].
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Figura 4 - Movimento de Raoll.

Fonte: Figura alterada do [3].

e Yaw (rotagdao em torno do eixo vertical): é controlado explorando os torques
de reagao dos motores. Ao aumentar a rotagdo dos dois motores que giram no
sentido horario e diminuir a dos que giram no sentido anti-horario, ou vice-
versa, cria-se um torque resultante em torno do eixo z, fazendo a aeronave

girar sobre si mesma [3].

Figura 5 - Movimento de Yaw.
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Fonte: Figura alterada do [3].

Em conjunto, esses movimentos possibilitam ao quadcoptero deslocar-se no
espaco tridimensional. Por exemplo, ao inclinar-se para frente (pitch negativo) e
aplicar maior propulsao total, a componente da forgca de sustentagao se inclina em
relagao ao solo, gerando um vetor resultante com componente horizontal, o que move
o drone na diregdo desejada. Este principio de inclinagdo direcional é fundamental

para que o quadcoptero possa realizar tarefas de navegacao e rastreamento de
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trajetdrias. Para realizar esses movimentos e fazer a leituras das variaveis de estado
(roll, pitch, yaw e altitude) sao utilizados os transdutores e atuadores presentes na

secao 3.1.

2.2 Sistemas de Controle

Sistemas de controle sdo esséncias em quase toda tecnologia moderna,
permitindo que maquinas e processos operem de forma autbnoma, eficiente e segura.
Em sua esséncia, um sistema de controle busca gerenciar o comportamento de um
processo ou dispositivo, garantindo que ele atinja e mantenha um estado desejado,
mesmo diante de perturbagcdes ou mudangas nas condi¢des. Desde a temperatura em
um forno industrial até a trajetoria de um foguete espacial, a capacidade de controlar
variaveis criticas € fundamental para o sucesso e a estabilidade de inuUmeras
aplicagdes.

A importancia dos sistemas de controle pode ser observada em diversos setores.
Na industria, eles sdo empregados para automatizar linhas de producgao, controlar a
qualidade de produtos, e otimizar o consumo de energia, resultando em maior
produtividade e redugao de custos. Em veiculos automotores, sistemas de controle
avancados gerenciam desde a inje¢cao de combustivel e a transmissao até a frenagem
ABS e o controle de estabilidade, aumentando a seguranga e o conforto. Na medicina,
bombas de infusdo controlam a dosagem de medicamentos com precisao, enquanto
robdés cirurgicos oferecem movimentos finos e estaveis. Até mesmo em nosso
cotidiano, sistemas de controle estdo presentes em dispositivos como termostatos
residenciais, elevadores e maquinas de lavar, que ajustam seu funcionamento para
atingir metas predefinidas.

Esta secdo aprofundara os conceitos fundamentais dos sistemas de controle,
explorando tipos especificos de controladores e técnicas de filtragem digital que sao

essenciais para o desenvolvimento de um quadcoptero autbnomo.
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2.2.1 Sistemas Single Input Single Output (SISO) e Multiple Input Multiple
Output (MIMO)

Os sistemas de controle s&o classificados, entre outros critérios, de acordo com
0 numero de entradas (sinais de controle) e saidas (variaveis controladas). Quando o
sistema possui uma unica entrada e uma unica saida, ele € chamado de SISO. Esses
sistemas sdo amplamente abordados na teoria classica de controle devido a sua
simplicidade e aplicabilidade em diversos processos industriais [4].

Ja os sistemas com multiplas entradas e multiplas saidas sao denominados
MIMO. Esses sistemas sio tipicos de processos mais complexos, onde diferentes
sinais de controle influenciam simultaneamente varias variaveis de saida, e vice-versa
[4], uma visualizagao simples desse tipo de sistema é visto na Figura 6. Um exemplo
classico de sistema MIMO é o controle de atitude e altitude de um quadcoptero, como
0 que sera abordado neste trabalho. Nesse tipo de sistema, os sinais de controle
aplicados aos quatro motores afetam simultaneamente os angulos de roll, pitch, yaw

e a altitude da aeronave.

Figura 6 - Sistema SISO x MIMO

SISO Control — PID controller System
system
— >
MIMO Control 3 —
system — PID controller — System
—_— >

Fonte: Retirado do [5].

Apesar de sua natureza MIMO, sera mostrado ao longo deste trabalho que é
possivel decompor o sistema do quadcoptero em varios subsistemas SISO, facilitando
o projeto de controladores independentes para cada variavel. Essa abordagem
modular permite aplicar técnicas classicas de controle, como o PID, de maneira mais

simples e eficiente, mesmo em sistemas, originalmente, com multivariaveis.
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2.2.2 Controlador PID

O controlador Proporcional-Integral-Derivativo (PID) € um dos algoritmos de
controle mais amplamente utilizados na engenharia, especialmente em sistemas de
malha fechada. Sua popularidade advém da estrutura relativamente simples, do bom
desempenho em diversas aplicagdes e da facilidade de implementagao e ajuste [4].

A estrutura classica de um controlador PID baseia-se no calculo do sinal de
controle u(t) a partir do erro e(t), que representa a diferenca entre a referéncia
desejada r(t) e a saida real do sistema y(t). Esse conceito é representado

esquematicamente na Figura 7.

Figura 7 - Estrutura simples de um PID.
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Fonte: Retirado do [3].

O sinal de controle € composto por trés agdes fundamentais:
Acao Proporcional (P): Responsavel pela resposta imediata ao erro atual. Essa acao

aplica um ganho proporcional K, ao erro e(t) o que pode ser expresso por:
u, () = K, * e(t). (2.4)

Aumentos em Kp tendem a reduzir o tempo de resposta, mas podem introduzir

oscilacbes ou instabilidade se o valor for excessivo.
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Acao Integral (l): Atua sobre a acumulagao do erro ao longo do tempo, corrigindo

desvios residuais e eliminando o erro em regime permanente. E expressa como:
t

w(® = K, f e(t)dt, 2.5)

0

Embora seja eficaz para eliminar erros estacionarios, o excesso de agéao integral pode

causar aumento do tempo de acomodacgao e do sobressinal.

Acao Derivativa (D): Age com base na taxa de variacdo do erro, antecipando
tendéncias e contribuindo para a estabilizacido da resposta. Sua expressido € dada
por:

de(t)
dt '’

up(t) =Kp (2.6)

essa agao ¢ util para amortecer oscilagdes e melhorar o tempo de estabilizagao, sendo
especialmente vantajosa em sistemas com resposta dinamica rapida.

A combinacgao dessas trés agdes resulta na equacao geral do controlador PID:

t de(t)
u(t) = K, xe(t) + K,f e(t)dt + Kp T (2.7)
0

Essa estrutura permite flexibilidade no ajuste do comportamento dindmico do sistema,
influenciando diretamente paradmetros como o tempo de subida, o sobressinal, o
tempo de acomodacao e o erro em regime estacionario. Conforme destaca Ogata, o
controlador PID é eficaz mesmo na presenca de incertezas paramétricas ou modelos

simplificados, sendo amplamente aplicavel a uma grande variedade de processos [4].

2.2.3 Filtros Digitais

Filtros digitais sao sistemas que atuam sobre sinais amostrados no tempo,
modificando suas caracteristicas espectrais ou temporais de forma a atender critérios
especificos de projeto, como a atenuacgao de ruidos, a extracdo de informagdes ou o
condicionamento de sinais para controle. Esses filtros desempenham um papel

fundamental em aplicagdes embarcadas, especialmente em sistemas de controle em
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tempo real, como o controle de atitude e altitude de drones, onde a presenga de ruidos
nos sensores pode comprometer significativamente a estabilidade do sistema.

Do ponto de vista tedrico, um filtro digital pode ser entendido como um sistema
linear e invariavel no tempo (Linear Time Invariant - LTI), cuja operagao é descrita por
equagdes de diferengas. Os filtros sdo classificados principalmente em duas
categorias: os de resposta finita ao impulso (FIR — Finite Impulse Response) e os de
resposta infinita ao impulso (IR — Infinite Impulse Response). Os filtros FIR possuem
uma resposta limitada no tempo e ndo envolvem realimentagdo, sendo mais simples
de analisar e intrinsecamente estaveis. Ja os filtros IIR, por utilizarem realimentacao,
sao capazes de obter desempenho semelhante com menor ordem, mas requerem
maior cuidado na analise de estabilidade e na implementacdo numérica [6].

A construgcdo de filtros digitais eficazes requer a escolha apropriada de
coeficientes que satisfagam as especificacées do projeto, como faixa de passagem,
faixa de rejeicdo, ondulagdes e atenuacgdes. O projeto pode ser realizado tanto no
dominio do tempo quanto no dominio da frequéncia, sendo este ultimo particularmente
util para analisar o efeito dos filtros em sinais com conteudo harménico ou ruidoso [6].

No contexto deste trabalho, foram implementadas duas abordagens de filtragem
digital: um filtro passa-baixa e um filtro de média mével, ambos aplicados a suavizagao
dos dados obtidos dos sensores embarcados. Essas técnicas sdo descritas em mais

detalhes nas subsec¢des a seguir.

2.2.3.1 Filtro Passa-Baixa

Filtros passa-baixa digitais constituem uma das classes mais importantes de
filtros em tempo discreto, sendo amplamente utilizados para eliminar componentes de
alta frequéncia de sinais amostrados. Seu objetivo principal é permitir a passagem de
frequéncias mais baixas, atenuando ruidos e variagdes rapidas que nao sao de
interesse, o que os torna fundamentais para aplicacbes em controle e processamento
de sinais embarcados.

Do ponto de vista da analise em tempo discreto, um filtro passa-baixa ideal
possui uma resposta em frequéncia H(e!%) igual a 1 dentro de uma faixa de passagem

(tipicamente em torno de w=0) e nula nas frequéncias superiores, conforme ilustrado
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na Figura 8 [6]. Entretanto, filtros ideais ndo sao realizaveis fisicamente, e por isso

utiliza-se aproximacdes praticas, como os filtros [IR de primeira ordem.

Figura 8 - Filtro Passa Baixa Ideal.
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Fonte: Retirado do [6].

Uma implementacdo comum e eficiente de filtro passa-baixa em sistemas
embarcados ¢€ o filtro recursivo de primeira ordem, que pertence a classe dos filtros
IIR. Ele pode ser descrito pela equacéao de diferencas:

ylnl = axx[n]+ (1 - a)xy[n—1], 2.8)
onde:
e x[n] é o sinal de entrada,
e y[n] é o sinal filtrado (saida),
e «a é o coeficiente de suavizagdo,com 0 < a < 0.

Essa estrutura simples oferece boa capacidade de suavizacdo com baixa
complexidade computacional, tornando-se adequada para sistemas com recursos
limitados, como o ESP32. O valor de a determina o grau de atenuacdo das
componentes de alta frequéncia: quanto menor o valor de a, maior a suavizagao e
menor a resposta dindmica do filtro.

Conforme discutido por [6], o comportamento de tais sistemas LTI pode ser
analisado tanto no dominio do tempo quanto no da frequéncia, sendo sua resposta
diretamente relacionada a posicao de polos e zeros no plano-z. No caso do filtro
recursivo de primeira ordem, o sistema possui um unico polo real e estavel dentro do

circulo unitario, assegurando estabilidade e resposta suavizada.
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2.2.3.2 Filtro Media-Mével

O filtro de média moével é uma técnica de suavizagao simples e eficiente,
classificada como um filtro FIR. Sua funcédo consiste em calcular a média aritmética
de um numero fixo de amostras passadas do sinal de entrada, reduzindo a presencga
de ruidos de alta frequéncia e variagbes rapidas. Por sua baixa complexidade
computacional e facilidade de implementacédo, € amplamente utilizado em sistemas
embarcados de tempo real.

Sua equacao na forma discreta é dada por:

N-1

1
y[n] =5 > xln— K] 2.9)

onde:
e x[n] é o sinal de entrada,
e y[n] é o sinal filtrado (saida),

e N é o numero de amostras consideradas (largura da janela).

Esse filtro possui resposta finita ao impulso e néo utiliza realimentacéo, o que
o torna intrinsecamente estavel. Além disso, por manter uma resposta de fase linear,
ele evita distor¢cées temporais no sinal processado, o que é desejavel em aplicagdes
de controle e medigéo sensivel [6].

No contexto deste trabalho, o filtro de média modvel foi implementado
especificamente para suavizar os dados provenientes do sensor ultrassénico HC-
SR04, que apresentou flutuagdes perceptiveis nas leituras de distancia,
principalmente em razao das vibragdes estruturais do drone e de reflexdes ambientais,
além desses fatores, destaca-se também a limitacdo intrinseca do conversor
analdgico-digital (ADC - Analog-to-Digital Converter) do microcontrolador ESP32, cuja
resolucao efetiva e linearidade sao inferiores as de conversores dedicados, o que
pode introduzir ruidos adicionais nas medi¢des. A aplicagao do filtro permitiu obter
uma estimativa mais estavel da altitude, contribuindo diretamente para a melhoria do
desempenho do sistema de controle. Para mais detalhes da implementacgao visualizar
em [7].
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2.3 Algoritmo Genético

Algoritmos Genéticos (GA - Genetic Algorithm) sao algoritmos de busca
inspirados nos mecanismos da sele¢do natural e da genética bioldgica. Eles operam
com base no principio da “sobrevivéncia do mais apto” entre estruturas de dados,
frequentemente representadas como strings ou cromossomos, combinando essa
l6gica com uma troca de informagdes estruturada e aleatoria. Essa abordagem
permite que os GAs explorem eficientemente informagdes historicas para identificar
novos pontos de busca com desempenho aprimorado [8].

Desenvolvidos por John Holland e seus colaboradores na Universidade de
Michigan [8], os GA foram concebidos tanto para explicar os processos adaptativos
naturais quanto para projetar sistemas artificiais que preservem esses mecanismos
essenciais.

A robustez € um tema central na pesquisa sobre GAs, representando o equilibrio
entre eficiéncia e eficacia necessario para a sobrevivéncia em diversos ambientes.
Esses algoritmos se destacam por sua simplicidade computacional aliada a uma
poderosa capacidade de busca por melhorias. Além disso, ndo sao fundamentalmente
limitados por suposi¢des restritivas sobre o espago de busca, como continuidade,
existéncia de derivadas ou unimodalidade. Isso os torna especialmente adequados
para problemas complexos e ruidosos, com multiplos otimos locais e
descontinuidades, onde métodos tradicionais frequentemente falham [17].

Os algoritmos genéticos diferem das técnicas tradicionais de otimizacdao em

quatro aspectos fundamentais:

1. Trabalham com uma codificagdao do conjunto de parametros: em vez de
manipular diretamente os parametros do problema, os GAs operam sobre
representacdes codificadas desses parametros, geralmente como strings de
comprimento finito.

2. Buscam a partir de uma populagdo de pontos: diferentemente da
abordagem sequencial tradicional, os GAs mantém uma populagéo de strings
que evolui em paralelo, o que reduz a probabilidade de convergir

prematuramente para 6timos locais.
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3. Utilizam apenas os valores da funcao objetivo (payoff): ndo exigem

derivadas ou informagdes auxiliares; apenas os valores da fungédo objetivo
associados a cada string individual s&o suficientes para orientar a busca.

Empregam regras de transigcdo probabilisticas: ao contrario de métodos
deterministicos, os GAs utilizam operadores probabilisticos que direcionam a
busca para regides promissoras do espaco de solugbes, sem depender

exclusivamente do acaso.

Um algoritmo genético simples opera iterativamente por meio de trés operadores

principais, aplicados em cada geracéo:

Reproducao: Strings sdo copiadas para a proxima geragao com uma
probabilidade proporcional aos seus valores de fitness (fungdo obijetivo).
Strings mais aptas tém maior chance de gerar descendentes, simulando a
selecao natural.

Crossover (cruzamento): pares de strings selecionados para reprodugao sao
recombinados. Um ponto de corte € escolhido aleatoriamente ao longo do
comprimento da string, e segmentos dos pais sdo trocados, produzindo
descendentes que mesclam caracteristicas bem-sucedidas.

Mutacao: consiste em alteracdes aleatérias e ocasionais (de baixa
probabilidade) em posicoes especificas da string. A mutacdo age como uma
‘politica de seguro” contra a perda prematura de material genético util,
promovendo diversidade e permitindo a exploragao de regides do espago de

busca que talvez ndo seriam alcangadas apenas por reproducéo e cruzamento.

No presente trabalho, essa abordagem foi utilizada com o objetivo de ajustar os

parametros do controlador responsavel pela estabilidade e navegagdo de um

quadcoptero, considerando as exigéncias impostas por sua dinamica n&o linear e

pelas incertezas do ambiente, ainda que os algoritmos genéticos oferecam vantagens

como robustez e boa capacidade de exploragao do espaco de busca, outros métodos

de otimizacdo também tém sido explorados na literatura para essa mesma finalidade.

E o caso do algoritmo de Otimizacdo por Enxame de Particulas com multiplos

objetivos (MOPSO - Multi-Objective Particle Swarm Optimization), que permite a

obtencdo de solugdes de compromisso entre diferentes critérios de desempenho,

conforme apresentado por [1], por outro lado, em [9] utilizaram algoritmos genéticos
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para a sintonia de PIDs com enfoque em estabilidade e rejeicdo a disturbios. Essas
abordagens refletem a diversidade de técnicas disponiveis para o projeto de
controladores em veiculos autbnomos, sendo a escolha do método mais apropriado

dependente das caracteristicas especificas do sistema e dos objetivos de controle.



31

3 CONSTRUGAO DO DRONE E DAS BANCADAS DE TESTES

3.1 Transdutores e Atuadores para Aplicagao em Quadcopteros

Transdutores sao dispositivos capazes de converter uma forma de energia fisica
em outra, geralmente transformando grandezas mecanicas, térmicas ou 6pticas em
sinais elétricos, ou vice-versa [10]. Quando utilizados para monitoramento de variaveis
ambientais ou do préprio sistema, esses dispositivos sdo chamados comumente de
sensores. Em sistemas embarcados aplicados a veiculos autbhomos, como drones,
os transdutores sao essenciais para a percep¢do do ambiente e para a
retroalimentacao do sistema de controle.

Neste trabalho, foram utilizados cinco transdutores principais, divididos
conforme sua fun¢do no sistema: para a estimativa da atitude (roll, pitch e yaw),
utilizou-se um modulo inercial com acelerbmetro, giroscopio e magnetdmetro
(BNOO055); para a altitude, empregaram-se dois sensores complementares: um sensor
ultrassénico (HC-SR04), responsavel por medir a distdncia ao solo em baixas
altitudes, e um altimetro barométrico (MPL3115A2), capaz de estimar a altura com
base na pressao atmosférica.

Atuadores sao dispositivos responsaveis por converter sinais elétricos em acdes
fisicas, possibilitando a interacdo ativa de um sistema embarcado com o ambiente.
Em sistemas de controle, os atuadores representam o estagio final da cadeia de
processamento, sendo acionados conforme os comandos gerados pelo controlador
para alterar o estado do sistema fisico.

No contexto deste trabalho, os atuadores sdo compostos pelos motores elétricos
brushless (BLDC - Brushless Direct Current) e seus respectivos controladores
eletronicos de velocidade (ESCs — Electronic Speed Controllers). Os ESCs recebem
sinais de controle modulados em PWM gerados pelo microcontrolador e, a partir
desses sinais, regulam a tensao e a frequéncia aplicadas aos enrolamentos do motor.
Isso permite controlar com preciséo a velocidade de rotacdo dos motores, que por sua
vez determina a forca de empuxo gerada pelas hélices do drone.

Cada sensor possui caracteristicas distintas em termos de alcance, precisao,

sensibilidade a ruido e frequéncia de resposta. A seguir, sdo apresentados as
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descrigdes e os principios de funcionamento dos transdutores e atuadores utilizados

no projeto.

3.1.1 Unidade de controle

O controle central do quadcoptero foi realizado por meio de um ESP32, um
microcontrolador altamente integrado com dois nucleos de 32 bits e clock de até
240 MHz. O ESP32, visivel na Figura 9, destaca-se por sua combinacdo de alto
desempenho de processamento, baixo consumo de energia e ampla variedade de
interfaces de entrada/saida, sendo especialmente adequado para aplicagbes

embarcadas em sistemas autbnomos e conectados [11].

Figura 9 - ESP 32 Utilizado.
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Fonte: O Autor (2025).

Uma das principais motivag¢des para a escolha do ESP32 neste trabalho foi sua
conectividade nativa, pois o chip incorpora suporte completo a Wi-Fi 802.11b/g/n e
Bluetooth v4.2 (incluindo BLE), eliminando a necessidade de modulos externos para

comunicagao sem fio. Essa caracteristica facilitou, tanto o monitoramento remoto de
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variaveis, em tempo real, quanto a configuragcdo de parametros por meio de uma
interface web desenvolvida especificamente para o projeto.

O microcontrolador é responsavel por adquirir os sinais dos sensores
embarcados, processa-los e calcular, em tempo real, as a¢des de controle. Os
algoritmos PID otimizados s&o executados diretamente no ESP32, que entdo envia
sinais PWM aos ESCs para acionar os motores.

Os sensores embarcados incluem uma IMU, utilizada para estimar os &ngulos
de roll, pitch e yaw, e um sensor de distancia ultrassénico, responsavel pela medi¢céo
da altitude relativa ao solo. A integracdo entre sensores, controlador e atuadores
ocorre em malha fechada e com frequéncia maxima disponivel dos sensores
utilizados.

A arquitetura versatil do ESP32, combinada com sua conectividade sem fio,
viabilizou o desenvolvimento de um sistema de controle embarcado eficiente,

compacto e de facil interagdo com o usuario.

3.1.2 IMU Inertial Measurement Unit

A Unidade de Medicado Inercial (IMU - Inertial Measurement Unit) € um
dispositivo composto por sensores capazes de medir aceleragdes lineares e
velocidades angulares em trés eixos. Em geral, integra um acelerébmetro, um
giroscopio e, frequentemente, um magnetdmetro, permitindo estimar a orientacéo e o
movimento de um corpo no espaco tridimensional.

Com o avanco da tecnologia Micro-Electro-Mechanical Systems (MEMS), IMUs
modernas tornaram-se compactas, acessiveis e amplamente utilizadas em aplicagbes
embarcadas, como drones. Esses sensores fornecem dados em alta frequéncia e sdo
fundamentais para algoritmos de controle de atitude. No entanto, por estarem sujeitos
a ruidos e deriva, requerem técnicas de filiragem e calibracdo para garantir maior

precisao [12].
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3.1.2.1 Acelerbmetro

O acelerédmetro € um transdutor capaz de medir a aceleragao linear de um corpo
em relacdo a um referencial inercial. Em sistemas embarcados, sdo geralmente
utilizados acelerébmetros triaxiais, que fornecem medigdes nas diregdes x, y e z. Esses
sensores permitem nao apenas a detecgcao de movimentos lineares, mas também a
estimativa da inclinagao da plataforma com relagdo a gravidade, especialmente em
situacdes de repouso ou baixa velocidade.

A tecnologia mais comum em aplica¢gdes embarcadas é baseada em sistemas
micro eletromecanicos, que operam por meio da deflexao de microestruturas internas
sensiveis a forga inercial. A equagao que representa o modelo da saida de um
acelerébmetro simplificado, considerando as principais fontes que afetam a medicao, é
dada por:

A = ar —ag + by + Ny, (3.1)

nessa equacgao, conforme apresentado em [12]:

e a,, representa a aceleragdo medida pelo sensor;

a, € a aceleracao linear real do corpo em movimento;

« ag4 € o vetor da aceleragéo gravitacional,

b, representa o viés (bias) do sensor, geralmente causado por imperfei¢cdes

internas;

n, € o termo de ruido aleatorio.

Em sistemas embarcados como o de um drone, o acelerbmetro fornece
informacdes essenciais para o controle de atitude, especialmente nos eixos de roll e
pitch. No entanto, devido a presenca de ruidos e vibracdes, os dados brutos precisam
ser tratados por filtros digitais antes de serem utilizados nos algoritmos de controle
[12].

3.1.2.2 Giroscopio

O giroscopio é um transdutor utilizado para medir a velocidade angular de um

corpo em torno de seus eixos de atuagcdo. Em sistemas eletrbnicos, os giroscopios
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sdao comumente desenvolvidos como MEMS, fornecendo a velocidade angular através
de sinais analogicos ou digitais [13]. Esses sensores sao cruciais para o controle de
atitude, complementando as medi¢des do acelerdbmetro, pois permitem estimar a taxa
de rotacédo do quadcoptero.

O modelo da saida de um giroscépio, considerando as principais fontes de erro
de forma simplificada, pode ser representado por:

Wy, = Wy + by + 1y, (3.2)

nessa equagao, conforme apresentado em [12]:

e w,, representa a velocidade angular medida pelo sensor;

e w, € a velocidade angular real do corpo;

e b, representa o viés do giroscopio, que pode variar com o0 tempo e a

temperatura;

e n, €0 termo de ruido aleatorio.

E importante notar que os giroscopios MEMS, ao contrario dos acelerémetros,
geralmente possuem um viés e um ganho que variam com o tempo, além de serem
fortemente dependentes da temperatura [12]. A modelagem do viés e do ganho como
ruido branco integrado é utilizada para compensar pequenas variagbes nos
parametros, enquanto a calibragdo pode minimizar o efeito da temperatura.

Em aplicagdes como o controle de quadcopteros, os dados do giroscopio séo
essenciais para determinar as taxas de rotagao de roll, pitch e yaw. No entanto, esses
dados também s&o suscetiveis a ruidos, incluindo vibragdes, o que exige a aplicagao
de filtros digitais para garantir a precisdo e a estabilidade dos algoritmos de controle
[13].

3.1.2.3 Magnetémetro

O magnetébmetro € um transdutor utilizado para medir o campo magnético
ambiente, incluindo o campo magnético da Terra. Em aplicagbes de sistemas de
controle, como em quadcopteros, ele é fundamental para determinar a orientagdo em
relacdo ao Norte magnético e, consequentemente, o angulo de yaw (guinada) da

aeronave.
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Apesar de existirem diversos tipos, os magnetometros MEMS sao
frequentemente empregados em VANTSs devido ao seu tamanho reduzido, baixo custo
e alta disponibilidade. Embora esses sensores sejam geralmente compensados por
temperatura, minimizando erros intrinsecos de ganho e viés, eles sdo bastante
suscetiveis a campos magnéticos externos, que podem distorcer o campo da Terra e,
assim, comprometer a precisao da deteccdo do Norte verdadeiro.

O modelo da saida de um magnetémetro, de forma simplificada, pode ser
representado por:

by = b + by + ny,. (3.3)
Nessa equacao, conforme apresentado em [12]:

e b, representa o campo magnético medido pelo sensor;

e b, € 0 campo magnético real do ambiente;

e b, representa o viés do sensor, que pode variar dependendo da posi¢cao e do

tempo devido a campos magnéticos espurios;

e ny, € o termo de ruido aleatdrio.

Em um quadcoptero, as medi¢gdes do magnetdbmetro sdo essenciais para a
estimativa de atitude, especialmente para o eixo de yaw. No entanto, a presenca de
interferéncias magnéticas do ambiente ou de outros componentes eletrénicos do
préprio drone (como motores e ESCs) pode introduzir erros significativos, exigindo

técnicas de filtragem e processamento de dados para mitigar seus efeitos [13].

3.1.2.4 BNO-055

O BNOO055, visto na Figura 10, € um System in Package (SiP) inteligente,
desenvolvido pela Bosch Sensortec, que integra um acelerémetro triaxial de 14 bits,
um giroscopio triaxial de 16 bits (com uma faixa de +2000 graus por segundo) e um
sensor geomagnético triaxial. Além desses sensores, o chip incorpora um
microcontrolador Coértex MO+ de 32 bits, que executa o software de fusdo de sensores
da Bosch Sensortec. Para integragdo com outros sistemas, o BNOO055 é equipado

com interfaces digitais bidirecionais I1°C e UART [14].
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Figura 10 - BNO Utilizado.

Fonte: O Autor (2025).

O BNOO055 oferece diversos modos de operagao, que podem ser configurados

para atender a diferentes necessidades da aplicagdo. Esses modos sao divididos nas

seguintes categorias:

Modo de Configuragcao (CONFIGMODE): Permite configurar o BNOO55,
reiniciando todos os dados de saida para zero e interrompendo a fusdo de
sensores. Este € o modo padrao ao ligar ou reiniciar o dispositivo.
Modos Nao-Fusao (Non-Fusion Modes). Fornecem acesso individual ou
combinado aos dados brutos dos sensores, sem processamento de fusdo. O
BNOO055 se comporta como um sensor autbnomo, e 0s outros sensores nao
utilizados sao suspensos para reduzir o consumo de energia. Nesse modo ele
pode ser utilizado nos seguintes modos:

o ACCONLY: Apenas dados do acelerébmetro.

o MAGONLY: Apenas dados do magnetémetro.

o GYROONLY: Apenas dados do giroscopio.

o ACCMAG: Dados do acelerdmetro e magnetometro.

o ACCGYRO: Dados do acelerdmetro e giroscopio.

o MAGGYRO: Dados do magnetometro e giroscopio.

o AMG (ACC-MAG-GYRO): Todos os trés sensores (acelerbmetro,

magnetémetro e giroscopio) estao ativos.
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e Modos de Fusao (Fusion Modes): Calculam a orientagdo do dispositivo no
espaco, distinguindo entre orientagcdo ndo-absoluta (relativa) e absoluta (com
relacdo a Terra e seu campo magnético). Todos os modos de fusédo fornecem
a orientagdo como dados de quatérnios ou angulos de Euler. Nesses modos, é
possivel separar a aceleragédo linear da gravidade. As configuragdes dos
sensores sao controladas pelo BNO055 com valores padrao. Nesse modo ele
pode ser utilizado nos seguintes modos:

o IMU: Calcula a orientacao relativa a partir de dados do acelerbmetro e
giroscopio, com alta taxa de saida de dados. Taxa de saida de dados de
fusdo: 100Hz.

o COMPASS: Mede o campo magnético da Terra para calcular a diregéo
geografica, utilizando o campo magnético e a gravidade. Taxa de saida
de dados de fuséo: 20Hz.

o M4G (Magnet for Gyroscope): Similar ao modo IMU, mas usa o
magnetémetro para detectar rotacdo em vez do giroscopio, resultando
em menor consumo de energia e sem os efeitos de drift inerentes ao
giroscopio. Taxa de saida de dados de fusao: 50Hz.

o NDOF (Nine Degrees of Freedom): Este modo é um modo de fusao de
9 graus de liberdade, onde os dados de orientacdo absoluta sio
calculados a partir do acelerbmetro, giroscépio e magnetdmetro.
Combina os trés sensores para um calculo rapido, alta taxa de saida de
dados e alta robustez contra distor¢bes do campo magnético. A
calibracdo rapida do magnetébmetro € ativada para maior precisao. Taxa
de saida de dados de fus&do: 100Hz.

o NDOF_FMC_OFF (Nine Degrees of Freedom with Fast
Magnetometer Calibration OFF): E idéntico ao modo NDOF, mas com
a Calibragédo Rapida do Magnetémetro (Fast Magnetometer Calibration)
desativada. Taxa de saida de dados de fusao: 100Hz.

No contexto deste trabalho, o chip BNOO055 foi utilizado em nosso quadcoptero
operando no modo NDOF, pois a fuséo interna feita pelo dispositivo se mostrou melhor
do que calcular no microcontrolador devido a alta precisao e baixo drift se tornou o

melhor modo para essa aplicagao.
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3.1.3 Altimetro

Um altimetro € um transdutor utilizado para medir a altitude, ou seja, a altura de
um ponto em relagdo a um nivel de referéncia, geralmente o nivel do mar. Dentre os
diversos tipos existentes, os altimetros barométricos s&o o0os mais comuns em
aplicagdes embarcadas, como em aeronaves e drones. Esses dispositivos operam
com base na variacdo da pressao atmosférica, que diminui de forma previsivel
conforme a altitude aumenta.

A relagao entre pressao e altitude é descrita por modelos atmosféricos padrao,
como o ISA (International Standard Atmosphere), permitindo a conversao direta da
pressao absoluta medida pelo sensor em uma estimativa da altitude. Essa medicao é
fundamental para o controle vertical de veiculos aéreos, especialmente em ambientes
externos, onde sensores Opticos ou ultrassénicos apresentam limitagdes de alcance
ou confiabilidade.

Embora os altimetros barométricos apresentem maior alcance de medicao, sua
resolucdo e taxa de atualizagdo tendem a ser inferiores quando comparados a
sensores de distancia de curto alcance, como os ultrassénicos. Além disso, estdo
sujeitos a variagbes ambientais, como mudangas de temperatura e pressao
atmosférica local, que podem introduzir erros no calculo da altitude se nao forem
devidamente compensadas [15].

Neste projeto, um altimetro barométrico foi utilizado de forma complementar ao
sensor ultrassénico HC-SR04. Enquanto o ultrassénico apresenta boa precisao em
baixas altitudes (até aproximadamente 4 metros), o altimetro barométrico estende a
capacidade de medicdo para altitudes superiores, mesmo com menor precisdo em
ambientes internos. A combinagao dos dois sensores permite um sistema de controle

de altitude mais robusto e adaptavel a diferentes cenarios operacionais.

3.1.3.1 MPL

O MPL3115A2, visto na Figura 11, € um sensor barométrico de pressao absoluta
desenvolvido pela NXP Semiconductors, projetado especificamente para aplicagdes
de medicdo de altitude e pressao atmosférica. Baseado na tecnologia MEMS, o

dispositivo integra um conversor analdgico-digital de 24 bits, interface digital I°C e um
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processador interno que realiza os calculos de altitude diretamente a partir da pressao
absoluta medida [15].

Este sensor opera em uma faixa de pressédo de 50 a 110 kPa, o que permite
estimar altitudes desde o nivel do mar até aproximadamente 10.000 metros. A
precisdo da medigao de altitude pode chegar a cerca de £0,3 metros em condigdes
ideais, embora fatores como temperatura e variagbes ambientais possam afetar essa
precisdo. O dispositivo também possui um modo de medi¢gdo barométrico e um modo
de medig&o altimétrica, selecionaveis via registradores internos.

Além disso, o MPL3115A2 conta com um sensor de temperatura interno, cuja
leitura pode ser utilizada para compensacgdes térmicas na estimativa da altitude. A
comunicacdo com o microcontrolador é realizada por meio do protocolo I2C,
permitindo facil integragcdo em sistemas embarcados de controle e navegagao.

As caracteristicas do MPL3115A2 o tornam apropriado para aplicagcbes em que
se requerem medicdes de altitude com boa faixa dindmica, mesmo que com resposta

temporal moderada e sensibilidade a variagcbes ambientais.

Figura 11 — MPL Utilizado.

Fonte: O Autor (2025).
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3.1.4 Ultrassénico

Sensores ultrassénicos utilizam ondas sonoras de alta frequéncia, inaudiveis ao
ouvido humano, para determinar a distdncia até um objeto. O principio de
funcionamento baseia-se na emissdo de um pulso sonoro e na medi¢ao do tempo que
0 eco leva para retornar ao sensor. A distancia é calculada multiplicando a velocidade
do som pela metade do tempo de viagem da onda. A velocidade do som no ar pode
variar de acordo com condi¢des atmosféricas como temperatura, umidade e pressao
[16].

Esses sensores possuem um "cone de detecgao" cuja largura pode mudar com
a distancia. A capacidade de detectar um objeto também depende da sua orientagao,
pois superficies ndo planas podem desviar o eco, impedindo seu retorno ao sensor.
Embora sejam eficazes em muitas aplicagbes, os sensores ultrassénicos tém
limitacbes, como a dependéncia da velocidade de medicdo em relagado a distancia
(quanto maior a distancia, mais lenta a leitura) e a suscetibilidade a ecos indesejados

em ambientes confinados, que podem gerar leituras falsas e imprecisas [16].

3.1.4.1 HC-S04

O HC-SRO04, visto na Figura 12, € um sensor ultrassdnico popular, conhecido por
seu baixo custo e facilidade de uso. Ele opera com alimentacao de +5V DC e detecta
distancias de 2 a 400 cm com resolugao de 0.3 cm. O sensor possui quatro pinos:
VCC e GND para alimentacéo, TRIG, que habilita a emissdo de um pulso sonoro de
40 kHz, e ECHO para medir o tempo de retorno do eco [16].

Embora tenha sua dindmica lenta como as atividades previstas pelo drone sera
em um ambiente fechado se faz necessario a precisdo disponivel por ele e a sua

dindmica é compensada no controle.



42

Figura 12 - Sensor Ultrassoénico.

Fonte: O Autor (2025).

3.1.5 Electronic Speed Controller (ESC)

O ESC é um componente essencial em sistemas de controle de motores
elétricos, como drones e veiculos controlados por controle remoto (CR). Sua funcao
principal € regular a velocidade, dire¢ao e frenagem do motor, ajustando a poténcia
fornecida pela bateria. Atuando como uma interface entre a fonte de energia e o motor,
o ESC assegura uma aceleracdo e desaceleragao suaves, ao mesmo tempo que
previne flutuagdes de tensao e corrente que poderiam danificar o sistema [17].

ESCs recebem sinais de controladores de voo, microcontroladores ou
receptores remotos, que sao tipicamente pulsos PWM variando de 1000us (0%) a
2000us (100%). O ESC interpreta esses sinais para determinar a velocidade e
poténcia necessarias do motor. Para motores brushless DC (BLDC), o ESC converte
a energia DC da bateria em uma saida AC trifasica, controlando as fases do motor
através de MOSFETSs organizados em circuitos de ponte H ou ponte trifasica. ESCs
avangados também incluem controle de frenagem (inclusive frenagem regenerativa)
e direcao [17].

ESCs podem ser classificados com base na metodologia de controle e

compatibilidade com o motor. Existem ESCs para motores com escovas e ESCs para
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motores sem escovas. Os ESCs para motores BLDC utilizam microcontroladores para
chavear a poténcia eletronicamente entre as fases do motor, sendo altamente
eficientes e duraveis. Podem ser sensoriados, usando sensores Hall para determinar
a posicao do rotor, ou sem sensor, estimando a posicdo através da forga contra
eletromotriz (back-Eletromotive Force - EMF) [17].

ESCs modernos frequentemente incorporam recursos de seguranga, como
protecdo contra sobrecorrente, desligamento térmico e corte de baixa tenséo,
aumentando a confiabilidade e a vida util do sistema [17], o ESC utilizado nesse

projeto pode ser visto na Figura 17.

3.1.6 Motor Brushless

Um Motor Brushless DC é um tipo de motor elétrico que se diferencia dos
motores DC convencionais por nao possuir escovas mecanicas e comutadores para
ainversao de corrente em suas bobinas. Em vez disso, a comutagao, que € o0 processo
de inversao do fluxo de corrente para manter a rotacao, € realizada eletronicamente.
Essa caracteristica elimina o atrito mecanico, o ruido e as faiscas gerados pelas
escovas, 0 que contribui para uma maior €ficiéncia, vida util prolongada € menor
necessidade de manutencao [18].

A estrutura basica de um motor BLDC consiste em um estator, que é a parte
fixa do motor e contém as bobinas da armadura, e um rotor, que é a parte mével e é
composto por imas permanentes. A Figura 13 ilustra essa configuragdo, mostrando o
estator com as bobinas e o rotor com os imés permanentes. Os imas permanentes do
rotor interagem com o campo magneético gerado pelas correntes nos enrolamentos do
estator, produzindo o torque que impulsiona o motor. Para controlar a rotacgao,
sensores de posigdo (como sensores Hall) detectam a orientagdo do rotor. Essa
informacgao é utilizada por um circuito eletrdnico de controle que energiza as bobinas
do estator na sequéncia correta para gerar um campo magnético girante que segue o
rotor, mantendo-o em movimento continuo e sincronizado [18], o motor utilizado nesse

projeto foi o da Figura 15.
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Figura 13 - Motor em Corte.

Totor

P material

Fonte: Retirado do [18].

3.2 Montagem de Quadcoptero

Esta montagem envolveu a integragdo mecanica e eletrbnica de diversos
componentes, tais como estrutura (frame), motores, ESCs, sensores e unidade de
processamento. Nesta secdo sao descritos os principais elementos utilizados no
prototipo, destacando suas caracteristicas técnicas, critérios de escolha e a forma

como foram integrados ao sistema.

3.2.1 Frame

A estrutura utilizada foi o DJI F450, visivel, um frame em configuragdo “X” com
quatro bragos equidistantes e centro rigido em material composto. Esse modelo é
amplamente adotado em aplicagbes experimentais e didaticas por sua leveza, boa
resisténcia mecanica e facilidade de montagem. Sua geometria garante simetria em
relacdo aos eixos de rotacdo, favorecendo o balanceamento do sistema e a

modelagem dindmica. A Figura 14 apresenta o frame utilizado no projeto.
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Figura 14 - Frame do drone utilizado.

Fonte: Imagem retirado de [19].

3.2.2 Sistema de propulsao

O sistema de propulsao foi composto por quatro motores brushless de 1000 KV,
responsaveis por fornecer o empuxo necessario ao voo, visto na Figura 15. A
especificacdo de 1000 KV indica que, para cada volt aplicado, o motor gira

aproximadamente 1000 RPM sem carga.

Figura 15 - Motor Utilizado.

Fonte: O Autor (2025).

Cada motor foi acoplado a uma hélice do tipo 1045, em que o numero 10 indica
o diametro de 10 polegadas e o numero 45 representa o angulo de inclinagao de 4,5

polegadas por rotacdo. Essa hélice oferece um bom equilibrio entre empuxo e
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estabilidade, sendo compativel com os motores e o peso total do quadcoptero, visivel

na Figura 16.

Figura 16 - Hélice Utilizada.

Fonte: O Autor (2025).

Para o acionamento dos motores, utilizaram-se ESCs com corrente nominal de
30 A, suficientes para suportar os picos de corrente durante manobras bruscas sem
risco de sobreaquecimento, pode ser visto na Figura 17. Os ESCs foram conectados

diretamente a bateria e comandados por sinais PWM gerados pelo microcontrolador.

Figura 17 - ESC Utilizado.

Fonte: O Autor (2025).
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3.2.3 Fonte de alimentagao

A alimentacgao do sistema foi realizada por meio de uma bateria de ions de litio
(Li-ion) de 11,1V (3S) e capacidade de 3000 mAh, visivel na Figura 18. Essa bateria
oferece densidade energética suficiente para suportar os testes em bancada com
seguranga, além de apresentar peso reduzido e facil recarga. A configuragao 3S indica
a presencga de trés células em série, totalizando uma tensdo nominal adequada para

0os motores e demais circuitos eletrénicos.

Figura 18 - Bateria Utilizada.

Fonte: O Autor (2025).

3.3 Bancadas

No desenvolvimento desse trabalho se viu a necessidade de bancadas de teste
para o drone devido a sua complexidade, inicialmente foi projetado uma bancada para
modelar o motor para a simulagéo, depois uma que isolasse 0 eixo z e a terceira que
faz o movimento de roll, pitch e yaw. Essas bancadas foi um trabalho em conjunto de
diversas pessoas tanta na construgao fisica das mesmas, quanto na idealizacéo

delas.
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3.3.1 Bancada de modelagem do motor

Antes de iniciar a modelagem no ambiente Simulink/Matlab, foi necessario
caracterizar experimentalmente o comportamento do sistema motor—hélice utilizado
no quadcoptero. Para isso, construiu-se uma bancada de testes especifica, que pode
ser visto na Figura 19. Nessa bancada, o motor brushless foi fixado de forma que sua
forca de empuxo atuasse perpendicularmente a uma haste rigida, cujo extremo

permanecia apoiado sobre uma balancga digital.

Figura 19 - Bancada de Teste do Motor.

Fonte: O Autor (2025).

A bancada foi construida partir de tabuas de MDF (Medium Density Fiberboard)
um fuso e dois rolamentos, os rolamentos ficam posicionados nas duas paredes
laterais e servem para anular o atrito do fuso com a madeira e impedindo que haja
escorregamento do fuso na madeira central.

Durante os testes, sinais PWM de 1000y a 2000 u foram aplicados ao motor de
10pu em 10 Y, e a massa registrada pela balanga foi convertida em forga (em Newtons)
considerando a aceleragdo da gravidade local. A forca de empuxo resultante foi
associada ao sinal PWM correspondente, possibilitando a obtengdo de um conjunto
de dados experimentais relacionando entrada (PWM) e saida (forca). E possivel ver
um teste dessa bancada em [20].

Com base nesses dados, foi elaborado um cédigo no ambiente Matlab para

ajuste de uma fungao matematica que descrevesse esse comportamento. Assumindo
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um modelo de primeira ordem, foi realizada uma regressao linear que resultou em
uma fungcdo PWM x Forga, visto na Figura 20. Essa fungao serviu de base para a
modelagem dos atuadores na simulagdo do quadcoptero no Simulink, garantindo

maior fidelidade entre o modelo computacional e o sistema real.

Figura 20 - Curva Forga do Motor x Linearizagao.

a
1000 1100 1200 1300 1400 1500 1600 1700 1800 1900 2000

Fonte: O Autor (2025)

3.3.2 Bancada para testes de controle de altitude

A segunda bancada construida teve como finalidade possibilitar o teste do
controle no eixo vertical (eixo Z) de forma isolada. A estrutura, ilustrada na Figura 21,
foi montada a partir de tubos de PVC e consiste em um sistema de guias verticais, no
qual o drone pode se mover apenas para cima e para baixo, sem liberdade para

rotacionar nos eixos de roll, pitch ou yaw.
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Figura 21 - Bancada de Altitude.

Fonte: O Autor (2025).

A montagem baseia-se em dois tubos paralelos fixados verticalmente a uma
base retangular. No centro dessa estrutura, um tubo de didmetro maior € acoplado ao
corpo do drone por meio de suportes personalizados, desenvolvidos e impressos em
3D para garantir firmeza e alinhamento, visivel nas Figuras 22 e 23. Esse tubo maior
desliza entre os tubos guias com folga suficiente para permitir o movimento vertical,

mas restringe completamente os demais graus de liberdade.
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Figura 22 - Modelo 3D do suporte desenvolvido.

Fonte: O Autor (2025).

Figura 23 - Suporte impresso

Fonte: O Autor (2025).

A Figura 24 mostra o drone em operagdo na bancada, ja com os motores
acionados e controlado pelo algoritmo PID sintonizado. A estrutura garantiu segurancga
durante os testes e permitiu a observacédo do comportamento do sistema em malha

fechada sob condicdes reais.
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Figura 24 - Drone durante teste na bancada de altitude.

Fonte: O Autor (2025).

Essa abordagem se mostrou eficaz para a validagdo do controle de altitude,
permitindo comparar os resultados experimentais com os obtidos nas simulagoes,
além de reduzir significativamente os riscos associados a voos livres em ambiente

interno. E possivel ver um teste dessa bancada em [21].

3.3.3 Bancada para testes de controle de atitude (roll, pitch e yaw)

A terceira bancada teve como finalidade testar o sistema de controle de atitude
da aeronave, permitindo rotacgéo livre nos eixos x, y e z, correspondentes aos angulos
de roll, pitch e yaw, respectivamente. Nessa configuragéo, o deslocamento vertical do
drone é completamente impedido, permitindo concentrar a analise nas variaveis
angulares.

A estrutura principal € composta por uma armacao metalica do tipo tripé conforme
pode ser observado na Figura 25, construida a partir de uma junta homocinética
automotiva (um eixo carda) e dois rolamentos. O carda € o que possibilita as rotagdes
de roll e pitch, e para o movimento de yaw foi utilizado 2 rolamentos (1 rolamento
apenas ja garante o movimento o segundo foi utilizado pois para evitar o movimento
do eixo durante testes foi necessario a construgao de um suporte mecéanico na “ponta”
do eixo por isso existe dois circulos metalicos na parte superior da estrutura). O
quadcoptero foi fixado por meio de um suporte impresso em 3D visto nas Figuras 26
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e 27, que o conecta a ponta inferior do eixo carda por pressdo onde duas pecgas da

Figura 26 sao colocadas e fixadas via 4 parafusos e porcas.

Figura 25 - Bancada de teste de atitude.

Fonte: O Autor (2025).
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Figura 26 - Modelo 3D desenvolvido

Fonte: O Autor (2025).

Figura 27 - Drone na bancada de atitude.

A

Fonte: O Autor (2025).



55

Essas juntas permitem o movimento rotacional controlado nos eixos de interesse,
mantendo o drone suspenso e impedindo deslocamentos lineares. A configuragao
adotada possibilitou a realizacdo de testes completos de controle de atitude com
seguranca, estabilidade e baixo risco operacional.

Ainda que os eixos de rotagao nao coincidam exatamente com o centro de massa
do drone, uma vez que a articulagéo ocorre externamente, a bancada mostrou-se
altamente funcional. Sua aplicacdo foi essencial para validar os controladores
sintonizados em simulagdo, permitindo testes confiaveis em todos os trés graus de
liberdade rotacionais.

Vale ressaltar que um dos eixos de rotagdo do cardd (nos experimentos
realizados foi o eixo x) tinha muito mais atrito que o outro, isso implica que o efeito
péndulo é muito mais predominante em um dos movimentos do que o outro e sera
bem visivel na secdo de resultados experimentais. E possivel ver um teste dessa

bancada em [22].



56

4 MODELAGEM E CONTROLE DE QUADCOPTERO BASEADO EM
ALGORITMO GENETICO

4.1 Modelagem Dinamica do Quadcoptero

As equacgdes dinamicas completas do quadcoptero, derivadas da técnica de
Newton-Euler, descrevem a variacdo dos estados de posigéo linear (X, Y, Z),
velocidade linear (U, V, W), posi¢cédo angular (Roll, Pitch, Yaw) e velocidade angular
(p, g, r) ao longo do tempo. Neste trabalho foi utilizado uma combinacido e
simplificacdo das equacdes presentes em diversos trabalhos sendo eles: [1-3], [9],
[12], [25-28]:

=fl1+f2+f3+f4, 3.1)
d
Ty = ﬁ(—fl—fz +f3+f4), (3.2)
d
Tg = ﬁ(f1 —f2-f3+ f4), 3.3)
Ty = My — My + M3 — My, (3.4)

Onde fx séo as forgas geradas pelos respectivos motores e m, sdo os torques
rotacionais gerados pelo efeito giroscopicos, d € o comprimento de um “brago”. E as

equacodes que regem o0 movimento sao as seguintes:

. ] ]ZZ

b= () 0 65

é _ <zz _]xx> ¢ 1’[) +_ (3_6)
]yy ]yy

Eb-:(xx ]yJ/) ¢*9+_¢ 37
Iz Joz (3.7)

. Tz
z—cos@*cosqh*a—g. (3.8)
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Onde, a matriz de inercia do quadcoptero (J), assumindo que ele é simétrico, é

representado por:

J=[0]JyyO

0 0Jzz

Jxx 0 0
]- (3.9)

E o restante dos simbolos sao:

e ¢ é a aceleragdo rotacional no eixo x;
e @ é a aceleracio rotacional no eixo y;
e 1 é a aceleragao rotacional no eixo z;

e 7 €& a aceleragao linear no eixo z.

4.1.1 Estratégia de Controle Distribuido nos Motores

Apods a obtengao dos sinais de controle correspondentes aos quatro graus de
liberdade principais, altitude (z), rotacdo em roll (¢), pitch (8) e yaw (), € necessario
converté-los em comandos individuais para cada motor. Essa conversdo deve
considerar tanto a configuragdo geométrica da aeronave quanto os sentidos de
rotacao de cada hélice. A equacao usada neste trabalho segue a forma classica para
quadcopteros em configuragdo em “X”, com os motores dispostos conforme descrito
anteriormente.

A estrutura de controle utilizada para o calculo do sinal PWM de cada motor &

expressa da seguinte forma:

motor; = PIDz — PID¢ + PID6 + PIDy + throttle, (3.10)
motor, = PIDz — PID¢ — PID6 — PIDY + throttle, (3.11)
motor; = PIDz + PID¢ — PID6 + PIDy + throttle, (3.12)
motor, = PIDz + PID¢ + PID8 — PIDy + throttle. (3.13)
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Nesta estrutura, cada termo tem a seguinte fungao:

e PIDz : componente de controle da altitude, comum a todos os motores;

e PID¢: componente de roll, que afeta simetricamente os lados esquerdo e
direito;

e PIDB: componente de pitch, que afeta os pares dianteiros e traseiros;

e PIDY: componente de yaw, que depende do torque de reagao associado ao
sentido de rotacado de cada motor;

e throttle: valor base de poténcia (PWM) para auxiliar numa melhor resposta
individual de cada controle.

A logica por tras dessa combinagao € permitir que cada grau de liberdade seja
controlado independentemente por variagbes adequadas nos motores. Essa
estratégia de controle vetorial € amplamente empregada em controladores
embarcados de quadcopteros por sua simplicidade computacional e eficiéncia pratica.

Para uma representagdo mais compacta e visualizagao do sistema de controle
em malha fechada, as equag¢des de comando dos motores (3.10 a 3.13) podem ser
expressas na forma matricial, desconsiderando o termo constante de throttle por ser

idéntico a todos os motores:

Motor, 1-11 11][ PIDz
Motor,| [1—-1—1—1|| PID¢
Motors| — (11 =11 || PIDO | (3.14)
Motor, 11 1-11|PIDy,

A Figura 19 ilustra a malha de controle simplificada que implementa essa
estratégia. Nela, o vetor de setpoints para altitude, roll, pitch e yaw € comparado com
as medi¢cbes dos transdutores, gerando um vetor de erros. Esses erros sao
processados pelos controladores PID individuais, cujas saidas sdo combinadas
através da matriz de distribuicao de controle (como mostrado na Equagao 3.14) para
gerar os comandos para cada um dos quatro motores. O feedback do sistema é
providenciado pelos transdutores, que medem a resposta do quadcoptero e
realimentam a malha, garantindo a estabilidade e o rastreamento dos setpoints
desejados.



Figura 28 - Malha Simplificada de co

ntrole.
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4.1.2 Representagdo do Quadcoptero em ambiente Simulink/Matlab
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Fonte: O Autor (2025).
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Para representar adequadamente a dinamica rotacional do quadcoptero no

ambiente Simulink, foi necessario determinar a sua matriz de inércia /. Essa matriz

descreve a distribuicdo de massa em torno dos eixos principais do sistema e influencia

diretamente os momentos angulares resultantes.

O modelo fisico foi aproximado por uma composi¢ao de solidos geométricos

simples, conforme ilustrado na Figura 29. Cada componente estrutural foi

representado como segue.

Corpo central (hub): cilindro de raio r,, altura h, e massa m_;

Bragos: cilindros de raio r,, comprimento [, e massa m; dispostos em

configuracao simétrica em “X”;

Motores: cilindros de massa m,,, altura h,, e raio r,, posicionados nas

extremidades dos bracos;

ESCs: paralelepipedos de largura a,, comprimento b, € massa m,, localizados

a uma distancia d, do centro de massa do sistema, ao longo dos bracgos.
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Figura 29 - Modelo do quadcoptero simplificado.

Fonte: O Autor (2025).

A matriz de inércia total do sistema foi calculada por meio da soma das
contribuicdes individuais de cada componente. Para isso, considerou-se o0 momento
de inércia de cada sélido em relagdo ao seu proprio centro de massa e aplicou-se o
teorema dos eixos paralelos (ou teorema de Steiner) para referenciar os momentos
ao centro de massa do quadcoptero:

Jeomponente = Jem + md?, (3.15)
em que:
e Jem € 0 momento de inércia do componente em relagédo ao seu centro de
massa;
e m é amassa do componente;
e d é a distancia entre o centro de massa do componente e o centro de massa
do sistema.
Devido a simetria estrutural e distribuicdo uniforme dos bracos, motores e

ESCs, a matriz de inércia resultante assumiu a forma diagonal:
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Jxx 0 O

J=10Jyy 0| (3.16)
0 0 Jzz

em que Jxx e Jyy apresentam valores iguais, dado que 0s eixos x e y sdo simétricos
em relagdo a geometria adotada.

O calculo final da matriz foi realizado por meio de uma interface grafica
desenvolvida no ambiente MATLAB feita por terceiros, disponivel em [23], que
permitiu a entrada dos parametros fisicos dos componentes e automatizou o processo
de somatdrio dos momentos de inércia. A Figura 30 apresenta a interface grafica

utilizada para estimar a inércia total do sistema.

Figura 30 - Interface do calculo da matriz de inercia.

4 GUI_Modeling — x
Moments of Inertia Quadcopter Model]ng
it Select which graphic to display bel
: elect which graphic to display below
o= L2 O Hotors @ EsCs O Central HUB O Ams
Motors
& m — mass of one ESC
m * g a- width of ESC
i = o z b — length of ESC
d, - distance from ESC to C.O.M.
h Motor 4
2. cm
r 1385 em d, | %
ESC's | X g
— \,
m 286 a L -—"k\ ¥ Lf‘\ Moter 3
— & |
a 2z cm x - W,
. N
b 53 cm ! NN
1 2 3
ds 135 cm Meatars! : -5 L
; 2 a 2
Central HUB ! Motor2 b 1 \e— b
m 4704 g : y
r 7 cm
Motor Test Data (Sl units only}
H 45 cm Ct N/RPMA2 Cr RPM/%  Time Constant 5
Arms Cq N'm/RPM2 b RPM Min Throttle %
m 448 g
Jx 0.010439 kg mA2 Save as "+"
; 12 cm : || Clearal 2
. = i Jy 0.010439 kg*m"2 Save as "X"
Gross Weight 10192 kg -
i 7 cm i sl Load Model

Fonte: O Autor (2025).

Ao dar continuidade ao processo de modelagem, foram elaboradas duas
simulagbes distintas no ambiente Simulink, com o objetivo de implementar as
equacgdes dindmicas apresentadas no capitulo anterior. A primeira simulagao

representa a dinamica rotacional do quadcoptero, abrangendo os angulos de roll, pitch
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e yaw, enquanto a segunda trata exclusivamente do eixo vertical (eixo Z), associado
ao controle de altitude.

Para a implementacao das equacgdes diferenciais, utilizaram-se blocos do tipo
Function (fungdo definida pelo usuario), nos quais foi inserida diretamente a
formulacdo matematica deduzida para cada caso. Os termos derivados foram
integrados utilizando blocos padrao de integragdao do Simulink (/ntegrator), o que
permitiu a obtengéo das variaveis de estado em fung¢ao do tempo.

Vale destacar que, embora a forga de empuxo dos motores tenha sido
caracterizada experimentalmente por meio da bancada de testes, o momento de
torcao gerado pelas hélices, fundamental para a modelagem precisa do movimento
de yaw, nao foi medido diretamente. A construgdo de uma bancada especifica para
essa finalidade foi inicialmente planejada, mas, por limitagbes de tempo e escopo,
acabou ndo sendo implementada nesta etapa do trabalho. Como consequéncia, a
simulagao da dinamica de yaw apresentada nesta se¢ao n&o representa com exatidao
o comportamento fisico do sistema real, servindo apenas como uma aproximacao

tedrica com fins didaticos, seria algo semelhante a Figura 31.
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Figura 31 - Bancada de medigao de torque rotacional planejada

Fonte: Retirado de [23]

As simulagdes foram organizadas de modo modular, permitindo a visualizagao
clara do fluxo de dados e facilitando ajustes futuros nos parametros do sistema. A
Figura 32 apresenta a estrutura geral da simulagao da dinamica rotacional (roll, pitch
e yaw) nela é possivel ver os somatoérios de controle que vao para os motores
especificos e o bloco de fungdo onde esta implementado as equagdes descritas no
inicio da se¢ao, enquanto a Figura 33 ilustra o modelo dedicado a dinamica vertical
que por ter apenas um controle € visualmente mais simples porem segue 0 mesmo
padrao a excecdo € que como no controle do eixo z todos os motores recebem o
mesmo comando isso foi passado para dentro do bloco de fungdo diminuindo a

poluicéo visual.
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Figura 32 - Simulagdo de Movimento Rotacional.
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Fonte: O Autor (2025).

Figura 33 - Simulacdo de Movimento Vertical.
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Fonte: O Autor (2025).

Essa abordagem permitiu validar numericamente a consisténcia das equagdes
modeladas e estabelecer uma base confiavel para o projeto dos controladores
descritos na se¢ao seguinte.

4.2 Proposta de Metodologia de Projeto de Controladores baseada em GA
aplicada em um quadcoptero

Nesta secdo, propde-se uma metodologia para o ajuste automatico dos

parametros dos controladores PID do quadcoptero, utilizando algoritmos genéticos
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implementados no ambiente MATLAB/Simulink. A técnica foi aplicada tanto a malha
de controle da dindmica rotacional (roll e pitch) quanto a malha de controle da altitude
(eixo Z), com o objetivo de melhorar o desempenho do sistema em relagdo a tempo

de acomodacao, sobressinal e erro estacionario, de forma automatizada e sistematica.

4.2.1 Etapa 1 — Sele¢ao dos modelos simulados

As simulagdes desenvolvidas na se¢ao 3.1.2 foram utilizadas como base para o
processo de sintonia. Dois modelos distintos foram considerados:

e Modelo 1: Controle da atitude;

e Modelo 2: Controle da altitude;

Cada modelo contava com um controlador PID com trés parametros a serem
ajustados: Kp, Ki e Kd. Para isso foi criado uma fungdo no Matlab que roda a
simulacdo no Simulink e sua saida é a fungao de custo calculada internamente no
ambiente Simulink como visto na Figura 35, o cddigo implementado esta visivel na
Figura 34.

Figura 34 - Exportacdo da fungéo de custo.

function cost = tunning (k)

- assignin{('kase','k',k);
sim('Cuadcopter phi teta.slx');

- cost= itse(length(itse)) !
- end

L O | N I
|

Fonte: O Autor (2025).

4.2.2 Etapa 2 - Definigcao da fungao de custo

indices de desempenho como IAE, ISE, ITAE e ITSE sdo amplamente adotados
como fungdes de custo no projeto e otimizacdo de controladores PID, tanto em

meétodos classicos quanto em técnicas meta-heuristicas como algoritmos genéticos
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[24]. O ITSE (Integral Time Squared Error), em especial, penaliza o erro quadratico ao
longo do tempo, priorizando comportamentos estaveis e compactos. Em situagbes em
que o overshoot é indesejavel, como no controle de quadcopteros, pode-se
incrementar o critério com fatores adicionais, como foi adotado neste trabalho.

O ITSE é definido como a integral do erro quadratico ponderado pelo tempo,

conforme a seguinte equacéo:

T
ITSE = f t = e?(t)dt, (3.17)
0

onde e(t) € o erro do sistema e t € o tempo. Este critério € particularmente util para
minimizar tanto o erro de regime permanente quanto o tempo de acomodacgao do

sistema, pois a ponderacéao pelo tempo amplifica a contribuicdo de erros prolongados.

A funcao de custo foi baseada no critério ITSE, com uma penalizagao adicional
aplicada em caso de ocorréncia de sobressinal. A equagdo empregada foi:

C= {ITSE + ITSE = 20 se houver sobressinal

ITSE caso contrario (3.18)

Essa formulacédo tem como objetivo principal eliminar ou minimizar a ocorréncia
de sobressinal, o que é particularmente desejavel para essa aplicagéo. A fungéo de
custo foi calculada diretamente dentro do modelo Simulink como visto na Figura 35, e
o valor final exportado para o MATLAB para ser utilizado na avaliacao da qualidade

de cada solugéo gerada pelo algoritmo.



Figura 35 — Calculo da fungéo de custo.
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Fonte: O Autor (2025).
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4.2.3 Etapa 3 — Configuragao e execugao do algoritmo genético

A fungao ga() do MATLAB foi utilizada para implementar o algoritmo genético.

Foram definidos os parametros de numero de geragdes, tamanho da populagéao e

funcdo de visualizagdo grafica da convergéncia, os valores finais de cada variavel

foram escolhidos de maneira empirica avaliando a resposta final gerada em

simulacdo. O numero de variaveis foi fixado em trés, correspondendo aos ganhos do

controlador PID. A Figura 36 apresenta o trecho de codigo MATLAB utilizado para

configurar e executar o algoritmo genético.

[ CRES R PURY L B CU PV % R T

Figura 36 - Execucao do Algoritmo Genético.

no_var = 3;
1k = [0 O 0]:
ub [10 10 10]:

ga opt = gaoptimsetc('Display’

Dbg_fn = @(k) tunning(k):;

[k,best] = ga(iokj_fn),no_war, [],[],[],[],1b,uk, []1,92_opt);

"OEf', "Generations', 50, '"PopulationSi

Fonte: O Autor (2025).

ze',50, "FlotFons', Bgaplotbestt) 2



4.3 Validagao da metodologia Proposta

4.3.1 Controle de Roll e Pitch

68

A Figura 37 exibe a resposta ao degrau de roll que ¢é igual a resposta ao degrau

de pitch em virtude da simetria do modelo adotado. Observa-se tempo de subida de

aproximadamente 0,25s, seguido de um sobressinal de baixa magnitude que é

compensado antes de 0,50 s, resultando em tempo de acomodacéo inferiora 0,5s. O

erro de regime permanente é nulo. Esse comportamento confirma a efetividade da

penalizagao do sobressinal introduzida na fungao de custo (Sec¢éo 3.2). Vale ressaltar

que em um sistema real, pequenas assimetrias estruturais, atrasos de atuadores e

ruidos nos sensores poderdo provocar diferengas sutis entre os eixos x e y; contudo,

tais imperfeigdes ndo sao consideradas no modelo ideal adotado.

Figura 37 — Resposta em simulagao de roll e pitch.
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Fonte: O Autor (2025).

4.3.2 Controle de Yaw
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A resposta simulada do eixo yaw é apresentada na Figura 38. Embora o modelo

nao contemple o momento de torgdo gerado pelas hélices, a simulagdo indica
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auséncia de sobressinal e tempo de acomodacgédo em torno de 4,5s. Essa dinamica
mais lenta decorre da simplificacdo do modelo e evidencia a necessidade de

caracterizagao experimental desse eixo para futuros estudos.

Figura 38 - Resposta em simulagéo de yaw.
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Fonte: O Autor (2025).

4.3.3 Controle de Altitude (Eixo 2)

A Figura 39 ilustra a resposta do controle de altitude. O setpoint é atingido em
cerca de 0,8s, havendo um sobressinal discreto imediatamente compensado. O
tempo de acomodagao fica abaixo de 2,0s e o erro de regime permanente é

desprezivel, evidenciando estabilidade e precisado satisfatérias.
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Figura 39 - Resposta em simulagéo do eixo Z.
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Fonte: O Autor (2025).

4.3.4 Conclusao Preliminar

Os resultados simulados demonstram que a metodologia de sintonia
automatica de controladores PID, baseada em algoritmo genético, atendeu aos
requisitos de desempenho no ambiente ideal. Todas as variaveis controladas
apresentaram erro de regime permanente nulo, sobressinal minimo e tempos de
acomodacao compativeis com as metas de projeto.

Ressalta-se, entretanto, que o modelo empregado é livre de incertezas e
perturbacgdes inerentes a aplicagao pratica. Assim, é plausivel que o desempenho em
bancada apresente variagées decorrentes de né&o linearidades, atritos, atrasos de
processamento e ruidos de medicao. Esses aspectos serdo analisados no Capitulo 5,
onde se compararao os resultados experimentais com os valores obtidos em

simulagao.
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5 RESULTADOS EXPERIMENTAIS

Apos a modelagem e a simulag&o do sistema de controle do quadcoptero no
ambiente MATLAB/Simulink, torna-se necessario validar experimentalmente os
resultados obtidos, a fim de verificar a efetividade dos controladores projetados e
identificar eventuais limitacbes do modelo tedrico.

Este capitulo apresenta a transicdo do ambiente simulado para o ambiente real,
onde os resultados experimentais sdo analisados e comparados com os dados
simulados, permitindo uma reflexao critica sobre a fidelidade da modelagem e a

robustez dos controladores implementados.

5.1 Resultados experimentais

Os resultados experimentais apresentados nesta se¢do foram obtidos a partir dos
testes realizados nas bancadas de controle de atitude e altitude, descritas
anteriormente. As figuras a seguir ilustram o comportamento do quadcoptero em
malha fechada, tanto em condi¢cées de rastreamento de setpoints quanto sob a
aplicacao de disturbios externos (os disturbios em testes foram empurrées, puxadas,
cutucadas no drone com o intuito de simular verificar a robustez do controle). E
importante ressaltar que a sintonizagao do controlador PID para os testes em bancada
foi realizada manualmente, uma vez que os parametros obtidos via algoritmo genético
na simulagao nao estabilizaram a planta no ambiente real.

A Figura 40, mostra o desempenho do controle de roll, pitch e yaw. No teste de
roll (Figura 40), observa-se que o sistema busca e mantém o setpoint de
aproximadamente 20 graus. Embora haja flutuag¢des, a capacidade de rastreamento
€ evidente, também foi possivel manter o comportamento superamortecido desejado
inicialmente sem grande sobressinal e semelhante as simulagdes, a grande diferenca
do ambiente simulado para o teste real é a escala de tempo porem € preciso levar em
consideragao que a bancada de testes construidas nao € uma representacao fiel do
movimento do drone descrito nas equagdes utilizadas. A Figura 41, complementa essa
analise, evidenciando que, enquanto o roll busca seu setpoint, o pitch se mantém

préximo a zero, indicando a capacidade de controle independente dos eixos e como
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dito no capitulo 3.3.3 aqui é possivel ver um pouco a diferenga na resposta entre roll
e pitch causada pelo atrito na junta onde a resposta no eixo x aparenta ser mais
estavel enquanto a no eixo y € mis serrilhada. A Figura 42, oferece uma representagéo
visual do drone inclinado em roll durante um teste, confirmando a operacéao fisica do

sistema.

Figura 40 - Teste de Roll.

Yaw

P‘J‘ W., I .
Yaw
& 22 e V\'Wq,a\ Styaw
13 /
£ Pt W A _
El r '\Mh‘
=318 "'ﬂ"i"_ e, A;”\W’WA ]
3 Wi
oL W W .
M4 | | | | I ; |
0 10 20 0 40 50 80 70
Tempo (s)
Pitch
3 ' ;
Pitch
e wm StPich
£
v 2 i
g7 M
2w .. - i
o Y , VY ]
e : : ‘ | ! ‘ ! -
[ 10 20 0 o = = )
Tempo (s)
Roll
20 T S S —— e - T i —
= il o StRall
s P o |
3 /
=q0— A5 i
= -
E e
< gl i
/
o I ' ‘ | | |
0 10 20 30 40 = 0 =
Tempo (s)

Fonte: O Autor (2025).



Amplitude (%)

Figura 41 - Roll x Pitch.
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Figura 42 - Roll na bancada.

Fonte: O Autor (2025).
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As Figuras 43 e 44 demonstram a robustez do controlador de roll, pitch e yaw
diante de perturbagdes. Nesses graficos, sdo visiveis os momentos em que disturbios
foram aplicados, causando picos e oscilagdes nas respostas. No entanto, o sistema
demonstra capacidade de recuperacéao, retornando aos setpoints com rapidez. Isso
mostra que o sistema tem alta capacidade de retornar ao ponto de equilibrio mesmo
apo6s grande interferéncia externas, nesse caso os disturbios aplicados foram “tapas”

e “puxdes” no quadcoptero.

Figura 43 - Teste Roll com disturbios.
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Figura 44 - Roll x Pitch com disturbios.
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O controle de pitch € detalhado nas Figuras 45 e 46. Similarmente ao roll, o
sistema de pitch (Figura 45) atinge e mantém o setpoint de 25 graus, porém com
oscilagbes mais acentuadas. Essa maior magnitude nas oscilagées no eixo de pitch
pode ser atribuida a sua maior "liberdade" (menor atrito) na bancada de testes, o que
gera um efeito de péndulo mais pronunciado em comparagao com o eixo de rol, como
mencionado em sessbOes passadas. A Figura 46 reforca a independéncia dos
controles, mostrando o pitch buscando seu setpoint enquanto o roll permanece
préximo a zero. A Figura 47, corrobora a efetividade do teste em bancada ao ilustrar
o drone inclinado em pitch. As Figuras 48 e 49, repetem a analise de robustez para o
pitch, mostrando a recuperacao do sistema apods a aplicacéo de disturbios maiores do
que o teste anterior, mesmo com as oscilagbes mencionadas a estabilidade foi

mantida e rapidamente retorna ao setpoint.
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Figura 45 - Teste de Pitch.
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Figura 46 - Pitch x Roll.
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Figura 47 - Pitch na bancada.

Fonte: O Autor (2025).

Figura 48 - Teste Pitch com disturbios
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Figura 49 - Pitch x Roll com disturbios.
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Para o controle de yaw, as Figuras 50 e 51, fornecem os resultados de teste similares
porem diferente das respostas de roll e pitch ela ndao tem uma resposta
superamortecido isso foi necessario pois durantes outros testes foi notado que o
controle de yaw durante as manobras pode causar instabilidade, para evitar isso parte
da sintonia da malha de yaw foi avaliado durante inclinagées do drone. A Figura 51
demonstra que, mesmo sob disturbios, o controle de yaw € mantido, com o sistema
apresentando a capacidade de retornar ao setpoint ou a sua trajetoria de controle,
vale ressaltar que o primeiro disturbio ndo € no eixo de yaw direto e por isso o pico
em roll e pitch € muito maior, e nele € possivel ver que o controle orientacdo demora
mais a atuar quando os angulos de rotacdo ndo estdo proximo aos seus devidos
setpoints, em contrapartida o segundo disturbio aplicado no eixo z € rapidamente

corrigido.



Figura 50 - Teste de Yaw.
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Figura 51 - Teste Yaw com disturbios.
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Finalmente, a Figura 52, apresenta o desempenho do controle do eixo Z. O
grafico mostra que o quadcoptero é capaz de atingir e manter uma altitude de
aproximadamente 70 cm, com pequenas variagdes. Os resultados indicam um
controle de altitude satisfatorio, ainda que com pequenas flutuacoes. Nesse teste é
onde o valor de throttle mais impacta pois € ele que remove o atraso inicial e ajuda a
criar um melhor ajuste fino para o controle de altitude, porem caso ele seja muito alto
inicialmente os controles de rotagao ficam muito sensiveis dificultando a estabilidade
da planta. Outro ponto que é visivel no grafico € que apds a rapida subida do drone a
uma pequena “‘queda” parte da culpa desse comportamento esta no sensor
ultrassénico que possui uma dinamica lenta em comparagado com a IMU, medidas de
software foram tomadas para amenizar esse efeito (filtros no termo derivativo do PID)

0 que teve impactos positivos porem nao o suficiente para contrapor eliminar essa
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falha em degraus grandes. Ainda sim a precisao desse sensor foi 0 que tornou capaz

de ter uma resposta tado proxima ao setpoint com variagdées que nao ultrapassam 2cm.

Figura 52 - Teste de altitude.
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6 CONCLUSAO E PROPOSTAS DE MELHORIAS

Este Trabalho de Conclusao de Curso propés o desenvolvimento de um sistema
embarcado autdbnomo para o controle de atitude (roll, pitch e yaw) e altitude de um
quadcoptero, utilizando um ESP32. Inicialmente, a modelagem e a sintonizagao dos
controladores PID foram realizadas, em ambiente de simulagdo, empregando um
algoritmo genético para otimizagdo dos parametros. Contudo, observou-se que os
parametros PID, ajustados em simulagdo ndo se mostraram eficazes no ambiente
fisico, exigindo uma sintonizagdo manual para os testes experimentais. Este desvio
pode ser atribuido as simplificacdes inerentes ao modelo simulado, que nao capturou
integralmente as né&o linearidades, atritos e perturbagdes presentes no sistema real.
No entanto, € importante ressaltar que simula¢gdes mais robustas, com a inclusédo de
dados mais abrangentes e a utilizacdo de equagdes dindamicas mais complexas,
poderiam representar de forma mais fidedigna o comportamento do modelo fisico,
aprimorando a transferéncia dos parametros otimizados para a aplicagao real.

Apesar dos desafios na transicao da simulacéo para o ambiente fisico, o controle
do quadcoptero real foi um sucesso. Os resultados experimentais demonstraram que
o sistema foi capaz de atingir as metas preestabelecidas para o projeto: o quadcoptero
apresentou boa estabilidade, erro em regime permanente préoximo a nulo e sobressinal
praticamente nulo para os eixos de controle de atitude e altitude, mesmo sob a
aplicacao de disturbios. Isso valida a abordagem geral e a eficacia dos controladores

implementados no hardware, atendendo aos objetivos principais do trabalho.

6.1 Propostas de Melhoria

Com base nos resultados obtidos e nas licbes aprendidas durante o
desenvolvimento deste projeto, as seguintes propostas de melhoria sdo sugeridas
para trabalhos futuros:

o Simulagdo mais completa: Desenvolver um modelo de simulagdo mais
abrangente e preciso, incorporando equagdes dinamicas mais complexas,
caracterizagcao experimental mais detalhada dos torques das hélices
(especialmente para o controle de yaw), e considerando fatores como atrito,
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nao linearidades dos atuadores e ruidos nos sensores. Isso permitiria uma
sintonizacdo de controladores mais eficaz em ambiente virtual, com maior
transferibilidade para o sistema fisico.

Otimizagao do cédigo embarcado: Realizar uma otimizag&o aprofundada do
cédigo implementado no ESP32. Isso inclui aprimoramento dos algoritmos de
filtragem para lidar com os ruidos observados nos sensores, otimizagdo da
frequéncia de amostragem e processamento dos dados, e revisao da estrutura
do firmware para garantir maior eficiéncia computacional e menor laténcia.
Utilizacao de hardwares com maior precisao e velocidade: Explorar a
aplicagao de sensores com maior precisao e taxa de atualizagdo, como IMUs
com menor deriva e altimetros barométricos com maior resolugado. Além disso,
considerar microcontroladores com maior capacidade de processamento para
lidar com algoritmos de controle mais complexos e taxas de loop mais elevadas,
caso seja necessario para aplicagdes mais exigentes.

Controle de posicao como projeto futuro: Como um projeto futuro e um
préximo passo logico, propde-se a implementacdo do controle de posicao
(eixos X e Y). Isso exigiria a integragcao de sensores adicionais, como GPS ou
sistemas de visdo computacional, e o desenvolvimento de algoritmos de
controle de nivel superior que orquestrem as malhas de atitude e altitude para

navegar o quadcoptero no espaco tridimensional.
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