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RESUMO

Aeronaves possuem uma dinamica definida em seis graus de liberdade: trés translacodes e
trés rotagdes. A composi¢ao de sinais de multiplos sensores como acelerdmetros, giroscopios,
magnetometros € GNSS deve ser utilizada para determinar a atitude e o deslocamento de um
veiculo aéreo. Este trabalho pretende resolver o problema de navegagdo aeroespacial usando
métodos de fusdo de dados como proposto por Madgwick e Kalman em sensores de baixo
custo. O sistema é embarcado em um quadricéptero para testes e avaliagdo da eficiéncia dos
algoritmos em voo. A atitude determinada pelo filtro de Madgwick teve desempenho suficiente,

enquanto o filtro de Kalman exige melhorias para uma estimativa adequada do deslocamento.

Palavras-chave: Navegacdo Inercial. GNSS. Veiculo Aéreo Nao Tripulado. Fusdo de sensores.



ABSTRACT

Aircraft has six degree of freedom dynamics: three translations and three rotations.
The composition of signals from multiple sensors such as accelerometers, gyroscopes,
magnetometers and GNSS must be used to determine attitude and displacement of an aerial
vehicle. This work aims to solve the problem of aerospace navigation using methods of data
fusion such as proposed by Madgwick and Kalman with low cost sensors. The system is
embedded in a quadcopter for in flight testing and evaluation of algorithm efficiency. The
attitude determined by the Madgwick filter performed well enough, while the Kalman filter

requires improvements for an adequate displacement estimate.

Keywords: Inertial Navigation. GNSS. Unmanned Aerial Vehicle. Sensor Fusion.
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1 INTRODUCAO

Em fundamento, navegacao € o nome dado ao conjunto de métodos capazes de estimar,
para um veiculo no espago, posi¢do, velocidade e direcao, tal como avaliar a exatiddo de tais
estimativas (KABAMBA: GIRARD, 2014). O arranjo de multiplos sensores, algoritmos para
tratamento de dados e uma interface com o usudrio, compdem um sistema de navegacao.

Apesar de bem consolidada na superficie terrestre, a conquista dos ares trouxe novos
desafios para a navegacdo. Veiculos aéreos e espaciais possuem maior velocidade e alcance, nem
sempre possuem referéncias visiveis e tém na altitude uma dimensdo importante (NEBYLOV],
2017). Tais atributos motivaram o uso de novas tecnologias de instrumentagdo baseadas em
radio, laser, pressdo, cameras e computadores digitais.

As duas mais importantes evolucdes tecnoldgicas para navegacao vieram junto com
a exploracdo do espago. Quando o Departamento de Defesa americano colocou em Orbita
a primeira constelacdo de satélites NAVSTAR GPS, foi possivel determinar a posi¢do e a
velocidade instantanea de um receptor em qualquer ponto da Terra com erros maximos de
alguns metros em uso civil - uma revolu¢do compardvel a invencdo da bussola (NEBYLOV,
2017). Contudo, as condi¢des de navegacdo ndo permitem que um veiculo espacial fique
totalmente dependente de uma estrutura externa, o que impulsionou as pesquisas em tecnologias
de sistemas de navegacao inercial (INS).

Giroscopios e acelerdmetros, em teoria, sdo capazes de auxiliar na determinacio da
posi¢do e da velocidade de si proprios em um espacgo tridimensional, permitindo a navegagao
autdbnoma sem sofrer o mesmo problema de baixa exatidao e bloqueio de sinal dos sistemas
baseados em satélite. Por outro lado, a modelagem matematica dependente da integracdo das
medidas de cada sensor gera o acumulo de erros numéricos, que afetam os resultados com
o tempo. Uma solu¢do € combinar as caracteristicas complementares dos dois sistemas de
navegacdo tal que o erro do INS seja compensado pela acuricia do sistema de navegacdo por
satélite (GNSS) e medidas sejam tomadas mesmo em periodos sem sinal de satélite.

Entre o ar e o espaco as mais diversas missdes podem ser estabelecidas. Avides,
satélites, foguetes, helicopteros, VANTS, todos sdo categorizados como veiculos aeroespaciais e
compartilham entre si a caracteristica de buscar melhor desempenho através da reducao de peso.
Valorizando a carga ttil da miss@o, o controle de peso ocorre desde o projeto do veiculo, que
pode exigir menor ou nenhuma tripulacao, assim como reduc¢do na massa estrutural, incluindo
quantidade e tamanho dos componentes.

A solucdo desse problema, recentemente, € ditada pela ascensdo dos sistemas
microeletromecanicos (MEMS), dispositivos de silicio com dimensdes micrométricas capazes
de transmitir informacdo eletronica gerada por sistemas mecanicos internos. Devido a

caracteristica compacta, de baixo custo e baixo consumo de energia, os MEMS mostram valor
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no campo da navegacdo aeroespacial (AGGARWAT ef all, POT0).

Quando a dire¢do sobre a Terra € importante, apenas o uso de sensores inerciais ndao
permite a solucdo completa da orientacdo, tornando o angulo em relacdo ao norte geografico
uma dimenséo indeterminada. E papel do magnetdmetro usar o campo magnético do planeta
para obter esse valor, assim como auxiliar na determinagdo de orientacao nas demais dimensdes.

Tanto a integracdo dos sensores inerciais com 0 magnetometro quanto a integracao
com o GNSS vem sendo pesquisada hd décadas. A ferramenta mateméatica mais difundida em
sistemas de navegacao integrados € o filtro de Kalman (T9611), que teve fundamental importancia
na determinacdo da trajetoria das missdes Apollo até a Lua (KABAMBA: GIRARD, 2014). O
filtro de Kalman se baseia na previsao de um estado buscando diminuir o erro médio quadratico
de uma estimativa. Apesar de ser bastante utilizado para determinacdo de atitude, € custoso
computacionalmente por lidar com muitas matrizes, o que incentivou pesquisadores a buscarem
alternativas.

Com foco em capturar o movimento do corpo humano, Madgwick (2010) desenvolveu
um algoritmo capaz de reduzir o custo computacional e obter resultados ainda melhores que
o filtro de Kalman, utilizando um processo de otimizac@o para calcular orientagcdo em termos
de quatérnions - vetores complexos de direcdo com quatro dimensdes. A integracdo entre os
dois algoritmos de fusdo de sensores torna possivel a determinacdo satisfatéria do estado de um
veiculo com movimentos em espago tridimensional.

O objetivo, portanto, € projetar o sistema completo de navegacdo com sensores de
baixo custo embarcados em um quadricéptero comercial, permitindo conhecer a localizagdo e
a orientacdo do veiculo em tempo real. Com o sistema em pleno funcionamento, serd possivel
utiliza-lo no desenvolvimento de um controle de voo auténomo.

O sistema que serd embarcado em um drone Syma X8HG é composto pelo
microcontrolador ESP32, um sensor magnético inercial MPU-9250 e um GPS u-blox NEO-
6M. A atitude serd determinada aplicando o filtro de Madgwick com as informacdes do sensor
magnético-inercial, enquanto o filtro de Kalman ird utilizar esse resultado com o GPS para
determinar posicdo e velocidade. Todos os experimentos serdo realizados com o apoio do

Laboratério de Automacao e Sistemas de Controle da UFSC em Joinville.

1.1 OBJETIVO GERAL

Determinar a atitude e o deslocamento de um quadricdptero aplicando filtros de fusao

em sensores de baixo custo.

1.2  OBJETIVOS ESPECIFICOS

* Conhecer caracteristicas dos sensores e filtros de fusio disponiveis;
* Implementar algoritmos para compor a légica do sistema embarcado;

* Validar os resultados de forma experimental identificando as fontes de erro.
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2 FUNDAMENTACAO TEORICA

Neste capitulo serdo introduzidos conceitos essenciais para a compreensdo da
navegacdo aeroespacial. Sdo apresentados os sistemas de referéncia adotados, tal como as
formas que a orientagdo de um veiculo é determinada em relagcdo a tais sistemas. Também ¢é
explicado o funcionamento basico dos instrumentos utilizados e os algoritmos matematicos que

relacionam seus dados em termos de posicao, velocidade e aceleragdo.

2.1 SISTEMAS DE REFERENCIA

Ao tratar de navegacdo em espaco tridimensional, diversos sistemas de referéncia
podem ser considerados. Cada sensor de movimento realiza medidas no préprio referencial,
que nem sempre coincide com o referencial do veiculo. A posi¢do do veiculo, por sua vez, pode
ser expressa em relacdo ao sistema de referéncia do planeta ou das proprias estrelas fixas na
galaxia.

Do ponto de vista fisico, um sistema de referéncia inercial é definido como um sistema
de coordenadas em que as leis da fisica se aplicam na sua forma mais simples. Isaac Newton
usava a aproximacdo de que um referencial inercial € estaciondrio relativo as estrelas, o que €
valido para os astros da Via Lactea (NEBYLOV: WATSON, P0T6).

Para navegacdo terrestre, é valido considerar como referencial inercial um sistema de
coordenadas centrado na Terra, mas que ndo sofre o efeito da rotacdo junto com o planeta.
Apesar de teoricamente estar fixo em relago as estrelas, o sistema sofre aceleracdo da translacao
da Terra em torno do Sol, efeito esse que € negligenciado.

O sistema de coordenadas fixo na Terra rotaciona junto com o planeta. Dois eixos
formam o plano equatorial enquanto o terceiro aponta para o polo de rotagdo. A escolha das
posicdes ¢é arbitraria, mas o eixo x desse sistema normalmente estd no plano do meridiano de
Greenwich. E nesse referencial em que estio definidas as longitudes e latitudes do planeta.

Apesar de centrado no veiculo, o referencial de navegagdo nio rotaciona com ele. Por
padrdo, é definido pelo plano horizontal do observador, com direcdes norte, leste e baixo. O
referencial NED (North, East, Down) considera a Terra como um plano. Esse é o sistema
adotado para as correcdes de posicdo do veiculo e € apresentado com os demais sistemas na
Figura [II.

O referencial que rotaciona com o veiculo coincide com os eixos principais do corpo
e define a orientacdo espacial em reacdo ao referencial NED. As rotacOes nesse sistema sao
definidas pelos angulos rolagem ¢, arfagem 6 e guinada v, como apresentado na Figura D. Por
simplificagdo, os eixos dos sensores estdo acoplados nesse referencial, apesar de ndo estarem

fisicamente apontando nas mesmas direcdes.
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Figura 1 — Os trés sistemas de coordenadas relativos a Terra. O sistema inercial ¢ é representado
em azul, o fixado na Terra e é representado em vermelho e o de navegacdo n estda
no meridiano ilustrado pela curva pontilhada, com o norte tangente a superficie e a

direcdo para baixo apontando ao centro da esfera.

\J

Fonte: adaptado de Nebylov e Watson (2016, p. 4).

Figura 2 — O sistema de referéncia no corpo do veiculo com os respectivos angulos de rotagao:

rolagem ¢, arfagem 6 e guinada .

Fonte: adaptado de Nebylov e Watson (2016, p. 4).
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2.2 ATITUDE

A atitude de um veiculo é a orientacdo do préprio corpo em relacio a um dado
referencial de interesse. No caso de aeronaves, a referéncia pode ser o sistema NED ou o
referencial do corpo. A orientagcdo € calculada através de matrizes de rotagdo, que trocam 0s

sistemas de referéncia do objeto.

2.2.1 Angulos de Euler

A forma mais convencional de representar a orientagdo de um corpo no espago €
utilizando angulos de Euler, capazes de relacionar quaisquer sistemas de referéncia através de
uma sequéncia de trés rotagdes. Leonard Euler usou sequéncias de dngulos para determinar
relacOes entre Orbitas (KUIPERS, 1T99Y9), que também se aplicam, em ordem especifica, a
veiculos num espago tridimensional.

Chamada de sequéncia aeroespacial, as rotacdes de Euler associadas ao movimento de
uma aeronave no céu sao dadas na ordem z — y — z dos eixos do referencial do corpo. Por
exemplo, a transformagdo entre uma orientacdo X no referencial do corpo para o referencial

NED ¢ dada através da matriz de rotacdo R na forma:
"X ='R-'X (1)

Em que a rotagdo decomposta nos trés eixos €:

1 0 0 cosf) 0 —sind costy siny 0
"R=R; -Ry-R;,= |0 cos¢ sing 0 1 0 —siny cosy 0] (2)
0 —sing cos¢| [sinf 0 cosf 0 0 1

O produto dessas matrizes gera uma unica matriz de rotagdo. Dessa forma, as rotacoes
de Euler podem ser compostas como uma rotagdo de um dado eixo no referencial do corpo.
Contudo, angulos de Euler possuem singularidade quando os valores se aproximam de +7/2.

Por exemplo, quando 6 = 7/2, a matriz resultante da Equagao [ pode ser escrita na forma:

0 0 -1
PR=|—sin(y)—¢) cos(p—¢) 0 (3)
cos( — @) sin(p—g) 0

Tal que diferentes combina¢des de valores de rolagem e guinada resultam em uma mesma
rotacdo final.

Chamado de gimbal lock, esse problema afeta diretamente o processo de obter a
orientacdo *X no referencial do corpo dado seu valor no referencial de navegacdo "X, pois
a inversa da matriz ? R € escrita em termos de tan ¢, permitindo que valores tendam ao infinito

e sejam mal interpretados pelo computador, o que deve ser contornado.
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2.2.2 Quatérnions

Uma das ferramentas que superam os problemas dos angulos de Euler sdo os
quatérnions: vetores complexos de quatro dimensdes que podem ser usados para representar
orientacdo em um espaco tridimensional. Foram desenvolvidos em 1843 pelo matemaético, fisico
e astronomo William Rowan Hamilton (KUIPERS, T999).

Supondo uma coordenada em um sistema de referéncias ortogonal A qualquer, essa
posicao pode ser representada em um sistema de referéncias ortogonal B com a mesma origem

do sistema A mas com eixos em diferentes direcdes, como na Figura 3.

Figura 3 — Demonstracao grafica da rotacio exercida pelo quatérnion. Quando uma rotacao « €

A

aplicada em torno do vetor unitario “7 representado no referencial A, o sistema de

referéncia serd transformado de A para B.

Fonte: adaptado de Madgwick (2010).

A transformacdo do sistema de coordenadas A para um sistema B ocorre através de
uma tnica rotacdo o de um vetor unitério # definido no sistema A (MADGWICK, 20T0). O

quatérnion que realiza essa rota¢do tem a forma:

A o .« .« e’
Bq:{qo q1 g2 Q3}:{COS§ —TISIHE —Ty81n§ —T’ZSIHE} (4)

Com 7, r, € r, sendo as componentes unitérias das diregdes de “#, as componentes ¢, gz €
q3 representam a parte vetorial do quatérnion, enquanto g, é um valor escalar. Se 4q define a
transformacdo de A para B, a operagdo inversa € dada pelo conjugado do quatérnion, denotado
por (*):

gq* = A]?:}q = {CIO —q1 —Qq2 _QS} &)

Uma composicdo de orientagdes pode ocorrer através do produto entre quatérnions &:

aq=09® 3q (6)
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O produto entre dois quatérnions a e b ndo é uma operagdo comutativa, talque a @ b # b® a.

T
aogbg — aiby — asby — asbs
a0b1 + a1b0 + agbg — &3[)2
a®b= { } @ {by b1 by byt = 7
do a2 s { 0 ! 2 3} aobg — albg + CLgbo + &3b1 ( )

apbs + a1by — asby + asby

Um vetor tridimensional v pode ser rotacionado de um sistema de coordenadas A para

um referencial B com uso de quatérnions na forma:
B A A A ¥

As operacdes sdo realizadas considerando o vetor tridimensional como um quatérnion com valor

qo nulo:
A'v:{O Az Ay Az} )

Segundo Kuipersg (T999), a relacdo entre quatérnions e angulos de Euler é:

2q2q3 + 2901
= arct —_ 10
¢ = arctan (1 0P+ 263 (10)
0 = arcsin(2qoq2 — 2q1q3) (11)
2q192 + 2q0q3
= t =/ 12
1) = arctan (1 — 9 + 242 (12)

Devido ao beneficio computacional, a orientacdo é calculada utilizando quatérnions,
mas expressa ao usudrio no formato de angulos de Euler, que possui interpretacdo geométrica

mais clara.

2.3 GEODESIA

O formato e a drea da Terra sdo objetos de estudo da geodésia, fundamental para
estabelecer parametros de missdes aeroespaciais em torno do planeta (JOHNSON: LEWIS:
STEVENS, POT5).

Ignorando as irregularidades do formato, o planeta pode ser aproximado por um
esferoide achatado com raio médio RRg. A fim de evitar divergéncias quanto aos valores dessa
aproximacao, o Departamento de Defesa dos Estados Unidos (DoD) instaurou em 1984 o World
Geodetic System WGS-84, norma que define um modelo para a Terra com semi €ixo maior a =
6378,137 km e semieixo menor b = 6356,752 km, como apresentado na Figura &.

A superficie projetada pelo campo gravitacional terrestre que coincide com o nivel
do mar é chamado de geoide. Segundo Johnson, Lewis e Stevend (20T5), o geoide ndo é
perfeitamente circular e o vetor normal de um observador na superficie nem sempre coincide

com o centro do esferoide, com inclinagdo normalmente menor que 10 segundos de arco. O erro
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médio quadrético entre os dois modelos € cerca de apenas 30 metros, o que justifica o uso do

esferoide.

Figura 4 — O formato da Terra de acordo com o modelo esferoidal WGS-84 e a comparagao
ilustrativa com o modelo geoide. Informacdes de altitude sdao definidas com

referéncia no esferoide.

eixo de rotacdo da Terra

altitude

esferoide

Fonte: adaptado de Johnson. Lewis e Stevens (2015, p. 24).

Contornando a superficie da Terra, a menor distancia entre dois pontos estd exatamente
acima da linha reta que os conecta através do planeta. Ao imaginar um plano que contém os dois
pontos cortando o planeta ao meio, um arco seria desenhado na superficie. Esse arco é chamado
de circulo méximo, ou grande circulo.

Apenas planos que cortam o centro de uma esfera geram circulos maximos. Outros
planos podem conectar dois pontos, mas nao irdo conter o arco com a menor distancia entre
ambos. Por exemplo, os meridianos sdo circulos méximos, mas as linhas de latitude, com
exce¢do do Equador, ndo sdo.

Conhecendo as coordenadas de dois pontos 1 € 2 em uma esfera em termos de latitude
¢ e longitude A, a menor distancia percorrida entre os pontos € calculada utilizando a funcao

trigonométrica de haversine, definida como:

0 1  cosé
hav(f) = sin (2) 5 5 (13)
Tal que:
cosf) =1 — 2 hav(0) (14)

com trés grandes circulos conectando os pontos 1, 2 e 3 como na Figura B. As distancias
angulares sio a = 12, b = 23 e ¢ = 13, enquanto A é o angulo oposto a a. Aplicando a

lei esférica dos cossenos:

cosa = cosccosb + sincsinbcos A (15)
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Figura 5 — Navegacdo sobre a Terra. Os arcos que contém os lados a, b e ¢ do tridngulo sdo
circulos maximos e tracam as menores distancias entre os pontos 1, 2 e 3. Se
o terceiro ponto estd no norte, o angulo B é o chamado bearing de 1 a 2. As

coordenadas dos pontos sao definidas pelos angulos de latitude ¢ e longitude .

3 [Norte

Fonte: autor (2020).

Conhecendo a seguinte identidade trigonométrica:
cos(c — b) = cosccosb+sincsinb (16)
E substituindo na Equagao [3:
cosa = cos(c — b) + sincsinb(cos A — 1) (17)
Escrevendo os cossenos em funcao da lei de haversine de acordo com a Equacgao I4:
hav a = hav(c — b) +sincsinb hav A (18)

A Equacao I8 € chamada lei dos haversines. Aplicando na Terra, é possivel posicionar o ponto
3 no polo norte, enquanto 1 e 2 sdo os pontos de interesse com distancia d entre si. Os angulos

¢ e b definem as co-latitudes:
T

b= —— 1
¢, 9 1,2 (19)
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A longitude de separag@o entre os dois pontos é A = Ay — Ay, enquanto a = d/Rg,.
Substituindo na Equacdo IR:

d
haV(R_) = hav(ps — 1) + cos @1 cos o hav(Ay — \p) (20)
®

A distancia entre quaisquer dois pontos 1 e 2 dados suas latitudes ¢ e longitudes )\ é encontrada

resolvendo para d:
d = Rg hav "' ( hav(ps — 1) + cos ¢; cos g hav(dg — A1) (1)

Usado para definir a direc@o relativa entre duas coordenadas, o bearing é o dngulo
formado no sentido horario a partir do meridiano de um ponto, na direcao norte, até a linha que
o conecta com um segundo ponto na superficie da Terra (KELLS, T940). A versao planificada

do bearing € representada na Figura B.

Figura 6 — Como exemplo, o angulo de bearing de um trajeto de 1 a 2 é 100° enquanto para o

trajeto inverso, € de 280°.

Fonte: autor (2020).

Com o mesmo tridngulo de circulos médximos ilustrado na Figura B, em que o ponto 3
¢ posicionado no polo norte, o angulo de bearing € justamente o angulo B que conecta a € c.

Aplicando a lei esférica dos cossenos para encontrar B:

cosb = cosccosa + sincsina cos B (22)

cos B — cosb — cosccosa 23)

sin csin a

Das relagdes I3 e T4, com A = \y— Ay, e sabendo que cos (7/2 — x) =sinzesin (7/2 — z) =
oS T

COS @ = Sin s Sin Y7 + €os Ps oS 1 cos(Ay — A1) (24)

Sendo a lei esférica dos senos:
sinA:sinB 25)

sina sin b
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in A
sin B = sin b (26)
sina
Dividindo a Equacao @ pela Equagao 3:
sin B _ sinbsincsin A 27
cosB  cosb—cosccosa
Substituindo 24 em 77 e escrevendo b, c e A em termos de latitude e longitude:
tan B — — ' Zcoscpg cqs @1 8in(Ag — Aq) (28)
sin o (1 — sin® 1) — sin ¢ €os g cos Y1 cos(Ag — Ap)
Dividindo tudo por cos ¢1, o angulo de bearing é resolvido como:
in(Ay — A
B = arctan €05 2 sin(A; v 29)

COS (p1 SIN g — sin Y1 cos Yo cos(Ay — Aq)

E necessdrio, contudo, o conhecimento da trajetria em coordenadas geogréficas para
determinar uma direcdo utilizando o angulo de bearing. Para identificar direcdo instantanea,
instrumentos como a bussola apontam para o norte magnético do planeta, que difere do norte
usado como referéncia de bearing devido ao efeito da declinagdo magnética. A Figura [
exemplifica a declinacdio como o desvio § entre a direcdo do norte geografico e do norte

magnético.

Figura 7 — Bissola sofrendo efeito de declinacdo magnética. Apesar de apontar para o norte, o

observador estd defasado um angulo ¢ a oeste do norte geogrifico.

N

Ny:zo

S
Fonte: autor (2020).

A declinagdo magnética varia sobre a superficie terrestre. A Figura B apresenta as
declinacdes magnéticas sobre a América do Sul, Oceanos Pacifico e Atlantico de acordo com

o World Magnetic Model de 2020 publicado pela Associacao Oceénica e Atmosférica Nacional
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dos Estados Unidos - NOAA (20119). Devido a variagdo ao longo do tempo, esse modelo é

atualizado periodicamente com as novas declinagdes em torno do globo.

Figura 8 — Declinagdo magnética sobre a América do Sul de acordo com o Modelo Magnético
Mundial de 2020. Declina¢des positivas apontam a leste do norte geografico

enquanto as negativas apontam para oeste. As linhas marcam separacdes de 2°.

N\

AN
N
l %\

\

Fonte: NOAA (2019).

Conhecendo a posicdo geogrifica do veiculo no planeta é possivel obter o valor da
declinacdo magnética e corrigir a dire¢do instantanea medida, que nao necessariamente coincide

com o angulo de bearing.

2.4 INSTRUMENTOS DE NAVEGACAO

Sistemas de navegacao inercial sdo implementa¢des modernas da navegacdo estimada
(dead-reckoning) (NEBYLOV: WATSON, 20T6). A ideia € iniciar um trajeto em uma posi¢ao
conhecida no espaco, sabendo a direcao e a velocidade do deslocamento, e descobrir através de

cinematica bésica a posi¢do futura em determinado instante de tempo.
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O termo inercial ndo tem relagdo direta com o sistema de coordenadas inercial, mas sim
com o principio de inércia. Um corpo em repouso s saird deste estado caso uma forca externa
atue no sistema. Conhecendo a forca aplicada e sua direcao, € possivel encontrar a aceleragao e
entdo integrar para determinar a velocidade e a posicao final do corpo.

Ha duas categorias de INS: gimbal ou amarrado (strapdown). No sistema com gimbal,
os sensores de aceleragdo sdo montados em uma plataforma isolada do veiculo em termos de
rotacao, ndo exigindo um sensor de variacdo angular para determinar deslocamento. No sistema
amarrado, os sensores sdao presos ao veiculo, o que é mais simples mecanicamente, mas exige
computacdes para lidar com a variagdo continua de orientacao. Isso, contudo, ndo € problema
para os computadores embarcados atuais. Em ambos os casos, o acoplamento dos sensores
inerciais em um Unico dispositivo € chamado de unidade de medic¢ao inercial (IMU).

Quando em conjunto com um instrumento de medi¢do de campo magnético, o IMU
compde o que € chamado de sensor MARG (Magnetic, Angular Rate and Gravity), capaz de

determinar orientacdo do veiculo em trés dimensdes.

2.4.1 Acelerometro

Segundo Nebylov e Watson (20T6), o acelerometro, dispositivo ilustrado na Figura B,
mede a forga especifica aplicada em si. Da segunda lei de Newton, a forca especifica € definida
por:

f-t-a (30)
m

Contudo, devido a existéncia do campo gravitacional terrestre, a forca medida ndo é a mesma
prevista por Newton, que leva em conta o referencial inercial. Acelerdmetros medem, portanto,

a combinacio da acelera¢do newtoniana com a forca especifica de reacdo a gravidade:

f=a-g €19

A Equacdo BT é chamada de sensibilidade do acelerometro. Para determinar a aceleracao
aplicada, o campo gravitacional deve ser constantemente medido e usado para corrigir a forca
especifica, de acordo com a Equacgdo B2. Se o sensor estd em queda livre no vacuo, f = 0, pois
a=g.
a=f+g (32)
Acelerometros MEMS sdo compostos por pelo menos trés componentes basicos:
um corpo de prova, uma suspensdo para o corpo € um ponto de coleta que relacionard o
deslocamento do corpo a uma tensdo de saida (AGGARWAT “ef all, P0T0). A posi¢do de
equilibrio da massa € calibrada como aceleragdo zero. O deslocamento gerado pela forca
aplicada € medido e entdo passa por um processo de amplificagdo para indicar aceleracgao.
Ha algumas categorias de acelerometros MEMS de acordo com a transdugdo utilizada
internamente. Os principais sdo: piezo-resistivo, capacitivo, piezoelétrico e por tunelamento.

O mais usual é o acelerbmetro capacitivo, em que capacitores diferenciais usam o corpo de
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prova como contato comum dos eletrodos de polaridade oposta. As vantagens desse tipo de
acelerdometro sao alta sensibilidade, baixo efeito da temperatura, saida linear e baixa dissipagdo
de poténcia. Quanto maior o capacitor, melhor a reposta, o que limita a eficiéncia de sensores

muito pequenos.

Figura 9 — Funcionamento basico do acelerometro. Quando uma forga F' € aplicada na estrutura
do sensor, a massa interna m possui deslocamento relativo tal que uma aceleragdo a

¢ gerada no sentido oposto da forca.

mﬁm
WM

Fonte: adaptado de Aggarwal et all (010, p. 18).

2.4.2 Giroscépio

O instrumento que determina a variacdo na orientagdo de um veiculo é o giroscopio.
Esse dispositivo normalmente mede a taxa de variacio de angulo em torno de um eixo
especifico, mas algumas variantes conseguem medir diretamente o deslocamento angular,
poupando esforco computacional para integracdo do resultado.

Os giroscopios MEMS usam corpos de prova ao invés de elementos rotativos; se
baseiam no principio de transferéncia de energia entre dois modos de vibragdo de uma estrutura
devido a forca de Coriolis (AGGARWAL ef all, 2010). Para uma dada velocidade angular, a

magnitude da aceleracdo de Coriolis € relacionada a velocidade do corpo pela relagdo:
a. = —2w X v (33)

Tal que a aceleracdo na Equacdo B3 € ortogonal a velocidade v de excitagdo e a direcdo da

velocidade angular w, como nas Figuras [0 e [Tl
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Figura 10 — Aceleracdo de Coriolis gerada pela rotacdo w e velocidade induzida v.

w

a. = —2wW X v

Fonte: adaptado de [Mifferfon e Wesfon (2004, p. 193).

Figura 11 — O modelo de giroscopio MEMS mais convencional possui formato de diapasdo.
Duas hastes sdo excitadas na dire¢do de v. Quando o sistema rotaciona na dire¢ao
w, a for¢a de Coriolis surge na direcdo ortogonal. A aceleracdo a. ¢ medida e

convertida em velocidade angular.

Fonte: adaptado de Aggarwal et al] (2010, p. 23).

2.4.3 Magnetometro

Desenvolvida pelos chineses hd mais de 2 mil anos (NEBYLOV, DOT7), a bussola
¢ capaz de apontar para o polo norte magnético da Terra, proximo o suficiente do polo
norte geografico para ser tomado como referéncia ao definir direcdes no plano horizontal
do observador. Atualmente, dispositivos que medem o campo magnético em aplicacdes
aeroespaciais sdo os magnetometros eletronicos.

Quando um acelerbmetro e um giroscopio estdo alinhados com o referencial de
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navegacdo, a componente da gravidade que age sobre os sensores ajuda a determinar orientagao
nas direcOes perpendiculares ao campo gravitacional. A rotacdo de guinada, contudo, possui
referencial indeterminado. Para isso, o magnetometro indica uma segunda referéncia: a dire¢ao
do fluxo magnético terrestre, definindo para onde a nave aponta em relacio ao norte geografico.

Os sensores magnéticos mais comuns sdo baseados no efeito Hall, desenvolvido em
1879 por Edwin Herbert Hall. Quando um campo magnético com densidade de fluxo b é
aplicado perpendicular ao sentido de uma corrente I em material condutor, as cargas ¢ sofrem o
efeito de uma forca F' gerada na direc¢do ortogonal, chamada forca de Lorentz. (RIPKA: TIPEK],

Figura 12 — Efeito Hall. Um campo magnético em uma placa condutora gera uma forca
ortogonal com a corrente elétrica. O efeito pode ser medido através da tensdo de
Hall V.

e C

Fonte: adaptado de Ripka e Tipek (2007, p. 175).
Em uma placa condutora como na Figura [2, de espessura ¢ e largura w, a corrente
elétrica que atravessa a placa é dada em func@o da densidade de corrente J na forma:
I=Jtw (34)

A densidade de corrente pode ser expressa em fungdo da velocidade v de deslocamento das

cargas, da densidade de elétrons livres n e da carga elétrica ¢:
J = qnv 35
A existéncia do campo magnético na placa gera a componente magnética da forca de Lorentz:
F,, =q(v xb) (36)

Essa forca envia os elétrons para o polo negativo da placa, gerando diferenca de densidade e

consequentemente de tensdo. O campo elétrico resultante desse efeito € o campo elétrico de
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Hall Ey, que age nos elétrons com forga:

F.=—qEy (37
Em regime permanente ambas as forcas F},, e F, se equilibram. Assim:

Egy=vxb (38)

Substituindo as Equacdes B4 e B3 em BXR:

EH:be (39)

gntw

Definindo o coeficiente de Hall Ry = (qn)~!, o campo elétrico pode ser medido entre

os dois polos da placa através da tensdo de Hall Vj:

Ib
A tensdo de Hall € o valor medido pelos magnetdmetros. Ao posicionar trés sensores
iguais ortogonais entre si, cada um serd capaz de determinar a densidade do fluxo b do campo

magnético em uma dire¢ao.

2.4.4 Navegacao baseada em satélite

Diferente dos sistemas de navegacdo inercial, que dependem apenas do préprio
sensor para realizar medidas, os sistemas de satélite para navegacdo global sdo um conjunto
de ferramentas que determinam a posi¢cdo de um objeto sobre a Terra. Como exemplo de
constelacoes de satélites com finalidade de navegacdo em Orbita terrestre, ha o americano GPS,
o russo GLONASS e o europeu Galileo.

Os GNSS sdo compostos por um segmento espacial, que contém as constelacdes de
satélites transmitindo a informagdo de alcance e velocidade através de ondas de radio; um
segmento de usudrio, definido pelo receptor que interpreta as informagdes enviadas e um
segmento de controle, que sdo as estacdes terrestres responsdveis por monitorar os sinais do
satélite e realizar corre¢des de drbita e contagem de tempo quando necessdrio (NEBYLOV!
WATSON, 2O16).

O principio bésico de um GNSS € a multilaterag@o de sinais. De acordo com a Figura
3, dois satélites sincronizados no mesmo referencial de tempo enviam sinais; o tempo que 0s
sinais levam do satélite a uma antena pode ser convertido em alcance. No caso tridimensional
cada alcance é representado por uma esfera e as possiveis posi¢des da antena receptora estao
descritas na circunferéncia 7 de intersec¢do das esferas.

Ao adicionar um terceiro satélite, sua esfera de alcance ird interseccionar a
circunferéncia obtida pelos dois outros satélites em dois pontos. Essa redundancia na solugado é
quebrada ao considerar que em um dos pontos estd a Terra e no outro estd o espaco. Conhecendo

a posicdo dos satélites, a posicao do observador estard sempre abaixo do plano formado
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pela constelacdo (NETQ, DOT9). Isso, contudo, ndo resolve todo o problema, pois hd quatro
incognitas a serem determinadas: latitude, longitude, altitude e tempo. Um quarto satélite com
o relégio sincronizado com os demais € entdo necessdrio para resolver o sistema completo de

equagdes, gerando apenas um ponto comum no plano de intersecgao.

Figura 13 — Funcionamento do GNSS. O alcance dos satélites A e B tera intersec¢dao em todo
o dominio do plano 7. Com o satélite ' a interseccdo estard apenas nos pontos 1
e 2. Supondo que 2 esteja no espaco, a Unica solucdo possivel para localizacio é o

ponto 1, onde um quarto satélite teria intersec¢do comum.

Fonte: adaptado de Nefa (2019, p. 70).

Desenvolvido pelo Departamento de Defesa americano em 1973, o Navstar GPS
determina a posi¢do 3D, a velocidade e o tempo de qualquer observador com um receptor.
De acordo com Nebylov e Watson (2016), o GPS foi projetado para fornecer dois tipos de
sinais: Servi¢o de Posicionamento Preciso (PPS) e o Servico de Posicionamento Padrao (SPS).
O PPS, funcionando apenas em equipamentos militares americanos, possui acurédcia de alguns
decimetros, enquanto o SPS, com erro induzido no sinal, tem essa variagdo em metros.

A constelagdo de satélites € composta por 24 unidades operativas e 3 reservas. Os 24
ativos estdo divididos em seis Orbitas, com 4 satélites em cada. As orbitas estdo inclinadas 55°
do plano equatorial e espacadas 60° entre si, com altitude de cerca de 20200 km da superficie
da Terra e periodo de 11 horas e 58 minutos.

Apesar de fornecer dados de navegacdo que ndo desviam com o tempo, o GPS

pode sofrer interferéncia de sinal, gerando perda temporaria de informagdo. Fusdo com outros
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sensores € sugerida para superar esse problema.

2.5 FUSAO DE SENSORES

A fim de corrigir medicOes imprecisas ou prever estados com medidas indiretas,
algoritmos como o filtro de Kalman utilizam relacdes estatisticas entre as informagdes dos
instrumentos para determinar a posicdo correta de um veiculo no espagco. Na funcdo de

determinar atitude, alternativas como o filtro de Madgwick podem ser ainda mais eficientes.

2.5.1 Nocoes de estatistica

Antes de introduzir a légica por trds do filtro de Kalman, é necessério definir alguns
conceitos estatisticos como varidncia, covariancia e valor esperado.
O valor esperado E(X') de um conjunto discreto de n valores X € a propria média 1y

do conjunto:
1 n
E(X) = = — X; 41
(X) = px n;:l (41)

Variancia mede o quao espalhada uma distribuicao de valores estd em relagdo a média.
Segundo Wasserman (2004), a varidncia de uma varidvel aleatéria X com média px pode ser

denotada por 0% e é definida como:
ox = B(X — ) = B(X?) — ik 42)

O desvio padrio € a raiz da variancia: ¢ = Vo2, Caso duas variaveis aleatérias X e Y sejam
dependentes entre si, € possivel definir a covariancia oxy como a medida da intensidade entre

essa relacdo. Matematicamente:

Com varidveis independentes, o xy = 0.
No caso de multiplas varidveis, a covariancia pode ser organizada em forma matricial.
Supondo um vetor bidimensional X dado por:
X

X = 44
X, (44)

A matriz covariincia pode ser escrita como:

2
Ox, 0X1X>

ox = ; (45)
0X5X1 0%,

O que € equivalente a:
0% =E((X = px)(X —px)") (46)
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A diferenca entre a varidvel aleatdria e seu valor esperado pode ser descrita como um
erro. Independente da fonte de erro, a Equacdo B6 € vélida e fundamental para o funcionamento
do filtro de Kalman. O filtro, contudo, assume que os desvios do valor real possuem distribuicao
gaussiana.

Wasserman (2004) define que uma varidvel aleatéria X possui distribui¢do gaussiana
ou normal caso sua funcdo densidade de probabilidade seja dada por:

f) = — eXp{_(x_“X>2} @7)

2
oxV 2w 2UX

Em que z é um valor particular da varidvel X e f(z) é representada graficamente na Figura [4,

juntamente com o desvio padrdo oy e a média py.

Figura 14 — Distribuicao gaussiana de uma varidvel aleatéria X.

flx) 4

0x

Hx wx +ox T

Fonte: autor (2020).

Se os ruidos dos sensores forem gaussianos e de média zero, o filtro de Kalman € capaz

de remové-los do sinal observado.

2.5.2 Filtro de Kalman

De acordo com [Vaseghi (2000), filtros adaptativos sdo uma classe de métodos de
estimativa recursiva de sinais com aplica¢des como equalizacao de canais, cancelamento de eco,
reducdo de ruido, rastreamento de posicao e velocidade. Funcionam no principio de estimar um
sinal ruidoso minimizando uma funcao de erro entre o valor que sai do filtro e o valor esperado.

Rudolf E. Kalman (T960) prop6s uma solug@o recursiva para o problema de filtrar
dados discretos. Sua eficiéncia foi comprovada a nivel suficiente para o filtro ser utilizado no
sistema de navegacdo das missdes Apollo, em que as trajetorias entre a Terra e a Lua deviam
ser bem determinadas para o sistema de controle trabalhar de acordo (GREWAL: ANDREWS,
2010).

No filtro de Kalman, uma equacio de estado modela a dinamica da gera¢do de sinais,

enquanto uma equagdo de observacdo modela a distor¢do e o ruido aplicado no sinal limpo. O
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filtro assume que os parametros estatisticos sdo conhecidos e disponiveis para uso, porém na
pratica, esses valores precisam ser estimados a cada iteragdo.

O filtro é dividido em trés etapas: inicializac¢do, predicao e correcdo. A inicializacdo
ocorre apenas quando o filtro é acionado, nela sd@o definidos valores iniciais para o estado
x analisado, assim como incerteza € associada a essa primeira estimativa por uma matriz
covariancia P, em que cada posi¢do na diagonal principal representa a incerteza do estado
correspondente no vetor .

A predicdo e a correcdo ocorrem a cada iteragdo do filtro. Na etapa preditiva, uma
matriz de estados A relaciona o valor de estado estimado na iteragdo anterior .y ;—1 com a
nova estimativa . ;. Contudo, tratando de um sistema dindmico, o resultado € sujeito a acdes
externas que podem alterar a saida do filtro. Isso € levado em conta pelo termo sinal de controle
u, que contém os efeitos externos ao sistema, junto com a matriz escala de controle B, que faz

o sinal externo corresponder a altera¢do no estado estimado final. Em termos matematicos:
Lesti = A- Lest,i—1 +B- u; (48)

Junto com a predicao do estado, € necessario predizer o erro associado. A atualizacdo

da matriz incerteza de estimativa € dada por:
P=A-P_,-AT+Q 49)

Onde @ € a matriz covariancia do ruido processual que contém as variancias geradas pelo sinal
de controle e alteram o comportamento limpo do sistema.
Se um sensor mede um estado, os valores dessas medi¢des sdo representadas pelo vetor
z, chamado vetor de observacdo. A diferencga entre a medi¢do e o valor estimado é dado pelo
fator de inovagao y:
Yi=2z; — H - Teg; (50)

H ¢ a matriz escala de medi¢des, com fun¢do de normalizar as unidades dos valores medidos
com os valores estimados. Caso todos os valores entrem no filtro com unidades compativeis,
a matriz H pode ser representada por uma matriz identidade ou até omitida ja que ndo causa
efeito nas multiplicacoes.

Na etapa de correcao surge K, o ganho de Kalman. Ele define o quanto a observagdo ou
a estimativa afetam o novo estado calculado a cada iteragdo. Caso K; = 0entdo es; = Test,i—1-

Caso K; = 1 entdo .. ; = 2z;. A corregdo da estimativa € dada por:
Testi ¢ Testi + K - Y; (51)
Com K; definido como:
K,=P,-H" - (H-P,-H"+R)! (52)

Em que R € a matriz covariancia das medidas, definindo o erro associado ao instrumento de
medi¢do. Para K tender a zero, o erro da predi¢do deve ser muito menor que o erro da medigao,

o que explica a constatacdo anterior.
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Por fim, basta corrigir a matriz incerteza de estimativa, que apds manipulacdes

matematicas, com I sendo uma matriz identidade, é expressa na forma:
P+ (I-K-H) P, (53)

Todo esse processo se repete a cada atualizagdo de tempo do sistema dindmico, como

apresentado na Figura [3, convergindo rapidamente com o efeito do ganho de Kalman.

Figura 15 — Diagrama representando a sequéncia do filtro de Kalman Linear.

Inicializagao

xo, Py Entradas
T
| Zi,Uj
|
|
|
|
:
|
L . Predicao
1 1+1 ¢

Lest,i — A Lest,i—1 +B- u;

P=A-P_, -A"+Q

Correcdo
Yi=2;— H xog;
K'Z-:PZ--HT-(H~PZ--HT—|—R)*1 —
Lest,i — Lest,i +KZ “Yi
P+~ (I-K;-H) P,

Saidas
xest,irl)i

Fonte: autor (2020).

Na literatura, os passos descritos compdem a implementagdo mais simples do filtro,
conhecido como filtro de Kalman Linear. Esse formato possui dificuldade de estimar com
fidelidade o comportamento de sistemas nao lineares. Como alternativa, a linearizagao das
equacdes antes da obtencao das estimativas ocorre no chamado de filtro de Kalman Estendido. A
dificuldade de implementa¢do desse modelo e sua eficiéncia apenas em intervalos de tempo em
que o estado estimado seja quase linear motivou pesquisadores como [Ilier e 1ThImann (T997) a
desenvolver o chamado Unscented Kalman Filter, com desempenho superior aos demais filtros.

Este trabalho, contudo, limitou-se em implementar o filtro de Kalman na sua forma
menos rebuscada, considerando que o filtro de Madgwick lida com a parte ndo linear do
problema, restando apenas as equacdes de movimento retilineo para as matrizes de Kalman

a cada passo de tempo.
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2.5.3 Filtro de Madgwick

O objetivo do filtro de Madgwick (2010) € fornecer orientagdo estimada pela fusdo
dos sinais do giroscopio, acelerometro e magnetometro. Apesar da solucdo ji existir com
o uso do filtro de Kalman, hd os problemas da alta taxa de amostragem exigida pelos
sensores, a complexidade de implementagdo e o grande consumo de memdria para armazenar
as matrizes que operam o filtro. Como alternativa, Sebastian O. H. Madgwick desenvolveu e
publicou um algoritmo que reduz os problemas associados ao esfor¢co computacional, baseado
em quatérnions, e provado por autores como Ludwig e Burnham (P0IR) ter desempenho
comparavel ao filtro de Kalman para determinacao de atitude.

O giroscopio fornece a taxa de variagdo angular em torno de cada eixo no sistema de
referéncia do sensor: w,, wy, w.. Escrevendo no formato de quatérnions, o vetor que contém
esses sinais é:

w={0 w w w) (54)

A orientagdo, contudo, é desejada no sistema de referéncia de navegacdo. Como passo
intermedidrio, € possivel determinar a taxa de variacao angular da Terra relativo ao referencial
do sensor:

4o = %f;q ®*w (55)
Integrando a variacdo angular do referencial de navegacdo relativo ao referencial do sensor no
intervalo de tempo At, com 7q,,, , ; sendo a dltima orientagdo estimada pelo filtro, € possivel

obter a orientacdo do referencial NED em relag@o ao referencial do giroscopio:

v Qwt = nlesti—1 + 5w At (56)

Apesar do acelerdmetro medir a for¢ca especifica imposta sobre si no referencial
do sensor, para determinacdo de atitude € assumido como sua unica medida a intensidade
e consequentemente a dire¢do do campo gravitacional. O magnetdometro mede o campo
magnético da Terra mas também recebe influéncia do fluxo magnético local, gerando
interferéncias. Para o filtro, serd usado apenas o campo magnético do planeta.

Se a direcao de um campo terrestre é conhecido no referencial de navegacdo, a direcao
no referencial do sensor ird permitir determinar a orientacdo relativa a Terra. Conhecendo
apenas um dos campos, € possivel definir a orientacdo com dois angulos de Euler e uma
incognita na mesma direcao do campo. Em algumas aplicacdes isso € suficiente, mas a solug¢ao
completa com quatérnions pode ser obtida utilizando dois campos.

Um campo de forcas genérico na Terra possui dire¢ao nd, enquanto esse mesmo campo,
medido relativo ao sensor, possui direcdo ®°s. A atitude do sensor relativo a navegacdo é dada
pela orientacdo ; g que alinha as diregoes nd e *3. Isso acontece quando a diferenga entre os
dois vetores é minima, e pode ser solucionada com um algoritmo de otimizacao. O autor utiliza
o método de gradiente descendente.

min  f(%q,"d,*5) (57)
sqeR?
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f(a."d,’s) =7¢" ®@"d®q—"3 (58)

O algoritmo genérico pode servir para resolver o problema usando os campos

gravitacional e magnético da Terra. No referencial NED, a gravidade tem valor unitdrio na
direcdo z tal que:

”g:{o 00 1} (59)

Enquanto o sensor mede a aceleragdo no préprio referencial na forma:
S
a={0 *a, *a, *a.} (60)

As orientacdes do sensor que diminuem a diferenca entre a gravidade medida nele e a
gravidade na Terra sdo dadas pela solucao:

min  f(;q,"g,°a) (61)
sqeR*

O campo magnético da Terra, por sua vez, € simplificado possuindo duas componentes,

uma no eixo horizontal e outra no eixo vertical:

o={0 ", 0 "} (62)
Enquanto o magnetdmetro mede em todas as direcdes do seu referencial:

o={0 b, b, “b.} (63)

As solucdes sdo dadas de forma independente, para orientagdes devido a cada campo,
por uma linha de possibilidades.
: S n 7 S 7
min_ f(Cq,"b,°b) (64)
2q €R
Combinando ambas solugdes, é encontrado um resultado unico que define a orientagdao do
sensor que satisfaz tanto o campo gravitacional quanto o magnético.
Para aumentar a acuricia da orientacdo estimada, € realizada a fusdo das orientagdes
obtidas pelo giroscopio com as orientagdes do acelerdmetro e magnetometro a cada passo de

tempo.

A orientagdo estimada, em termos de um ganho 3 é dada por:

fz(.iest,t = ZQw,t - 5781(1671? (65)

flqest,t = zqest,tfl + fLQest,tAt (66)

Em que ; g, € a direcdo do erro de ; g + estimado pelo acelerdmetro e pelo magnetometro.
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O ganho [ define quanto a estimativa calculada pelo giroscépio € priorizada em relacio
a estimativa pelo acelerdmetro e magnetometro. Definido em termos da média ws dos erros

estimados em cada eixo do giroscopio, o ganho é:

3
B—H%d®{0 @5 @p @ﬁ}H—\/;@ﬁ ©7)

O autor do filtro obteve valores 6timos de 5 como 0,033 no filtro sem magnetometro e 0,041
com os trés sensores.

O filtro de Madgwick pode ser implementado tal como proposto originalmente pois
possui aplicacdo tnica em determinagdo de orientacdo. Por outro lado, o filtro de Kalman deve
ser moldado para estimar deslocamento e velocidade levando em conta as caracteristicas dos

dados de entrada.
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3 METODOLOGIA

Considerando as caracteristicas de cada sensor, do microcontrolador e dos filtros de
fusdo de dados, neste capitulo serdo abordadas as etapas de implementacdo de um sistema
de navegacdo. Os algoritmos de fusdo de sensores irdo determinar atitude, deslocamento e
velocidade de um quadricoptero buscando minimizar os erros de medi¢do em casos simulados

e experimentais.

3.1 DETERMINACAO DE ATITUDE

Acoplando em um s6 médulo sensores para os trés mensurandos, o IvenSense MPU-
9250 é capaz de medir e informar forca especifica f, taxa de variagdo angular w e campo
magnético b. Para definir a orientag¢do do veiculo relativo ao referencial de navegacdo, o sensor
envia os dados ao microcontrolador Espressif ESP-WROOM-32 apresentado na Figura (6. Esse
microcontrolador possui dois nucleos de processamento, o que permite que algoritmos operem
em paralelo sem perda de desempenho, além de mdédulos de comunicagdo Bluetooth e Wi-Fi,

uteis para monitoramento em tempo real do sistema embarcado.

Figura 16 — O médulo DOIT Esp32 DevKit V1 utilizado no sistema integra o microcontrolador
ESP-WROOM-32.

Fonte: autor (2020).

Internamente o0 médulo MPU-9250 apresentado na Figura 7 possui dois dispositivos.
O primeiro € um MPU-6500, composto de trés acelerometros e trés giroscopios com disposi¢cao
ortogonal. O outro € o sensor AK8963, que mede intendidade do campo magnético. A
orientacdo dos dispositivos € ilustrada na Figura [8. Algumas caracteristicas dos sensores sao
informadas na especificacdo da fabricante, como apresentado nas Tabelas [0, I e B.

O giroscépio e o acelerometro possuem quatro modos de operagao distintos, em que o
aumento da faixa de medicao compromete a sensibilidade. Conhecendo a aplicacido do sensor,

€ possivel determinar qual o melhor modo a ser escolhido. Por exemplo, assumindo que um
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quadricéptero comercial ndo deve alcancar uma aceleracdo de 2 g, um acelerdbmetro embarcado
no veiculo terd melhor desempenho no modo 0 conforme Tabela [, o que foi selecionado para
0s testes experimentais.

O magnetdometro possui dois modos de operacdo, um com informag¢ao armazenada em
14 bits e outro em 16 bits. O aumento de resolugdo € proporcional a sensibilidade, o que justifica

utiliza-lo no modo 1, conforme Tabela B.

Figura 17 — Médulo MPU-9250.

Fonte: TKD IvenSense (2016).

Figura 18 — Eixos de referéncia dos sensores na placa: a) referéncia utilizada pelo MPU-6500;
b) referéncia utilizada pelo AK8963.

+z

a) MPU-6500 b) AK8963

Fonte: adaptado de IvenSense Inc] (2014, p. 38).

Tabela 1 — Parametros do acelerdmetro fornecidos pela fabricante.

Modo Resolugdo Sensibilidade Faixa de Medicdo

0 16 bits 16384 LSB/g 12g
1 16 bits 8192 LSB/g +dg
2 16 bits 4096 LSB/g 18 ¢
3 16 bits 2048 LSB/g +16g

Fonte: IvenSense Inc! (2014).
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Tabela 2 — Parametros do giroscépio fornecidos pela fabricante.

Modo Resolugdo  Sensibilidade Faixa de Medi¢do

0 16 bits 131 LSB/(°/s) £250 °/s
1 16 bits 65,5 LSB/(°/s) £500 °/s
2 16 bits 32,8 LSB/(°/s) £1000 °/s
3 16 bits 16,4 LSB/(°/s) £2000 °/s

Fonte: [venSense Inc! (2014).

Tabela 3 — Parametros do magnetometro fornecidos pela fabricante.

Modo Resolugdo Sensibilidade Faixa de Medic¢do
0 14 bits 0,6 uT/LSB +4800 uT
1 16 bits 0,15 pT/LSB £4800 uT

Fonte: IvenSense Inc] (20T4).

Os dados enviados pelos sensores estdo em unidades de bit menos significativo (LSB),
devendo passar por uma correcdo de unidade e entdo reducao de desvios. Isso ocorre através do

processo de calibracao.

3.1.1 Calibracao

Tanto o acelerdmetro quanto o giroscopio sdo calibrados com o referencial zero.
Quando nao estd em movimento, € esperado que o giroscépio informe velocidade angular nula
nas trés direcdes. O acelerdmetro, se perfeitamente perpendicular a direcao da gravidade, deve
mostrar aceleragdo nula em °x e ®y e aceleragdo de 1 g na diregdo °z

Nos testes realizados, o acelerometro foi configurado no modo 0, com faixa de medicao
de até 2 g. Para esse modo, a informacdo pura (raw) enviada pelo sensor em LSB deve ser

convertida para unidades de gravidade através do fator de escala 16384 LSB/g na forma:

e] = Qraw [LSB]
@s 18]~ 16384 [LSB/g]

(68)

Os valores corrigidos em escala sdo usados no processo de calibracdo. Com o acelerometro em
repouso em uma superficie plana, 100 amostras das trés direcOes sdo coletadas. Uma entrada
espuria nesse processo € a inclinagao da superficie, que pode desalinhar o eixo ®z e a gravidade.
Considerando que o sensor estd adequadamente posicionado em uma superficie perpendicular

a gravidade, € correto afirmar que:

100

1
ias — T~ scli — 69
s 100;a w—{o 0 1} (69)
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Como apresentado na Figura [9, o desvio médio de cada componente da aceleracao é removido
das novas medicoes:

a = Qg — Apigs (70)

Figura 19 — Modificacio do valor de aceleracdo ao longo do processo de calibragio. O primeiro
gréafico apresenta valores de menor bit significativo lidos diretamente do sensor; o
segundo gréfico ajusta as unidades de acordo com a Equacdo BR; no dltimo grafico

o desvio do valor real é corrigido com a Equagao [Z0.
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Fonte: autor (2020).

O giroscopio também foi configurado no modo 0, conforme Tabela I, medindo até
250°/s com sensibilidade 131 LSB/(°/s). Assim, a informag¢d@o de variacdo angular do sensor

deve ser corrigida como:
Wyaw [LSB]

~ 131 [LSB/(°/s)]

Da mesma forma que com o acelerdmetro, o giroscopio tem sinal calibrado com a

Wscl [O/S] (7 1)

remocao do desvio de zero calculado pela média de 100 amostras. O valor esperado em repouso
¢ w = {0,0,0} e, diferente do caso anterior, ndo possui entrada espuria devido a inclinagdo
da superficie de calibracdo. Portanto, o desvio do giroscépio é dado pela propria média das

medidas em repouso:
100

1
Whias = m Z Wsel,i (72)

i=1
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Os desvios do giroscopio sdo removidos de acordo com a Equagdo e os resultados sdo
apresentados na Figura 0.

W = Wyl — Whias (73)

Figura 20 — Modificacdo do valor de velocidade angular ao longo do processo de calibragdo.
O primeiro grafico apresenta valores de menor bit significativo lidos diretamente
do sensor; o segundo grafico ajusta as unidades de acordo com a Equacao [Z1l; no

ultimo grafico o desvio do valor real € corrigido com a Equacao [73.
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Fonte: autor (2020).

A calibracao do magnetometro € realizada de forma diferente dos outros sensores. Por
ndo possuir valor estitico conhecido, todo o campo de medi¢des deve ser avaliado antes de
aplicar os fatores de correcdo. O ajuste de unidades ocorre baseando-se na Tabela B, com fator
de escala de 0,15 uT/LSB.

Os trés sensores internos do magnetometro devem ser capazes de medir a mesma
densidade de fluxo de campo magnético ao apontar em uma mesma dire¢do, tal que ao
posicionar o dispositivo em todas as orientagdes possiveis, o resultado tridimensional esperado
das medi¢des compde uma esfera. Um sensor de campo magnético, porém, sofre os efeitos
chamados soft iron e hard iron. O resultado b,,,, do sensor com corre¢do de escala em trés
planos pode ser observado na Figura [Z11.

De acordo com Stanley e Leg (2018), soft iron é o efeito gerado pela distor¢do ndo
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permanente do campo magnético local por materiais que geram impedancia para o fluxo
magnético, como baterias, fios e placas de circuito. Esse efeito € responsdvel pelo achatamento

da esfera de campo magnético em cada plano, resultando em um elipsoide.

Figura 21 — Medicdes realizadas pelo magnetometro antes da calibracdo em unidades de uT em

trés planos diferentes.
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Para corrigir o soft iron existem algoritmos matemdticos complexos, como os baseados
em estimadores de minimos quadrados como proposto por (Gebre-Egziabher et all (200T)
e [Gebre-Egziabher (2007) ou baseados em mdxima verossimilhanga, como proposto por
Vasconcelos_ef—all (20TT). Em ambiente com pouca distor¢cio magnética, contudo, uma
abordagem simplista € suficiente. Para tornar o elipsoide mais esférico, é possivel aplicar um
fator de escala em cada direcdo de tal forma que o alcance médio dos resultados serd o mesmo

para todas. No inicio € necessario calcular o raio médio das direcdes na forma:
R, = (max (b,) — min (b,))/2

b
(max (b,) — min (b,))/2 (74)
(max (b,) — min (b,))/2

Ry
R.

Onde os valores mdximos € minimos sao retirados de uma primeira amostragem. O raio médio

total R é dado pela Equacdo [73 e é assumido como o raio esperado pela esfera final.
R=(R,+R,+R.)/3 (75)
As escalas em cada direcdo sao dadas entdo por:

bscale,x - E/Rx
bscale,y = E/Ry (76)
bscale,z = E/Rz
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tal que o resultado corrigido para soft iron é dado pela Equagdo [ e apresentado na primeira

Figura 2. Por estar medido em um campo com poucas interferéncias, ndo houve grande efeito
de correcdo.

bsort = braw - Dscate (7

Hard iron é o efeito de distor¢ao constante devido a componentes que geram o proprio

campo magnético préximo do sensor. Diferente do soft iron, que € gerado pelo ambiente, o hard

iron é um efeito do dispositivo que desloca a esfera de campo magnético do centro do gréfico,

modificando a faixa de medi¢do. Para correcdo, basta conhecer a posi¢do do centro da esfera.

Calculando a média da faixa de medicao nas trés direcoes:

Dias.e = (max (by) + min (by))/2
bbias,y = (max (by) + min (by))/2 (78)
bbias,» = (max (b,) + min (b,))/2

Basta subtrair esse desvio de zero da medida original como na Equagdo [[9, com resultado

apresentado na segunda Figura 7.

bhard = braw - bbias (79)

Figura 22 — Corregdes de dois erros no magnetometro individualmente. A primeira figura

apresenta a corre¢do para soft iron. A segunda apresenta a correcdo para hard iron.
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Fonte: autor (2020).

Ao aplicar ambas as correcdes no resultado do magnetometro como na Equacdo K0, a
medi¢do se comportard como na Figura 3. Se os dados usados na calibracao forem adequados,
os valores de by € by;es N0 precisardo ser alterados e todas as novas medidas ap6s a corre¢ao

estardo de acordo com a esfera esperada.

b= (braw - bbz‘as) : bscale (80)
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Figura 23 — Medi¢des do magnetdometro corrigidas em soft iron e hard iron simultaneamente.
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Fonte: autor (2020).

E possivel notar a coeréncia da calibragdo pelo raio final da esfera. De acordo com
o World Magnetic Model 2020 (NOAA|, 2019), o campo magnético na superficie terrestre
possui intensidade aproximadamente entre 25 uT e 65 uT. O sul do Brasil, contudo, esta sobre
influéncia da Anomalia do Atlantico Sul, que reduz a intensidade para menos de 23 pT.

O valor da intensidade nio deixa explicita a direcdo do fluxo magnético. Utilizando
a ferramenta Single Point Calculator fornecida pela NOAA (201Y9), sdo calculadas as
componentes do campo magnético terrestre para a data e posi¢do geogrifica do experimento,
como apresentado na Tabela @. Mesmo que os testes tenham sido realizados no referencial do

sensor, os valores da Figura I3 estdo de acordo com a tabela quanto a intensidade horizontal.

Tabela 4 — Informacdes oficiais sobre o campo magnético local durante os experimentos com o
magnetometro (Dezembro de 2019, Otacilio Costa - Santa Catarina). A intensidade
horizontal € o valor da intensidade resultante entre as componentes norte /V e leste
E, enquanto a intensidade total inclui a componente vertical D.

Intensidade Valor
Componente N 16,5 uT
Componente E~ -5,6 uT
Componente D -14,3 uT
Horizontal 17,4 uT
Total 22,5 uT
Fonte: NOAA (2019).

Com os erros determinados pela calibragdo dos sensores, a cada leitura a informacgdo
passa pelo processo de escala e entdo de correcao de desvio. A partir desse ponto os dados estdo

prontos para alimentar o filtro de Madgwick.
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3.1.2 Aplicacao do filtro de Madgwick

Ha duas maneiras de utilizar o filtro de Madgwick. Como o objetivo é determinar
orientagdo relativa ao referencial de navegacgdo, o funcionamento do algoritmo completo exige
a presenca de sinais do magnetdometro. Contudo, o autor do filtro permitiu que, caso nao haja um
valor de campo magnético disponivel, a posi¢do inicial do sensor serd usada como referéncia.
Isso € util em ambientes com distorcao magnética em que a calibracdo € impraticdvel, por
exemplo, no sistema embarcado em um quadricoptero com os motores ligados.

A influéncia dos motores foi testada e pode ser visualizada na Figura 4, que mostra
como o campo magnético gerado ndo altera significativamente as medi¢des do magnetdometro
no plano *zy. Nesse teste os efeitos de soft e hard iron nao foram corrigidos, o que explica a

descentralizacao do grafico.

Figura 24 — Comparagdo entre leituras puras de campo magnético no plano *zy quando os

motores do quadricoptero estdo ativos e inativos.
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Fonte: autor (2020).

Um campo magnético distorcido pode ser mais prejudicial a determinagdo de dire¢do
do que sua auséncia. Mesmo que os motores nio atrapalhem a leitura durante o voo, ndo é
possivel garantir que nenhum efeito externo alterard a orientagdo definida pelo sensor magnético.
A solugdo € calibrar o sensor em um ambiente com campo bem determinado e utilizar o filtro
de Madgwick completo até a convergéncia da direcao norte. Apds essa etapa, 0 magnetdometro
¢ desativado e o filtro passa a operar apenas com o acelerometro e o giroscopio.

De acordo com a Figura [, os referenciais do MPU-6500 e do AK8963 nao sdo os

mesmos. Para que o sensor responda no referencial de navegacdo sem alteracdo no algoritmo
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de Madgwick, os eixos do magnetometro serdo trocados de acordo com as relacoes:

wo= { wy wy w, }

‘a = { a ay, a, } (81)
b = { b, by —b }

Apesar do acelerdbmetro e do magnetdmetro terem sinais normalizados dentro do filtro,
ndo exigindo unidades de medidas especificas, os valores sdo inseridos em m/s?> e uT
respectivamente. Os dados do giroscopio devem estar em rad/s.

Com os sensores parados, o filtro de Madgwick utilizando magnetdometro converge
para a direcdo do norte magnético. Conhecendo a declinacdo magnética local §, é possivel
corrigir o quatérnion de saida ; g com uma rotagdo em torno do eixo "z que subtrai o desvio do

norte geografico. De acordo com Kuipers (1999), essa rotagdo pode ser expressa como:
"gs = = in =2 82
gs = ycos7 0 0 sins (82)
O quatérnion € entdo corrigido por:
nd < g ®"gs (83)

O algoritmo fornece como resposta a orientagdo do sensor relativo ao referencial de
navegacdo em forma de quatérnion. Esse resultado € util para determinar a dire¢do da gravidade

relativa ao sensor pela equagao:

9=,9 ®"g®.4q (84)
Como a gravidade no referencial de navegacao é:

"g={0 0 0 1} (85)

as componentes da gravidade relativas ao sensor serao:

S

9 =  2(q193 — Qo)
gy = 2(qoq1 + G293) (86)
9. = @ —a4i— @+ a3

A aceleracdo medida pelo sensor pode se tornar independente do campo gravitacional
da Terra. Chamada aceleracdo linear, € dada pela Equacdo &7, em que °g € a gravidade no

referencial do sensor e deve estar em unidades de m/s.
S S S
Qin ="a —°g 87
No referencial de navegacdo, a aceleracdo linear sera:

"a=°q®°a;, ¢  ={N,E, D} (88)
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e pode ser usada para determinar posic¢ao e velocidade junto com as informagdes do GPS.

O quatérnion também permite calcular a orientacdo em termos de angulos de Euler
segundo as Equacdes [, [ e T2. Contudo, resolvendo esses angulos com o quatérnion [ g, a
atitude serd referente ao sistema de navegacdo. Para determinar rolagem e arfagem do veiculo
de forma adequada, € necessario rotacionar o quatérnion para o sistema do corpo/sensor.

A direcdo de guinada do veiculo referente ao sistema de navegacio € calculada como:

(89)

W = arctan (2411612 + 2(]0%)

2 2
1 —2q; + 2q5
Da mesma forma que ocorreu para declinacdo magnética, essa rotacdo apenas em torno do eixo

"z pode ser expressa em termos de quatérnions:

"gy={cos 3£ 0 0 sin7} (90)

Sendo assim possivel rotacionar todo o sistema de referéncia de volta para o referencial do
corpo:

q=7,9 ®"qy oD
A Equacao BT define um referencial fixo no eixo z de rotagdo, tal que qualquer alteragao de
direcdo no plano xy ndo € percebida pelo quatérnion. Esse referencial, contudo, esta livre para
rotacionar nos eixos x € y, o que permite encontrar os angulos de rolagem e guinada pelas
Equagoes [ e [ respectivamente. O angulo ¢ continua sendo determinado pelo quatérnion do

referencial de navegacdo, como na Figura 3.

Figura 25 — Eixos de rotacao de interesse: rolagem e guinada no referencial do veiculo, arfagem

em relacdo ao norte terrestre.

Fonte: autor (2020).



54

3.2 DETERMINACAO DE POSICAO E VELOCIDADE

O médulo de GPS u-blox NEO-6M transmite como informacdo mensagens no padrao
NMEA (National Marine Electronics Association), que devem ser interpretadas para determinar
as coordenadas globais e a velocidade de solo do receptor. Esse processo, contudo, é custoso
computacionalmente, levando em conta o nimero de caracteres que precisam ser lidos até que

a informacdo correta seja encontrada pelo microcontrolador.

Figura 26 — GPS u-blox NEO-6M.

Fonte: u-blox (2011).

Escrita originalmente para Arduino mas funcionando no ESP32, a Tiny GPS++ € uma
biblioteca de c6digo aberto bem estabelecida. Capaz de ler as mensagens NMEA e devolver ao
usudrio de forma efetiva dados como a posi¢ao do observador, a direcdo da sua trajetéria e a
velocidade com que se desloca. Utilizando-a, ndo € necessario implementar nenhum algoritmo
de baixo nivel para coleta de informacdes do GPS.

De acordo com a Secdo 23, dadas as informacdes de coordenadas, a distancia d entre
cada medicdo do GPS € calculada pela Equagdo I, enquanto a direcdo desse deslocamento
¢ dado pelo angulo de bearing B apresentado pela Equacdo P9. A altitude h ja € fornecida
nativamente em metros. O deslocamento € decomposto no referencial de navegacdo como

ilustrado pela Figura D71 e a posicao absoluta é dada pela soma das variacdes de deslocamento:
N=>AN = > dcosB
E=>AF = > dsinB (92)
D=> AD = h
O GPS também fornece o médulo da velocidade de solo v, do veiculo, que pode ser

decomposta como na Figura Z8. A velocidade estd na mesma dire¢ao do deslocamento, assim:

N = vgcos B
E = wv,sinB (93)
D = AD/At

Em que a velocidade na dire¢ao D independe da velocidade de solo, mas da varia¢do de posi¢ao

AD e do passo de tempo At entre as medigdes do GPS.
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Figura 27 — Projecdo do deslocamento nas dire¢des norte e leste.

AFE

Fonte: autor (2020).

Figura 28 — Projecdao da velocidade no referencial de navegacdo. O GPS fornece apenas a

velocidade de solo v,. B é o angulo de bearing e A = arctan (v,/D).

DA oy

Fonte: autor (2020).

Os dados de deslocamento do GPS sao atualizados em uma taxa de 1 Hz, o que € lento
para a tomada de decisdo de um sistema de controle embarcado em um veiculo autbnomo como
o proposto. A solucdo, dadas as informag¢des de posicdo, velocidade e acelerag@o no referencial
de navegacdo, € inserir esses dados em um filtro de Kalman para estimar, no intervalo em que o

GPS néo € atualizado, a posicao real do veiculo.

3.2.1 Implementacio do filtro de Kalman

No filtro de Kalman € possivel realizar a fusdo dos sensores com matrizes que
englobam todas as dire¢des NED simultaneamente, contudo, por simplicidade de compreensao
o filtro serd aplicado a uma direcdo de cada vez.

O GPS fornece deslocamento X e velocidade X em uma dada direcdo do referencial
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de navegacdo. Sem aceleracdo, as equacdes do movimento sdo:

X = X0+XOAt

) ) 94
X=X, 94)
Na forma matricial:
X 1 At] | Xp
Ly = . 95)
X 0 1 X

Que estd escrita no formato da Equagdo BR, tal que a matriz dinAmica de estados é:

1 At
0 1

(96)

E o vetor de estados a ser estimado € composto pela posicao e velocidade:

%QZ{X} o)
X

Com o sinal de aceleracdo alterando o resultado do sistema, o valor da aceleragdo na

mesma dire¢do dos dados do GPS € o sinal de controle:

w={ X} = {X} (98)

De acordo com as equagdes de movimento uniformemente variado, a aceleracdo afeta
o deslocamento na forma: A2
) . At
X = Xy + XoAt + Xg—
0 0 07 99)

X = Xy + XoAt

Tal que a matriz escala de controle é dada por:

2
B= {At /2} (100)
At

Apesar da aceleracdo ser medida e inserida no filtro diretamente, a posicdo e a

velocidade precisam de um vetor de observacdo diferente do vetor de estados:

Xgps
z= { 9P } (101)
XQPS

Os valores medidos pelo GPS estdao sujeitos a erros. Supondo que a variancia dos
resultados seja conhecida e que o valor da posicdo nao influencia o erro de velocidade

diretamente, de acordo com a Equac¢do B3 a matriz covariancia sera:

2 . 2 0
R = [ UXQPS UX9P5X9P5] — [gxgps ] (102)

2 2
o o 0%
Xgps Xgps Xgps 0 Xgps
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Para Becker (2018), definir a matriz covariancia do ruido do processo exige determinar
se o ruido serd discreto ou continuo durante o periodo amostral. No caso discreto, o ruido
¢ constante e € o unico responsdvel por alterar o estado a cada passo de tempo. Supondo
velocidade X constante, a aceleracdo X € nula mas pode sofrer variacdo aleatéria U;

De forma semelhante a matriz R, a matriz covariancia do ruido do processo é dada
por:

0% Oy
Q=| % ¥ (103)
Com as variancias podendo ser escritas em termos da variacao aleatdria da aceleracdo, de acordo

com as Equacdes B2 e B3:

7% = E(X) - i

(%)) (%)

-5 -]

= =% (104)

0% =E(X?) — %

— 5 ((¥a¢)") - (ueary

— AP []E(X2) . u;}

— At%?& (105)

Oxx = 0xy = E(XX) — pxpy

. At? At?
AT
-5 [E(Xz) - /&]
At?
= Ta§ (106)
Substituindo as Equagdes 04, [0 e em [03, a matriz covariancia do ruido do

processo €, portanto:

At A
4 2

Q=o% N 2 (107)
— At
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Como as medidas sdo obtidas nas mesmas unidades em que o filtro processa os sinais,

a matriz H sera a identidade:

10
H = 108
01 (108)

Por fim, a matriz incerteza da estimativa, mesmo que atualizada a cada iteracdo, deve
ter um valor ao inicio do algoritmo de acordo com o chute inicial para posi¢ao e velocidade. E
suficiente inicid-la como uma identidade e permitir que convirja para valores mais adequados

dentro do filtro. Assim, no inicio:

10
Py = 109
"=, 1 (109)

Substituindo as matrizes corretamente nas etapas preditivas e corretivas apresentadas

na Secdo os estados podem ser estimados para valores coerentes.

3.2.2 Simulacao do filtro de Kalman

Antes de embarcar o algoritmo no microcontrolador, o filtro de Kalman € testado com
dados simulados. Trés testes sdo realizados: 1) sem ruido, mas com atraso induzido do GPS; ii)
sem ruido, mas com perda do sinal de GPS durante um periodo de 4 segundos; iii) com ruido
em todos os sinais.

Seguindo os passos do filtro de Kalman desenvolvido na Secao B2, o inicio é dado
pela entrada de valores medidos pelos sensores. O filtro € aplicado apenas em duas dimensdes,

sem considerar a altitude, tal que:

ZN = {ngsangs}

. (110)
zp = {Egps, Egps}
Enquanto o sinal de controle € dado pela aceleragdo linear:
un = {Nmpu} (111)
U = {Empu}

As matrizes A e B sdo dadas pelas Equagdes B e 00 respectivamente, onde At é o
tempo que o microcontrolador leva para finalizar um ciclo de processamento. Para a simulacao,
novos dados entrardo no filtro de Kalman a cada 0,04 segundos, que é o tempo médio de escrita
no cartdo de memoria utilizado nos testes experimentais.

O erro das medidas do GPS ¢ informado pelo fabricante hi-blox (201T). A posi¢do do
observador pode variar em até 2,5 m da posi¢ao real, enquanto a velocidade varia em até 0,1 m/s.
O erro esperado pelo MPU-9250 estd na ficha técnica, contudo, a variancia da aceleragcdo deve
ser recalculada apds a aplicagdo do filtro de Madgwick. Calibrando o sensor, com os motores do

quadricéptero ligados, o erro associado 2 aceleracdo € da ordem de 0,3 m/s?. Os erros esperados
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sdo entdo usados para preencher as matrizes covaridncia da medi¢do R e ruido do processo Q

em cada dire¢do, como apresentado nas Equacoes e respectivamente.

o3 0 2,52 0
R=|Fm =7 ) (112)
0 T% e 0 01
Attt At 0,04* 0,043
Q=0c% | s ° | =08 | 0p ° (113)
- At? ’2 0,042

Supondo que a navegacao terd como referéncia sempre o ponto de partida do veiculo,
a primeira estimativa para posicdo e velocidade sdo valores nulos e a matriz incerteza de
estimativa P € inicializada como uma matriz identidade.

A trajetdria escolhida para a simulagdo € dada pelas equacoes:

=

(t) = 15cos (0,125¢)

N(t) = —1,875sin (0,125t)
N(t) = —0,234375 cos (0,125¢)

(114)
E(t) = 15sin (0,25t)

(
E(t
»

)
) = 3,75 cos (0,25t)
E(t)

—0,9375 sin (0,25¢)

Ao percorrer por um periodo de 167 segundos (aproximadamente 50,27 s), o trajeto
aparente tem a forma de um "8". Esse percurso, apresentado na Figura P9 foi escolhido por
possuir tanto caminhos retilineos quanto curvas acentuadas, o que abre espago para andlises.

Decompondo os sinais em suas respectivas dire¢des ao longo do tempo, a Figura B0
apresenta o comportamento do filtro para posicdo e velocidade, com a aceleracdo considerada
correta. O fato de o erro na direcdo norte ser menor que na dire¢do leste é explicado pela
magnitude da variacdo de posi¢ado e velocidade. Com o atraso do GPS, os sinais norte continuam
semelhantes ao sinal real, enquanto a direcdo leste possui divergéncia nitida entre esses valores.

A Figura B compara o erro da observacdo e do filtro. Sem ruido, periodicamente o
sinal simulado das medidas coincide com a posicdo real. Contudo, até o sinal ser atualizado,
o veiculo avanca na trajetdria, aumentando o erro e explicando o comportamento de serra do
grafico. Ao comparar o médulo dos erros apresentados, o erro da estimativa € menor ou igual
que o do GPS durante 51,8% do tempo para posicdo e 61,3% para velocidade.

Para o caminho simulado na Figura 29, o erro de posi¢cao € maximo nos trajetos lineares
e minimo durante as curvas acentuadas - definidas pelos picos e vales da direcao leste na Figura
B0. Isso € causado pois durante o trajeto retilineo ha um maior deslocamento do veiculo, tal
que no intervalo de 1 segundo para o GPS atualizar, o valor real estd mais distante do valor
observado do que nas curvas. O inverso ocorre avaliando o erro da velocidade, que é maior nas

curvas, devido a aceleragdo. Isso, contudo, ndo € uma regra para qualquer deslocamento, mas
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vale para demonstrar como a intensidade da varia¢do do estado afeta a estimativa caso ndo haja

aumento na taxa de atualizacdo da observacao.

Figura 29 — Trajetdria simulada sem ruidos. Os dados do GPS sao periddicos a cada 1 segundo.

Figura 30 —
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Fonte: autor (2020).

Sinais simulados sem ruidos na dire¢do norte N, € leste £/y,,. As linhas continuas

representam os estados estimados pelo filtro de Kalman, N, € Feg.

.......... Nypsjimu ~——Nest = Egpsjimu ~ —— Best
L | I | | | | T | | | |
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
t(s)

Fonte: autor (2020).
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Figura 31 — Erros absolutos dos sinais simulados e do filtro, referentes ao valor real.

.......... Ngs ——Neo = Egpy —— Eeg
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Fonte: autor (2020).

Mesmo sem ruido, uma das propostas é que o filtro seja capaz de estimar a posi¢ao do
veiculo caso haja perda tempordria do sinal de GPS. Sozinha, a acelera¢do ndo consegue definir
o estado completo por muito tempo, mas consegue assegurar um comportamento coerente com

base nos dltimos dados de posi¢ao e velocidade recebidos.

Figura 32 — Trajetéria simulada com perda de sinal do GPS por 4 segundos.

15 - —— Trajetoria real
e GPS
10 |- —— Filtro de Kalman
Regido sem sinal
5 |
E Ll
Z
-5
—10 |-
15
| | | | | |

|
-15 —-10 -5 0 5 10 15
E (m)

Fonte: autor (2020).
A Figura B2 simula que o GPS perde sinal aos 10 segundos da trajetdria e volta a

receber informagdes ap6s 4 segundos. Nesse intervalo, o filtro tende a manter o comportamento

linear da dltima iteragdo, explicando o desvio do valor real que resulta numa divergéncia lateral
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maior que no caso com todos os dados.

Analisando a variacdo dos dados no tempo pela Figura B3, € possivel notar que apos
a perda de sinal, a posicao na coordenada leste ficou atrasada quando o veiculo se desloca em
sentido oeste (posi¢ao negativa) e adiantada em sentido contrério. Esse efeito ndo é aparente na

velocidade pois a perda de sinal ocorre durante um periodo de menor aceleragao.

Figura 33 — Sinais simulados sem ruidos, porém com perda de sinal do GPS durante 4 segundos.
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Fonte: autor (2020).

O gréfico de erros da Figura B4 mostra o quanto o sinal estagnado diverge do valor
verdadeiro tornando a estimativa menos realista, mas ainda assim, mais proxima do valor
real que a observacdo. Apds o retorno dos dados do GPS, o filtro inicia sua convergéncia,
garantindo que a posicdo pelo filtro supere os valores do GPS em 47% do periodo total. O

erro de velocidade estimada se mantém menor que o erro de observacao durante 62% do tempo.
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Figura 34 — Erros absolutos dos sinais simulados e do filtro com perda do sinal de GPS.
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Fonte: autor (2020).

O dltimo teste avalia o comportamento do filtro de Kalman ao receber dados com
ruido gaussiano sobre o valor real. Apesar de erros exagerados, pois 0 GPS ndo demonstra tanta
variacdo em um veiculo em movimento, a Figura BS simula um desvio padrdo de 2,5 metros em
cada dire¢ao medida. Como resultado, o percurso ja inicia defasado da origem real, o que nao

impede o filtro de estimar a posi¢do correta apds algumas iteragoes.

Figura 35 — Trajetéria simulada com incerteza do sinal dos sensores.
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Fonte: autor (2020).

Na andlise com o tempo da Figura BA € possivel perceber como o filtro de Kalman

estima um valor médio préximo ao valor real mesmo com uma observacao ruidosa. Sendo um
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caso mais proximo do experimental, essa simulacdo ndo tem um perfil periddico de erro de
posi¢cdo, como apresentado pela Figura B. Mesmo com sinais aleatdrios vindo de todos os
sensores, a posicao estimada manteve valores mais coerentes que as medi¢des durante 72,6%

do tempo, enquanto a velocidade estimada se manteve superior durante 65,9% do periodo.

Figura 36 — Sinais simulados com ruido gaussiano aplicado aos sensores.
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Fonte: autor (2020).

Figura 37 — Erros absolutos dos sinais simulados e do filtro quando h4 ruido nos sensores.
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Fonte: autor (2020).
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Quando as covariancias sdo bem definidas, o filtro de Kalman mostra sua eficiencia
para corrigir ruidos com distribui¢do normal. O desempenho do filtro nesse caso € superior
ao caso com bloqueio de sinal, em que a estimativa acompanha o erro inesperado do sensor e
depende do retorno dos dados de observagdo para uma convergéncia coerente. Aplicando o filtro
e reconhecendo suas limitagdes, € possivel coletar os dados de navegacao de uma trajetdria real

e avaliar sua eficiéncia em um sistema embarcado.

3.3 EXPERIMENTO EMBARCADO

A fim de realizar testes em voo, o sistema é embarcado em um quadricéptero Syma
X8HG. O veiculo foi escolhido devido a capacidade de manter estabilidade de orientacdo e
altitude para voo nivelado, garantindo maior seguranca e confiabilidade no controle pelo piloto.
Além disso, possui suporte para o uso de cameras de acdo, com a possibilidade de compartilhar

a propria bateria para alimentacdo de um dispositivo externo com conex@o micro USB.

Figura 38 — Quadricoptero Syma X8HG.

Fonte: Syma (2016).

Figura 39 — Conexao de hardware do sistema.
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Fonte: autor (2020).

O sistema embarcado € composto pelo microcontrolador ESP32, pelo sensor
magnético-inercial MPU-9250, pelo GPS u-blox NEO-6M e por um mdédulo leitor de cartdo
de memoéria. Como apresentado na Figura B9, o quadricéptero alimenta o microcontrolador,

que processa os dados dos sensores e armazena o resultado num cartdo micro SD enquanto os
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envia para um computador para visualiza¢do em tempo real da navegacao.

Para realizar a conexdo de forma compacta, o circuito apresentado na Figura &0 foi
projetado utilizando o programa Autodesk Eagle. A fabricacdo ocorreu sobre uma placa de
fenolite com a metodologia de corrosdo de cobre por percloreto de ferro. A Figura BT mostra

um esquematico da conexdo detalhada entre os dispositivos.

Figura 40 — Circuito impresso para integrar os dispositivos.
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Fonte: autor (2020).

Figura 41 — Conexao detalhada entre dispositivos e microcontrolador.
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Aproveitando o suporte para cameras ja existente no quadricéptero, a placa de circuito
foi projetada para ser encaixada como apresentado na Figura B2. O anel de borracha na base
do suporte ajuda a diminuir o ruido sentido pelos sensores inerciais devido aos motores do

quadricéptero.

Figura 42 — Dispositivos no suporte para camera.

Fonte: autor (2020).

Com o sistema acoplado, o primeiro passo do processamento de dados € o pré-
alinhamento. Como citado na Secdo BT, para evitar interferéncia no campo magnético lido
pelo magnetdmetro durante voo.

Para que os dados de acelerac@o estejam decompostos no sistema de referéncia de
navegacao duas abordagens podem ser adotadas: a primeira € posicionar o veiculo de forma
bruta apontando para a direcdo norte antes do voo; a segunda € usar o filtro de Madgwick em
sua versaio MARG com o veiculo em repouso. Assim que o filtro converge, define a direcdo de
referéncia como sendo o norte e o magnetdometro pode ser desativado. A partir desse ponto o
filtro de Madgwick trabalha na versao puramente inercial e os motores do quadricéptero podem
ser ativados. Como critério de convergéncia arbitrario, a variacdo da diferenca de guinada foi
assumida Ay < 0,001° para desativar o sensor magnético.

O algoritmo completo € dividido em um bloco de determinacdo de atitude e outro de
determinacdo de posi¢do e velocidade, como apresentado na Figura B3. Ambos sdo processados
sequencialmente no mesmo nticleo do microcontrolador ESP32, enquanto o outro nucleo é

responsdvel por escrever os dados no cartdo de memoria.



Figura 43 — Diagrama de blocos completo do sistema.
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Madgwick (20T0) avalia a performance de seu filtro variando a taxa amostral e conclui
que o desempenho pouco se altera a partir de 50 Hz. Como o filtro é acionado a cada ciclo
de processamento, a frequéncia alcangada se mantém em torno de 166 Hz, permitindo erro no
comportamento dindmico menor que 0,8° do valor real.

O filtro de Kalman ¢ realizado no microcontrolador sempre apds a determinacao de
atitude pelo filtro de Madgwick. Com atualizagdes a cada 0,006 segundos o filtro experimental
é 85% mais rdpido que o simulado na Se¢do BZZ7, o que garante a convergéncia baseado no
estudo anterior.

Para verificar a integridade dos dados durante o voo assim como para auxiliar nos
testes de mesa dos sensores, foi desenvolvido um programa com interface grafica que simula
visores basicos de um painel aerondutico. O projeto foi realizado utilizando a plataforma de
desenvolvimento Qt Creator, em linguagem C++ e € apresentado na Figura B4.

Se configuradas de maneira coerente no microcontrolador, as saidas de dados podem



69

ser visualizadas ao longo do tempo utilizando o modo Linear da interface. E possivel selecionar
entre dados de posi¢do, velocidade, aceleracdo e angulos de Euler, assim como visualizar apenas
o eixo de interesse.

No modo Cockpit, a orientacdo do veiculo € apresentada por uma bussola e por
um indicador de atitude. E tomado cuidado para que o horizonte artificial tenha as mesmas
caracteristicas dos dispositivos convencionais, com a metade azul representando o céu, a metade
marrom representando o chdo e as divisdes separadas em 10°, 20°, 30°, 45° e 60° (FAA, P(20);
para arfagem, a escala varia entre -20° e 20°. Apesar de menos intuitivo em solo, € selecionado o
modelo ocidental do indicador de atitude, em que o veiculo fica nivelado e o horizonte rotaciona;

no modelo soviético, o horizonte € fixo e o veiculo que muda orientag¢do na tela.

Figura 44 — Interface de navegacdo em tempo real.
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Fonte: autor (2020).

O mapa atua diretamente com os dados do GPS. Como a interface é apenas uma
ferramenta para acompanhar o voo, posicao e velocidade estimadas pelo filtro de Kalman ndo

sdo visualizadas em tempo real. O indicador do veiculo na tela altera a dire¢do juntamente com
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a bussola enquanto a posicdo € atualizada na mesma taxa de 1 segundo que o GPS informa
novas coordenadas.

O programa € capaz de receber informacdes tanto através de comunica¢do USB quanto
Bluetooth. A comunicacio sem fio sem antena adicional entre o ESP32 e o computador utilizado
nos testes € funcional em um raio de até 40 metros. Em voos mais longos o sinal se perde, mas

todos os dados continuam sendo armazenados.

3.3.1 Campo de testes

Para avaliar a funcionalidade do algoritmo, uma série de baterias de testes foram
realizadas em um campo de futebol. A Figura B3 apresenta a configuragdo padrao do campo para

testes de posi¢cao, com um quadrado de 15 metros de lado demarcado no chao como referéncia.

Figura 45 — Ilustragdo do campo de testes para deslocamento e velocidade. O quadricoptero

decola do ponto O e as trajetorias tem como referé€ncias os pontos de A a D.

Camera

Monitor

Fonte: autor (2020).

Durante os voos um computador com o programa de interface de navegacdo ¢é
conectado por Bluetooth ao microcontrolador e captura o comportamento dos sensores no modo
Cockpit. Simultaneamente uma camera de acdo com amplo campo de visdo € posicionada para
filmar a trajetéria do voo do alto. Apds os testes os quadros dos videos sdo sobrepostos e €
avaliada a coeréncia da trajetoria armazenada no cartdo de memdria.

Para os testes de rolagem e de arfagem um percurso linear de 10 metros foi demarcado
no campo com uma camera fixa na lateral para capturar o trajeto. A referéncia para a orientacdo
¢ o limite do campo atuando como horizonte visivel. Nos testes de guinada a camera é
posicionada para filmagem superior do voo e a referéncia € a posicao inicial do veiculo em

solo.
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4 RESULTADOS E DISCUSSOES

Neste capitulo serdo apresentados e analisados os resultados dos testes de voo
experimentais. Baterias de testes foram realizadas para avaliar o desempenho do filtro de
Madgwick em determinar a orientagao do veiculo, assim como voos lineares e curvilineos foram

realizados para verificar a eficiéncia do filtro de Kalman.

4.1 DETERMINACAO DE ATITUDE

Madgwick (2010) determinou o desempenho de seu filtro utilizando um conjunto
de oito cameras infravermelho € um objeto com eixos bem delimitados para comparar os
algoritmos com a informacao real de angulo. O objetivo de testar o filtro de Madgwick de forma
experimental utilizando o quadricéptero, portanto, ndo é dimensionar o erro do algoritmo, mas
sim verificar se a implementag¢do no microcontrolador fornece resultados coerentes.

As figuras contendo a sobreposicao de quadros dos voos de rolagem e arfagem sdo
inseridas no programa GeoGebra, em que o horizonte é definido por uma reta e os angulos
aparentes do veiculo sdo calculados em relac@o a ele. Nesse processo hd algumas fontes de
erro, como o posicionamento da linha do horizonte, o posicionamento dos pontos que definem
a inclina¢do do quadricéptero e a orientag@o do veiculo variar em mais de uma dire¢io ao longo
do trajeto, dificultando a determinag@o exata com apenas uma camera para referéncia.

Para o teste de rolagem, a Figura Bf é composta pela captura de quadros durante o
voo. Nesse experimento o quadricoptero € posicionado fora do limite esquerdo do campo, onde
decola e realiza um voo lateral até o limite direito, para entdo retornar e pousar na origem
da trajetoria. Como comparacdo, a Figura B7 apresenta, para 0 mesmo percurso, os dados de
rolagem armazenados no cartdo de memoria.

Aos 4 segundos o ruido no gréfico indica que os motores do quadricéptero foram
ligados para entdo decolar pouco apés 10 segundos da coleta de dados. A partir desse ponto
ha uma oscilacio de rolagem enquanto o veiculo sai do chdo e aos 15 segundos € iniciado o voo
lateral. O esperado pela dindmica do veiculo é um deslocamento na direcao de inclinagdo devido
a decomposicao do vetor tracdo dos motores, tal que o ponto a) indica a médxima inclina¢do de
rolagem em mdédulo com o quadricéptero indo do limite esquerdo para o direito.

Valores negativos de rolagem neste experimento representam uma tendéncia do veiculo
a acelerar para a direita, tal que no ponto b) a aceleragdo do quadricéptero muda de direcdo. O
deslocamento, contudo, ndo cessa até o pico aos 19 segundos, quando ha o maior dngulo de
rolagem positivo, permitindo que o veiculo inicie o retorno para a esquerda. Nesse quadro o
quadricOptero estd fora do alcance da camera, entdo como referéncia de angulo positivo foi
escolhido o instante c).

O pouso € registrado pelo degrau aos 30 segundos. Vale destacar que a aceleragdo
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durante essa parte da manobra pode ser alta o suficiente para gerar erro instantaneo no filtro de

Madgwick, que volta a convergir para o valor real.

Figura 46 — Sobreposicao de trés quadros durante o teste experimental de rolagem.

Fonte: autor (2020).

Figura 47 — Rolagem ao longo do tempo durante o teste experimental.
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O teste de arfagem ocorreu da mesma forma que o de rolagem, da esquerda para direita
e entdo retornando ao limite esquerdo, com a diferenca de um voo frontal ao invés de lateral.
A Figura B apresenta a composic¢ao de quadros do voo de arfagem, capturada pela camera na
mesma posi¢cao do teste anterior, com um recorte na regido de interesse para melhor observagao
do veiculo.

De acordo com a Figura B9 a decolagem ocorre em torno de 12 segundos da coleta de
dados e a maior aceleracdo da esquerda para direita ocorre no ponto a). Retornando da direita
para a esquerda, o veiculo € freado, com nivelamento em torno do instante ») € maximo angulo
negativo no ponto c), quando entdo € livre para concluir o trajeto, acelerando para a esquerda
até o ponto d), préximo do pouso.

Diferente do teste de rolagem, € possivel notar a convergéncia do filtro de Madgwick
apds o pouso, que ocorre ao 27 segundos e leva cerca de 1 segundo para estabilizar para um
valor de 1°, que estd préximo do erro de 0,8° estipulado por (20T10) e também se

deve em parte pelo terreno com gramado, levemente acidentado.
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Figura 48 — Sobreposicdo de quatro quadros durante o teste experimental de arfagem.

Fonte: autor (2020).

Figura 49 — Arfagem ao longo do tempo durante o teste experimental.
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Fonte: autor (2020).

Para determinagdo de guinada o filtro de Madgwick foi acionado sem magnetdmetro,
tal que a referéncia do veiculo é a posicdo inicial do sensor e ndo o norte geografico. Nos
testes, uma camera foi posicionada sobre o quadricéptero, que decolou e realizou uma rotagao
completa com intervalos de cerca de 5 segundos entre cada mudanca de orientagdo.

A Figura B0 apresenta a posi¢do a), pouco antes da decolagem, como referéncia. Os
demais angulos foram determinados de forma aproximada pelo programa GeoGebra. Como
comparacdo, os instantes em que os quadros foram capturados do video de voo estdo na Figura
B1. Apesar de calculado em um intervalo de +180° e na interface de navegacdo projetada a
bussola indicar angulo positivo no sentido horario, para melhor visualizacao desse experimento
os angulos foram definidos em um intervalo de 0 a 360° com a conven¢ao matematica crescente

no sentido anti-horario.



Figura 50 — Composicao de quadros do teste experimental de guinada.
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Fonte: autor (2020).

Figura 51 — Guinada ao longo do tempo durante o teste experimental.
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Fonte: autor (2020).

Os valores medidos dos trés testes, comparados com o valor aproximado pela

camera através do GeoGebra, sdo apresentados na Tabela B. Mesmo com erro associado ao

posicionamento de pontos na figura para estimar os angulos, é possivel verificar coeréncia nas

duas analises, com o maior erro encontrado de 1,9°.
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Tabela 5 — Comparacdo dos valores de atitude medidos pelos sensores (SD) e estimados
utilizando o programa GeoGebra (Geo).

o () 0 () Y (°)
Geo SD  Geo SD  Geo SD
-17,4 -17,5 -10,7 -11,8 0,0 0,0
1,6 1,4 1,1 0,1 90,1 904
13,2 11,3 -13,1 -13,7 180,0 180,0
10,0 10,0 265,1 2654
3574 3574

Fonte: autor (2020).

o Qa0 oo

Os testes comprovam a devida implementacdo do filtro de Madgwick para
determinacdo de orientacdo pelo microcontrolador em diversas condi¢des de voo. Essa
informacao é fundamental para decomposicdo do sinal de aceleracdo que serd inserida no filtro

de Kalman para estimativa de posi¢ao e velocidade.

4.2 DETERMINACAO DE POSICAO E VELOCIDADE

Com o filtro de Kalman validado na Secdao B2 os mesmos parametros de desvio
padrao utilizados na simulacdo s@o inseridos no microcontrolador para obter estimativas de
posicdo e velocidade em tempo real. Diferente da simulag¢do, contudo, ndo hd comparagdo
detalhada com a trajetdria real do veiculo pois erro de controle do piloto estd induzido no
resultado.

A andlise, portanto, € sobre a capacidade do filtro de Kalman linear de prever a posi¢ao
do veiculo considerando que o GPS indique o valor correto a cada segundo e se € util em ignorar
extrapolacdes indevidas do posicionamento baseado em satélite.

Para avaliar tanto o comportamento linear quanto o ndo linear do algoritmo, sdo
propostas trés trajetorias para andlise: 1) quadrada; ii) circular sem alteragdo de guinada; iii)
circular com altera¢do de guinada. Trajetérias mais complexas, como o formato de "8" usado
na simulacdo, foram experimentadas mas descartadas devido a dificuldade de execugdo.

Para verificar os resultados em percursos retilineos, a primeira trajetoria € a quadrada,
tentando acompanhar a demarcagdo do campo como proposto na Se¢do B3 1. Formada pela
sobreposicdo de quadros a cada 2 segundos do instante de decolagem até o fechamento do
circuito novamente no ponto A, a Figura B2 é usada como referéncia para a andlise dos dados
armazenados. A Figura B3 mostra o deslocamento em metros a partir da origem informado pelo

GPS e a estimativa pelo filtro de Kalman realizado em tempo real dentro do microcontrolador.



76

Figura 52 — Sobreposicao de quadros a cada 2 segundos do voo com o quadricéptero em
trajetéria retangular. De forma aproximada o veiculo percorre os quatro vértices
do quadrado ABC'D demarcado no campo. A seta vermelha indica o sentido de

decolagem.

Fonte: autor (2020).

Figura 53 — Voo com o quadricéptero em trajetéria retangular. De forma aproximada o veiculo

percorre os quatro vértices do quadrado ABC'D demarcado no campo.
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Fonte: autor (2020).
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O resultado apresentado demonstra que o filtro de Kalman consegue, como esperado,
gerar uma trajetoria estimada coerente com o comportamento dos dados coletados pelo GPS.
A Figura B4 indica que durante diversos periodos o filtro de Kalman subprediz a posi¢ao real.
Nesse caso, o sinal do GPS estd sempre a frente do sinal estimado - abaixo em inclinacdes

negativas da curva e acima em inclinacdes positivas.

Figura 54 — Sinais de posicdo, velocidade e aceleracdo durante o voo retangular com as

respectivas estimativas pelo filtro de Kalman.
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Fonte: autor (2020).

Ao analisar a velocidade estimada, € esperado pouca discrepancia entre os valores
observados e estimados pois o desvio padrdo para velocidade inserido no filtro € de apenas
0,1 m/s. O acelerdometro, ainda assim, exerce efeito sobre o resultado, com picos deslocando a
velocidade, como ocorre aos 34 segundos na velocidade leste.

Por fim, vale perceber o comportamento do quadricoptero pelo grifico de aceleracdo.
Os motores sdo ligados e o veiculo decola a partir dos 20 segundos. Aos 76 segundos o pico de
aceleracdo representa 0 pouso pouco suave, € € o Unico ponto durante todo o trajeto em que o
sensor mede aceleracdo maior que 5 m/s?, confirmando a escolha correta do limite de medicdes
do sensor para um méaximo de 2 g na Secao BTl

A préxima anélise inclui redugdo na linearidade do problema. Mesmo que apontando
sempre na mesma direcdo aproximada de guinada, é realizado um trajeto circular dentro dos
limites demarcados no campo. A sobreposi¢do de quadros desse voo € visualizada na Figura
BS.



78

Figura 55 — Sobreposi¢do de quadros a cada 2 segundos do voo com o quadricéptero em

trajetoria circular e guinada fixa.

Fonte: autor (2020).

Figura 56 — Voo com o quadricéptero em trajetdria circular. Durante o percurso o veiculo aponta

para uma mesma dire¢do aproximada, como na trajetdria retangular.
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Fonte: autor (2020).

O trajeto armazenado no cartdo de memoria é apresentado na Figura BE, que tem
como destaque a grande distor¢do do resultado estimado préximo do pouso. Apesar do filtro se
comportar de maneira adequada durante boa parte do trajeto, a cada curva a estimativa se torna
menos realista e, proximo do final do circuito, onde foi realizada uma freada abrupta, a diferenca
entre o sinal do GPS e o estimado chega a até 4,7 metros. Esse resultado demonstra que o filtro

utilizado ndo lida bem com variagdes intensas de dinamica, seja para grandes aceleragdes como
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para mudancas de direcdo. O comportamento dos dados ao longo do tempo é apresentado na
Figura B7.

Figura 57 — Sinais de posicdo, velocidade e aceleragao durante o voo circular sem alteracao de

guinada e as respectivas estimativas pelo filtro de Kalman.
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Fonte: autor (2020).

Quanto a velocidade, o comportamento é semelhante ao previsto pela andlise do
experimento retangular com a diferenca no alcance dos valores. Enquanto a trajetéria retangular
teve poucos instantes proximos de 2 m/s, a circular se manteve na faixa de valores por mais
tempo e alcancou um pico de quase 4 m/s aos 29 segundos da coleta de dados.

A aceleracdo também manteve valores mais altos que no caso retangular, com destaque
para o comportamento apds o pouso for¢cado aos 48 segundos, que bloqueou a gravacdo de dados
por pouco mais de 1 segundo e tornou invélida a préxima leitura do acelerdmetro.

Por fim, as Figuras B8 e B9 apresentam o teste experimental de quando o voo é realizado
variando o angulo de guinada, gerando mais um grau de liberdade significativo na dindmica do
quadricéptero e um circulo mais convincente que no caso anterior.

A variacdo na guinada permitiu um voo mais suave e lento que no caso fixo ao tentar
reproduzir um circulo com didmetro aproximado de 15 metros. Isso, contudo, ndo foi capaz
de manter a estimativa correta desde o inicio, que convergiu para o valor do GPS na segunda

metade do circuito.
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Figura 58 — Sobreposicdo de quadros a cada 2 segundos do voo com o quadricéptero em

trajetdria circular e guinada livre.

Fonte: autor (2020).

Figura 59 — Voo com o quadricéptero em trajetdria circular. Neste percurso a direcdo segue a

curva da trajetoria.
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Fonte: autor (2020).

Analisando o comportamento ao longo do tempo apresentado na Figura B é possivel
comprovar que houve convergéncia da estimativa para o valor do GPS. A velocidade se manteve
na mesma faixa de 2 m/s do experimento retangular e a aceleracdo do pouso, apesar de ter sido
maior que no caso circular sem guinada, ndo comprometeu a leitura dos dados do acelerdmetro,
que mediram o valor nulo esperado com uma pequena vibracao ao clicar no botdo para reiniciar

o sistema embarcado.
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Figura 60 — Sinais de posi¢do, velocidade e aceleracdo durante o voo circular com
direcionamento por alteracdo de guinada e as respectivas estimativas pelo filtro de

Kalman.
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Fonte: autor (2020).

Na Tabela B sao comparadas as fracdes de tempo em que o filtro de Kalman prediz o
sinal do GPS. Os resultados apresentam que para os dois primeiros testes a posi¢do estimada
esta atrds da medicdo em mais de 70% das amostras. No caso circular com guinada varidvel
esse valor diminui para quase 50% na direcao leste. Isso pode ser explicado pela dinamica mais
uniforme do dltimo teste, com curvas mais suaves - como o filtro implementado ndo possui uma
janela mével, todo o histérico de amostras age sobre a estimativa, o que danifica o filtro durante

mudancgas abruptas de direc¢do e sentido.

Tabela 6 — Porcentagem de amostras em que a estimativa prediz o comportamento do GPS nos
trés testes experimentais.

Caso N E N E

Retangular 21,5% 27,5% 45,7% 28,0%

Circular 1 28,8% 24.8% 312% 24,1%

Circular2 32,1% 49,0% 31,4% 33,4%
Fonte: autor (2020).
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Esse conjunto de experimentos demonstra que, mesmo em casos nao lineares, como
curvas, o filtro consegue estimar de forma aproximada o deslocamento do veiculo em duas
dimensdes. O caso mais critico ocorre com mudancas abruptas de comportamento, em que o
resultado estimado para de alcangar o valor medido pelo GPS. Em todos os testes, contudo,
a maior parte das estimativas ndo consegue predizer a posi¢do do veiculo, mas espera a
atualizacdo das medigdes de posi¢do e velocidade para entdo percorrer o intervalo entre as

medidas.
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5 CONCLUSOES

Com o objetivo de projetar um sistema de navegacdo para um veiculo aéreo ndo
tripulado, capaz de determinar orientacdo e deslocamento, este trabalho utilizou as técnicas
de filtro de Madgwick e filtro de Kalman linear para realizar fusdo dos dados coletados por
sensores de baixo custo.

Mesmo com qualidade inferior aos sensores utilizados em grandes projetos de
engenharia, os dispositivos escolhidos foram suficientes para a coleta de dados. Isso exigiu
a calibracdo baseada no conhecimento da dindmica de voo do quadricéptero utilizado, seus
limites de aceleracio, ruidos e efeitos do ambiente externo, como distor¢des magnéticas. Para o
uso correto do GPS, foi necessario compreender as informagdes recebidas através de mensagens
NMEA e aplicar métodos de conversdao de coordenadas geogréficas para deslocamento em
metros.

Diferente do filtro de Madgwick, que foi validado pelo proprio autor e ndo teve o
algoritmo severamente modificado para se encaixar as necessidades deste trabalho, o filtro de
Kalman € genérico e precisa de cuidado especial a cada aplicagdo. Antes de ser implementado
em caso experimental, a simulagdo de uma trajetéria com dados ruidosos foi fundamental para
regular os parametros do filtro e garantir funcionamento, comprovando que nao houve erro de
implementagdo para estimar posi¢do e velocidade.

O trabalho prético foi dividido em etapas, como subsistemas, que ao final foram
conectadas para compor o sistema de navegacao.

Para embarcar os dispositivos ao quadricéptero, uma placa de circuito impresso foi
projetada tal que os sensores, o microcontrolador e o leitor de cartdo de memoria pudessem
fazer parte dos voos. A capacidade do drone de alimentar um dispositivo externo através de uma
porta micro USB poupou o trabalho de converter a energia da bateria para o sistema embarcado.

Um programa com interface gréifica capaz de apresentar dados em tempo real no
formato de bussola, indicador de atitude e mapa foi desenvolvido com a capacidade de
realizar comunicagao Bluetooth com o microcontrolador. Sua funcao foi observar se os dados
estavam sendo coletados de forma adequada e auxiliar na sincronizacio entre as informacgdes
armazenadas no cartdo de memoria e cada voo, que foram filmados externamente.

Ap6s a coleta de dados de voo em diferentes circunstancias observou-se que o filtro
de Madgwick, na frequéncia em que foi configurado, atua como esperado para determinacao de
orientacdo. Sua fonte de erro mais proeminente € o sinal do acelerometro quando forma algum
degrau, por exemplo durante o pouso. O desvio do valor real de angulo com o tempo devido
ao erro do giroscépio ndo foi observado e o alinhamento com a direcdo norte € correta se o
magnetometro estd bem calibrado.

A estimativa de posicao e velocidade, por sua vez, ndo foi eficiente em prever o estado



84

futuro. Mesmo que o filtro de Kalman linear fosse capaz de filtrar informagdes incorretas
medidas pelos sensores tal que nao alterassem a resposta de maneira consideravel, ha melhores
escolhas para essa tarefa. Observou-se que erro € gerado devido a mudangas abruptas na
dindmica do veiculo, como freadas e alteracdo de direcdo.

Outro ponto importante € o ajuste do filtro, dado pela escolha dos valores de
covariancia de cada sensor. Neste trabalho, para o GPS, os valores foram retirados diretamente
do manual do dispositivo e inseridos no algoritmo, o que pode nao gerar os melhores resultados.

Concluiu-se que o sistema de navegacdo desenvolvido é capaz de realizar todas
as tarefas propostas, exceto prever a informacdo de posi¢do e velocidade o tempo todo. A
identificacdo das possiveis fontes de erro permite que o sistema possa estar presente em
aplicacdes de maior precisio, considerando que o projeto base estd devidamente implementado.
Devido ao baixo custo do projeto, uma possibilidade para a versdo atual do algoritmo € o
uso adaptado para telemetria em veiculos de equipes de competi¢do como a SAE AeroDesign,
Férmula SAE e até em foguetemodelismo.

A capacidade de servir como sistema de navegacdo de um veiculo autbnomo exige
que o sistema apresente melhorias. Como sugestdo de trabalho futuro, pode-se verificar o
desempenho dos filtros de Kalman Estendido e Unscented para substituir o filtro linear utilizado.
Para determinar os parametros de covariancia, deve-se buscar técnicas de otimizagdo que tornem
o filtro escolhido mais eficiente.

Para visualizar a posi¢do estimada sobre um mapa, os dados devem ser convertidos
de metros para coordenadas geograficas latitude e longitude, o que pode ser alcancado pelos
mesmos principios matematicos de haversine e bearing apresentados. Por fim, este trabalho
resolveu o problema de navegacdo em apenas duas dimensdes - o uso de um barometro de
baixo custo pode ser util para determinar a posi¢do vertical do veiculo ao realizar fusdo de

sensores com o acelerdmetro e o dado de altitude do GPS.
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