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Abstract Using quadrotors in several applications has become common due to their agility and maneuver capability. Mon-
itoring the energy availability of quadrotor batteries is crucial because they are critical components and a battery failure may im-
pact the success of a mission. In this paper, we use a quadrotor dynamic simulation and control model. We incorporate into the 
quadrotor simulation model a battery discharge model, an atmospheric disturbance model and a condition monitoring algorithm 
that considers the energy availability in the battery. The simulations show an analysis of energy availability for accomplishing a 
mission in three scenarios. The results show that the proposed methodology can be used as a support decision tool for mission 
assignment and planning problems. 

Keywords Quadrotor, Battery, Mission Replanning, UAV. 

Resumo O uso de quadrirotores em diversas aplicações tem se tornado comum devido à sua agilidade e facilidade nas ma-
nobras. O monitoramento da disponibilidade energética das baterias dos quadrirotores é crucial, pois as baterias são componen-
tes críticos cuja falha pode impactar o sucesso de uma missão. Neste artigo, usa-se um modelo de simulação dinâmica e controle 
de um quadrirotor. São incorporados um modelo de descarga da bateria, um modelo de perturbações atmosféricas e um algorit-
mo que monitora a disponibilidade energética na bateria. Simulações são realizadas para ilustrar o monitoramento da disponibi-
lidade energética para o cumprimento de uma missão em três cenários. Os resultados obtidos evidenciam que a metodologia 
proposta pode ser usada como ferramenta de auxílio à tomada de decisão para problemas de atribuição de missões e planejamen-
to dos quadrirotores.  

Palavras-chave Quadrirotores, Bateria, Replanejamento de missão, VANT.

1    Introdução 

Veículos Aéreos Não Tripulados (VANTs) vêm 
sendo amplamente utilizados em aplicações comerci-
ais, salvamento e monitoramento para minimizar 
custos e riscos à vida humana (Chen et al., (2014). 
Dentre os diversos tipos de VANTs os quadrirotores 
vêm sendo bastante utilizados devido à sua capacida-
de de decolagem e aterrisagem vertical, baixo custo 
na construção, simplicidade mecânica e maior 
agilidade nas manobras (Zhang et al., (2016). Existe 
uma crescente necessidade em aumentar a 
confiabilidade e a autonomia do voo destes veículos. 
Estes requisitos exigem uma correta especificação e 
monitoramento da bateria da aeronave, que 
normalmente é superdimensionada devido às 
dificuldades de prever a demanda energética, 
especialmente na presença de falhas e perturbações. 

Um problema típico de planejamento de missões 
consiste em determinar um conjunto de posições 
(waypoints) que devem ser visitados pela aeronave, 
desde o momento da decolagem até o pouso, sujeito à 
disponibilidade energética da bateria (Guerreiro  et 
al., 2013). Esse conjunto de posições pode ser  
reconfigurado durante o voo, por meio de um 
algoritmo que decida qual a sequência em que os 
pontos devam ser visitados. Existem diversos 
trabalhos que apresentam soluções para o 
planejamento da trajetória, porém muitas dessas so-
luções não poderiam ser facilmente embarcadas na 
aeronave devido ao alto esforço computacional 
envolvido (Howard & Kelly, 2007). Em Cândido, 
Galvão e Yoneyama (2014), por exemplo, é proposto 
o uso de um filtro de partículas para estimar o tempo 
remanescente de disponibilidade energética da bate-
ria. Com base nessa estimativa, um módulo de 
supervisão decide sobre a necessidade de replanejar a 
missão. Os resultados demonstraram a viabilidade da 
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solução proposta, mas com carga computacional 
expressiva, como discutido em Cândido (2015). 

O presente trabalho tem como objetivo realizar o 
controle e o replanejamento da missão de um quadri-
rotor baseado na disponibilidade energética da bate-
ria para o cumprimento de uma missão, diante de 
perturbações atmosféricas. Para esse propósito, pro-
põe-se um algoritmo de monitoramento de fácil 
implementação e com baixo custo computacional, 
com o intuito de facilitar uma possível implementa-
ção em tempo real.  

As demais seções deste artigo estão organizadas 
como segue. A seção 2 apresenta o modelo do 
quadrirotor, o modelo da bateria e das perturbações 
atmosféricas. A seção 3 descreve o ambiente de 
simulação. A seção 4 apresenta o algoritmo proposto 
para o gerenciamento da missão. A seção 5 apresenta 
os resultados das simulações. As conclusões são 
apresentadas na seção 6. 

2   Descrições dos Modelos 

Nesta seção são apresentados os modelos do 
quadrirotor, o modelo da bateria e das perturbações 
atmosféricas. 

2.1 Modelo do Quadrirotor 

A Figura 1 apresenta as variáveis envolvidas no 
sistema de posicionamento e orientação do quadriro-
tor. Com base nesta figura, pode-se definir o sistema 
de coordenadas (   )X Y Z ,  que relaciona o posicio-

namento do centro de gravidade do quadrirotor em 
relação ao referencial fixo na terra (   )E E EX Y Z , os 

ângulos de arfagem (θ), guinada (ψ) e rolamento ( ), 

as velocidades angulares de cada hélice ( i  para i = 

1, ..., 4), as respectivas forças de sustentação que  
hélice produz (Fi para i = 1,..., 4) e o peso .m g (Cân-

dido, Galvão e Yoneyama, 2014). 
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Figura 1. Sistema de posicionamento e orientação do quadrirotor. 

A dinâmica dos movimentos de um quadrirotor 
pode ser descrita utilizando-se a segunda lei de New-
ton. As equações da força e momento que atuam no 
sistema podem ser expressas por: 

B B B BF m V V    
    (1) 

 .B B B BM I I      (2) 

onde [   ]T
BV u v   é o vetor das velocidades linea-

res em [m/s] e [   ]TB p q r   é o vetor das velocidades 

angulares em [rad/s]. 

O modelo que descreve a dinâmica não-linear de 
6 graus de liberdade da aeronave, usualmente utiliza-
do para controle e simulação, descreve a dinâmica 
translacional e rotacional através das equações (3)-
(8): 

   
 -  u r v q g sen    (3) 

  cosv r u p g sen       (4) 

1   cos cos
U

q u p v g
m

        (5) 
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XX XX XX

I I J U
p q r q

I I I



    (6) 

3  ZZ XX TP

YY YY YY

UI I J
q p r q

I I I



    (7) 

4-
 XX YY

ZZ ZZ

I I U
r p q

I I
     (8) 

onde m é a massa do quadrirotor e IXX , IYY , IZZ são os 
momentos de inércia em relação aos eixos X, Y e Z, 
respectivamente. 

2.2 Modelo da Bateria 

O modelo elétrico da Bateria para a simulação 
de descarga é apresentada a seguir (Tremblay et al., 
2007), (Tremblay and Dessaint, 2009) e (Saw et al., 
2014): 

*
0 . exp( )Bat

Q Q
V E i R i k it A Bit

Q it Q it
     

 
 

onde VBat  é a tensão nos terminais da bateria, E0 é 
uma tensão constante em [V], k é a constante de pola-
rização em [Ah−1], i* é a corrente dinâmica em baixa 
frequência em [A], R é a resistência interna [Ω], i é a 
corrente fornecida pela bateria [A], it é a capacidade 
extraída em [Ah], Qmax é a capacidade máxima da 
bateria em [Ah], A é uma constante associada à regi-
ão de descarga exponencial em [V],  e B é a respecti-
va capacidade em [Ah]-1. 

O estado de carga da bateria Q(t), é dado por 


t

di
Q

tQ
0

max

)(
1

1)(    (10) 

A Figura 2(a) apresenta três regiões típicas da 
descarga de baterias. A primeira é a queda de tensão 
exponencial quando a bateria está totalmente carre-
gada. Essa queda pode ser maior ou menor em função 
do tipo de bateria. Neste artigo, foi utilizado um mo-
delo de bateria de Lítio-Íon (Tremblay et al., 2007). 
A segunda característica é a carga que pode ser extra-
ída da bateria até a tensão cair abaixo da tensão de  
cutoff  que representa o final da zona linear das carac-
terísticas de descarga. A terceira característica é a 
descarga total da bateria quando a tensão diminui 
rapidamente. A figura 2(b) mostra a descarga do mo-
delo da bateria para diferentes valores de correntes.  
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Figura 2. Curvas de descarga típica de baterias. 

2.3 Modelo das perturbações atmosféricas 

As perturbações atmosféricas serão representa-
das pelo vento que é o distúrbio natural de maior 
predominância e complexidade que interfere na aero-
nave (Stengel, 2004), (Cândido, 2015).  

O vetor do vento, descrito na posição r ao longo 
da trajetória da aeronave em relação ao referencial 
inercial no instante de tempo t, pode ser expresso 
por: 

0( , ) ( , ) ( , )V r t V r t V r t      (11) 
 

onde 0V  é a parcela determinística do vento e V  é 

um processo aleatório que descreve a turbulência 
atmosférica. 

A parcela determinística pode ser descrita para 
cada um dos eixos do sistema de coordenadas da 
aeronave como sendo do tipo 1-cosseno  modelada 
através da equação: 

0

0                               0

( , ) 1 cos      0
2

0                                 

m
m

m

m

x

V x
V r t x d

d

x d






        
    

 
 

  (12) 
 

Onde Vm é a amplitude da rajada, dm é o comprimen-
to da rajada, x é a distância percorrida e V0 é a velo-
cidade do vento resultante na estrutura do eixo do 
corpo. 

A parcela aleatória do vento é uma distribuição 
aleatória do tipo Dryden  longitudinal, lateral  e ver-
tical que pode ser definida a partir das densidades 
espectrais de potência para cada componente da ae-
ronave (Cândido, 2015), (Stengel, 2004).  

3  Descrição do Ambiente de Simulação 

O ambiente utilizado permite simular a dinâmica 
de movimento e o sistema de controle de um quadri-
rotor (Horton, 2016)1. Esse ambiente de simulação 
foi escolhido devido ao fato de suas variáveis e pa-
râmetros poderem ser facilmente alteradas e da pos-
sibilidade de serem adicionadas novas implementa-
ções, o que aumenta o número de cenários que po-
dem ser testados. Deve-se destacar que o modelo 
original não possui os modelos de descarga da bate-
ria, de perturbações atmosféricas e o algoritmo de 
condição que monitora a disponibilidade energética 
na bateria.  

A Figura 3 mostra o modelo do quadrirotor na 
forma de diagrama de blocos. No que segue, cada um 
dos blocos será apresentado de forma resumida. 

O bloco (1) é responsável por gerar os sinais de 
referências para as trajetórias X, Y e Z, e o bloco (2) 
é um limitador dessas variáveis. 

O bloco (3) é o bloco responsável pelo controle 
das trajetórias. Observa-se que as variáveis de 
entradas nos controladores são as referências X, Y e 
Z, e que as saídas são os ângulos de arfagem (θ), 
guinada (ψ) e rolamento( ). Nesse bloco, os 

controladores são do tipo PI e foram  ajustados 
automaticamente utilizando uma ferramenta 
conhecida como  PID Tuner (Horton, 2016). 

 

 
Figura 3. Diagrama de blocos do ambiente de simulação. 

____________ 
1
https://www.mathworks.com/videos/modelling-simulation-and-control-of-a-quadcopter-122872.html 
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Figura 4. Subsistema com as equações dinâmica do quadrirotor. 

 
O bloco (4) compreende o modelo e o sistema de 

controle dos 4 motores de corrente contínua. Os con-
troladores são do tipo PI e são ajustados automatica-
mente com o PID Tuner. O bloco (5) é responsável 
pelo torque devido ao efeito giroscópico resultante 
das velocidades angulares das hélices. Os blocos (6) 
e (7) são responsáveis pela construção dos vetores de  
momento que serão aplicados no quadrirotor. Será 
destacado o bloco (8), que representa as equações da 
dinâmica da aeronave. O bloco (8) é dividido em 
quatro partes conforme ilustrado na Figura 4. 

Na Parte 1, está implementada a equação (1), 
que representas as forças que atuam no sistema, sen-

do a saída o vetor [   ]TBV u v  . Na Parte 2, está 

implementada a equação (2), que representa os mo-
mentos que atuam no sistema, sendo a saída o ve-

tor [   ]TB p q r  . Na parte 3, são aplicadas as matri-

zes de transformação que relacionam a velocidade 
angular [   ]TB p q r   e a taxa de variação dos ângu-

los de Euler [   ]T     . A parte 4 é responsável pelo 

posicionamento que relaciona as velocidades lineares 
[   ]TBV u v   e a posição em relação ao referencial 

fixo na terra, (  Y  Z )E E EX . 

 
4 Algoritmo Proposto para Replanejamento da 

Missão 
 

Para o planejamento inicial da missão da aero-
nave, define-se uma sequência de waypoints ( iw  para 

i = 0,..., n) a serem visitados. No entanto, esta se-
quência pode ser modificada caso não haja energia 
suficiente para concluir a missão de forma segura. 

A Figura 5 apresenta uma ilustração de um con-
junto de n waypoints, que serão visitados partindo da 
base 0w , considerando o movimento em um plano 

horizontal. 

X

Y

0w
1w

2w3w
4w



nw

 
Figura 5. Ilustração de uma sequência de waypoints 

 
 

Definem-se: 
 ( , )i i iw x y : vetor de coordenadas do i-

ésimo waypoints. 
 P(t): vetor de coordenadas do veículo no 

instante t. 
 rt : instante de passagem pelo r-ésimo  

waypoint. 
 Q(t): carga remanescente na bateria (estado 

da carga, entre 0 e 1) no instante t, conforme 
definido na equação (10). 

 q(t): estimativa do consumo de carga (entre 
0 e 1) para retorno seguro à base a partir da 
posição do veículo no instante t. 

O consumo de carga ao longo da missão não po-
de exceder a disponibilidade energética da bateria. 
Dessa forma, o procedimento aqui proposto consiste 
em abortar a missão e retornar para a base quando a 
carga remanescente da bateria for igual ao consumo 
da carga para retorno seguro à base mais um nível 
mínimo Q0, ou seja, Q(t) = q(t) + Q0. O valor Q0 cor-
responde à carga mínima necessária para que a bate-
ria consiga alimentar os motores do quadrirotor du-
rante o procedimento de pouso. 

Assume-se que a corrente i(t) seja monitorada, 
de modo a permitir a determinação do estado de car-
ga Q(t) por meio de (10). Com isso, pode-se calcular 
a seguinte estimativa do consumo de carga por uni-
dade de distância percorrida ao chegar ao r-ésimo  
waypoint: 

1

1
0

1 ( )r
r r

i i
i

Q t

w w
 








 (13) 

 
 

Vale notar que a expressão (13) pode ser reescrita na 
forma (14), com Q(t0) = 1: 


























1

0
1

1

0
1

1

1

||||

||||
||||

)()(

r

i
ii

r

i
ii

ii

ii

r

ww

ww
ww

tQtQ

  (14) 

Com base em (14), pode-se interpretar r  como uma 

média ponderada do consumo de carga nos trechos 
percorridos entre sucessivos waypoints, com pesos 
correspondentes ao comprimento de cada trecho. Um 
desvio-padrão 

r
  como: 
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(15) 

Tendo-se calculado r  e 
r

 , o consumo de carga 

para retorno seguro à base pode ser estimado como: 

0( ) ( ) .( . ),    ( 0)
rrq t P t w h h      (16) 

sendo h um parâmetro que pode ser ajustado para 
aumentar a segurança do algoritmo de replanejamen-
to, à custa de maior conservadorismo no cumprimen-
to dos objetivos iniciais da missão.   
 

5 Resultados e Discussões 

As simulações foram realizadas no ambiente Ma-
tlab/Simulink com os parâmetros do quadrirotor dis-
ponibilizados em Horton (2016). Foram adicionados 
um modelo de descarga da bateria, com tensão crítica 
de 9V e uma carga mínima Q0 = 0.4, um modelo de 
perturbações atmosféricas do tipo rajada de vento 
constante do tipo 1-cosseno e uma distribuição alea-
tória do tipo Dryden (Cândido, 2015), (Stengel, 
2004) e o algoritmo de monitoramento da disponibi-
lidade energética da bateria.  

5.1 Condições Nominais 

Os resultados a seguir estão relacionados à simu-
lação do quadrirotor  nas condições nominais, ou seja 
na ausência de qualquer perturbação. Nas Figuras 6, 
7 e 8 são apresentadas as trajetórias (X, Y e Z) do 
quadrirotor, respectivamente. Nas Figuras 9 e 10 são 
observados os ângulos de rolamento e arfagem para 
que a aeronave siga as trajetórias indicadas nas dire-
ções X e Y. 

A Figura 11 apresenta uma representação 3D das 
trajetórias X, Y e Z. Observa-se que o veículo passou 
por todos os waypoints, seguindo as trajetórias de 
referências de posição de forma satisfatória e conclu-
indo a missão.  

A corrente total, tensão e o estado de carga  da 
bateria ao longo de toda a missão são observadas nas 
Figuras 12 e 13 (a)(b). Nota-se que, nessa condição 
de voo, a tensão disponível nos terminais da bateria 
ao final da missão esta acima do nível crítico de segu-
rança de 9V. 

 
Figura 6.  Trajetória do quadrirotor  na direção X. 

Figura 7.  Trajetória do quadrirotor  na direção Y. 

Figura 8.  Trajetória do quadrirotor  na direção Z. 

Figura 9. Ângulo de rolamento.  

Figura 10. Ângulo de arfagem. 
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Figura 11. Representação 3D da trajetória. 

 

Figura 12. Corrente fornecida pela bateria.   
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Figura 13. (a) Curva de descarga da bateria. (b) Estado da carga.  

5.2 Com Perturbações Atmosféricas 

Neste cenário, foi inicialmente fornecido um si-
nal de referência de posição no eixo Z de 30 m para 
em seguida realizar as trajetórias X e Y indicadas. 
Após 40 segundos do início da missão, foi adicionada 
uma perturbação atmosférica.  

As Figuras 14, 15 e 16 apresentam as trajetórias 
(X, Y e Z) do quadrirotor, respectivamente. As Figu-
ras 17 e 18 apresentam, respectivamente, os ângulos 
de rolamento e arfagem para que a aeronave siga as 
trajetórias indicadas nas direções X e Y. Verifica-se 
uma maior variação das trajetórias no momento em 
que as perturbações atmosféricas foram adicionadas. 

A Figura 19 mostra uma representação 3D da 
trajetória. A Figura 20 mostra a corrente total na ba-
teria. As Figuras 21(a) e 21(b) mostram a tensão e o 
estado da carga da bateria ao longo de toda a missão. 
Observa-se que o veículo passou por todos os 
waypoints (Figura 19). Porém o sucesso da missão 
não estaria garantido, pois o nível de tensão disponí-
vel nos terminais da bateria ao final da missão está 
abaixo do nível crítico de segurança de 9V (Figura 
21(a)), o que pode  provocar danos irreversíveis à 
bateria e prejudicar o retorno seguro à base. 

             Figura 14.  Trajetória do quadrirotor  na direção X. 

Figura 15.  Trajetória do quadrirotor  na direção Y. 
 

200 202 204 206 208 210
29

29.5
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Figura 16.  Trajetória do quadrirotor na direção Z.         
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 Figura 17. Ângulo de rolamento. 
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Figura 18. Ângulo de arfagem. 
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Figura 19. Representação 3D da trajetória. 
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 Figura 20. Corrente fornecida pela bateria.   

 
Figura 21. (a) Curva de descarga da bateria. (b) Estado da carga. 

5.3 Com Perturbações Atmosféricas e Replaneja-
mento da Missão 

Neste cenário, será considerada a mesma pertur-
bação atmosférica do item 5.2. Com o objetivo de 
realizar a missão de forma segura em função da dis-
ponibilidade energética, será realizado o replaneja-
mento da missão no momento em que o sistema iden-
tificar que não haverá energia suficiente para  finali-
zar a missão original, conforme discutido na Seção 4. 

A Figura 22 ilustra os waypoints e o momento 
em que o estado de carga Q(t) atinge o limiar dado 
por q(t) + Q0. Nesse instante o sistema reconfigura a 
missão desprezando os dois últimos waypoints e ini-
ciando o retorno à base. Na Figura 23 tem-se a repre-
sentação 3D das trajetórias X, Y e Z resultantes. 

A comprovação da disponibilidade energética ao 
final desta nova missão pode ser observada nas Figu-
ras 24(a) e (b) onde a tensão nos terminais da bateria 
ao final da missão é ligeiramente superior à tensão 
crítica de 9,0V. 

 

 
Figura 22. Carga remanescente na bateria e consumo de carga 

estimado para retorno seguro a base.  
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Figura 23. Representação 3D da trajetória reconfigurada. 
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Figura 24. (a) Curva de descarga da bateria. (b) Estado da carga. 

6   Conclusões 

Este trabalho  envolveu o controle e a análise  de 
disponibilidade energética da bateria para o cumpri-
mento da missão de um quadrirotor, na presença de 
perturbações atmosféricas. Para essa análise foram 
considerados 3 cenários. No primeiro cenário, o veí-
culo concluiu a missão de forma satisfatória com 
nível de tensão na bateria acima do crítico. No se-
gundo cenário, o sucesso da missão não foi 
garantido, pois o nível de tensão disponível nos 
terminais da bateria ficou abaixo do nível crítico de 
segurança. Diante do  provável insucesso da missão, 
devido à disponibilidade energética limitada, o ter-
ceiro cenário utilizou um método para o 
replanejamento da  missão, garantindo o sucesso da 
mesma e retorno do veículo à base de forma segura. 

Como continuidade do trabalho, pretende-se   
propor algoritmos de monitoramento da bateria para 
replanejamento de missões envolvendo múltiplos 
veículos que colaborem entre si.  
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