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RESUMO

INSTRUMENTACAO E CONTROLE DE ATITUDE PARA HELIMODELO MONTADO EM
UMA PLATAFORMA DE TESTES

Autor: Alexandre Simdes Martins
Orientador: Prof. Geovany Araljo Borges, ENE/UnB
Programa de Pds-graduacdo em Engenharia Elétrica

Brasilia, junho de 2008

Esta dissertacdo apresenta uma estratégia de controle para a atitude ddelmemmoescala redu-
zida de helicOptero usado no desenvolvimento de veiculos aéreos n#adop(VANTS). A atitude
refere-se aos movimentos de arfagem, rolagem e guinada da aeramaee eontrole € primordial
na concepcao de um veiculo aéreo autbnomo. O trabalho segue a aslmittontrole em cascata
em que cada movimento de atitude possui um controlador préprio. Adiciomzreeste trabalho,
os controladores foram resultado de uma metodologia incremental de estugiee de cada grau de
liberdade da atitude foi antes analisado separadamente. Nesse cantexfgataforma de testes foi
projetada, construida e devidamente instrumentada para a analise dencdda mnovimentos. Os
dados dos testes experimentais permitiram identificar modelos dindmicos pardeatitsubsiste-
mas separados e estes, por sua vez, possibilitaram o estudo de vaia@stée controle para melhor
qualidade do controle em cascata.






RESUME

INSTRUMENTATION ET COMMANDE DE L'ATTITUDE POUR UN HELICOPTERE RE -
DUIT SUR UNE PLATE-FORME D’ESSAI

Auteur: Alexandre Simdes Martins
Encadrant: Prof. Geovany Araujo Borges, ENE/UnB
Programme de Pos-Graduation en Génie Electrique

Brasilia, juin 2008

Ce document présente une stratégie visant a commander l'attitude d’un rmodeleelle d’hélicoptere
utilisé dans le développement de véhicules aériens sans pilote. L'attitudéféménce aux mouve-
ments de tangage, de roulis et de lacet de I'hélicoptére et sa commandienestijale pour la con-
ception d’'un véhicule aérien autonome. Le travail suit une structure derlenande en cascade dans
laquelle chaque mouvement d’attitude a lui-méme son propre contrdleur. Endalns ce travail,
les contrbleurs sont le résultat d’'un méthode de travail d’augmentatiaiaguelle chaque degré de
liberté d'attitude a été examiné auparavant. Dans ce contexte, une plae-dtssai ayant des ins-
truments propres a été congue pour I'analyse de chague mouvemenarngsd provenant d'essais
expérimentaux ont mis en évidence I'attitude dans sous-systémes et, a tepiig@mnt permis I'étude
des différentes techniques de commande en vue de améliorer la qualité derarde en cascade.
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1 INTRODUCAO

1.1 CONTEXTUALIZACAO E MOTIVACAO

Assim como o surgimento da aeronautica ampliou as perspectivas de ttansponundo, a
roboética aérea aparece como um segmento da robotica moével que tragdipiees de aplicacfes da
robdtica moével terrestre. De fato, a robética aérea busca atenderic@pboam que topologias mais
complexas e necessidades de superar limitac6es de deslocamento esdloaecgieridos.

Por outro lado, o progresso da roboética aérea esta diretamente ligadm@svecentes nas
areas de sensores, interpretacdo sensorial e sistemas de contk@gazaa que, associado a micro-
eletrbnica moderna, impulsionaram o interesse no desenvolvimento dosddsaxgdculos Aéreos
N&o-Tripulados (VANTS).

Como vantagens em relagdo as aeronaves tripuladas, os VANTs ppdesargar melhor estabi-
lidade de vdo na realizacao de tarefas de alto risco, como também reaguagiloto de perigos ou
desgastes fisicos causados por véos de longa duracdo ou mamolcesb Além disso, poupam o
enorme tempo e custo de treinamento de pilotas t al., 2004).

Nesse contexto, aos VANTSs séo conferidas uma vasta gama de apljdapdesnilitares como
civis, muitas delas ainda néo exploradas, ndo s6 pelo fato da versatdéidadacteristicas de véo
autdbnomo, mas também associado a conveniéncia que os VANTs tém decparsas e adquirir
imagens, que ampliam o leque de aplicagfes. No meio militar, podemaos citar pgalexeemprego
de VANTs em acBes de reconhecimento e monitoramento, ataque estraaégitio,na comunica-
¢do, escolta de tropas e comboios, aquisi¢cdo de alvos, despachgae ais. JA no meio civil, as
possibilidades de aplicagdo sédo inUmeras e incluem: monitoramento do tréfego unspecédo de
linhas de transmisséo, inspecao de dutos e barragens, monitoramendodiesgrlantas industriais,
como usinas nucleares, refinarias, siderargicas ou plataformas emaltotapeamento e topografia
para fins de planejamento urbano ou rural. Na agricultura, os VANTema@er utilizados no mo-
nitoramento de plantacdes, predicao de colheita, inventario de rebapticagdo de agrotoxicos.
Em pesquisa e monitoramento ambiental, climatolégico e da biodiversidade pod#ananonito-
ramento de florestas, parques nacionais e sitios ecol6gicos, monitoranaenxiticcao combate de
gueimadas, avaliacdes da composi¢cao do ar e da poluicdo sobre cidadas mdustriais, aquisicao
de dados metereoldgicos para previsdo do tempo. Por fim, é possivehpiivdgdes de VANTs em
busca de vitimas de acidentes e desastres, onde 0 acesso é restritcagdin gaetransmissao de
sinais de video e radio, e também em cinematografia®, 2002).

Dentre as aeronaves utilizadas em robdtica aérea sdo comuns aviéptém®s e dirigiveis,
e ndo raro em escala reduzida, os chamados aeromodelos e helimodefasramaior agilidade e
menor custo. A escolha pela utiliza¢do de determinado veiculo dependpgrimente da aplicacao
a que se destina. Avides, por exemplo, atingem maior velocidade e tém miinomia de voo
quando comparado a helicopteros. Tais caracteristicas sdo convemjeatelo da necessidade de
percorrer grandes areas, transportar e despejar cargas. il@iosid sdo capazes de voar a baixas



altitudes, baixas velocidades, pairar no ar e permanecer em v6o poslpagodos de tempo. Além
disso, geram baixo ruido e vibracao, e podem ainda pousar e deedi@akmente eliminando a
necessidade de pistas ou areas especificas para decolagem. Pladoyséo veiculos lentos, com
elevada relac@o tamanho/carga Util e bastante suscetiveis a pertulmgée®ntos, restringindo sua
utilizacdo a ambientes fechados ou em condi¢des de tempo favoraveis.

Nesse sentido, helicopteros conseguem agregar certas caractetésiioade avides quanto de
dirigiveis, ja que podem voar a baixas velocidades como também posszedwekvelocidade de
cruzeiro. S8o aeronaves extremamente ageis, capazes de movimemeseie graus de liberdade,
pairar no ar, pousar e decolar verticalmente. De fato, helicopteros téro sieiculo de preferéncia
em grande parte das aplicacbes de VANTs devido a grande manobidbiidzapacidade de voar
em lugares restritos. Entretanto, helicpteros sdo inerentemente insti@/gisdelos ndo-lineares,
e cuja dindmica varia consideravelmente de acordo com o modo de voa{pairazeiro, etc.)
(CASTILLO-EFFEN et al, 2007).

O interesse pelo desenvolvimento de VANTs néo resulta apenas dasadiperssibilidades de
aplicacbes. O projeto de todo o sistema que permita o veiculo realizar vOo8 mesmo tarefas
autbnomas é um dos principais problemas a serem superados, sertdodebpesquisa tanto em
universidades e como empresas. Anualmen&ssociation for Unmanned Vehicle Systems, Inter-
national (AUVSI) realiza alnternational Aerial Robotics CompetitidhARC), uma competicdo de
robdtica aérea que premia VANTS na realizacao de missdes de formaraaténo

A Figura 1.1, mostra alguns dos principais VANTs em pesquisa atualmente maoonque uti-
lizam helimodelos, projetados para realizar algumas das tarefas citadas @démados projetos
ligados a universidades, ha empresas que produzem e comercializdirs \para uso civil, como a
RotoMotion, Viking Aerospace e a brasileira FITec.

No Brasil, apesar de haver alguns projetos de VANTs em desenvolvingetdonosso desconhe-
cimento projetos com helicépteros, embora haja alguns para estudo ddecoRwrém, ha VANTS
brasileiros como o projeto AURORA (Autonomous Unmanned Remote Monitorahg#t Airship),
desenvolvido pelo CenPRA e Unicamp, que utiliza um dirigiralMOs et al, 2001). Ha também
o projeto ARARA (Aeronaves de Reconhecimento Assistidas por Radiot@némnas), desenvol-
vido na USP Séo Carlos, que utiliza aeromodelos de asaTfiX&8ifADE JUNIOR et al, 2002). E
recentemente, um trabalho do Sistemas de Desenvolvimento de Veiculos AEedripulados,
SideVAAN, uma parceria entre os cursos de Ciéncia da Computacéo e mgeéaltaria Mecéanica
Aeronautica da UFMG, realizou seu primeiro voo autbnomo utilizando sguipréderomodeloT(u-
PINAMBA&S, 2007; KATTAH, 2007). O ITA também retomou um projeto iniciado na década de 80,
no qual o aeromodelo ACAUA foi desenvolvido como plataforma de um VAddfa fins militares
(D’'OLIVEIRA, junho, 2005).

1.2 OPROJETO CARCARAH

Motivado inicialmente pelos resultados do projeto final de graduacao gemearia mecatronica
da Universidade Brasilia de Bo & Miranda (2004) em que uma plataforiperiexental para estudo



(a) AVATAR - Universidade do Sulda (b) AHP - Universidade Carnegie (c) BEAR - Universidade da Califor-
California, EUA Mellow, EUA nia, Berkeley, EUA

(d) GTAR - Georgia Tech, EUA (f) Colibri - Universidade EAFIT,

Colémbia

(g) Marvin - Universidade de Berlin, (h) Mantis - CISRO, Australia (i) HIROBO - Universidade de Chiba,
Alemanha Japéo

Figura 1.1: Alguns dos principais VANTs baseados em helimodelos emipastp mundo.

de controle de um pequeno helimodelo elétrico foi desenvolvida, o Prof@RCBRAH no qual
se insere este trabalho, surgiu da vontade de progredir os estudosrecitidos. O projeto tem
por objetivo adaptar um helimodelo radio-controlado atribuindo-lhe cgrnss de autonomia para
aplicacdo em inspecéo de linhas de transmisséo.

1.3 DEFINICAO DO PROBLEMA

Um dos maiores desafios na concepcao de um VANT é o projeto de todstema que permita
o veiculo realizar com autonomia o controle de sua atitude ou até mesmo deutodo setrajetéria.
No caso de helimodelos, uma das principais dificuldades diz respeito atenémstabilidade do
sistema. Além disso, sdo muitas as nao-linearidades que regem o comptotdméelicoptero,
principalmente devido as varias rela¢des trigonométricas e aos efeitdmaenaos. Existe também
um intenso acoplamento entre as diversas variaveis do sistema, sendovergslificil discernir
qual o efeito de determinada variavel sobre outra.

Nesse sentido, o projeto do sistema de controle inclui estudos em variosg;aomo identifi-
cacao de sistemas, teoria de sistemas de controle, instrumentacao, &avegagal, processamento
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de sinais e sistemas em tempo r&lAPUIS et al, 2001). De acordo com Ollero & Merino (2004), as
arquiteturas de controle embarcadas tém de integrar uma variedaderdegdes de sensores (GPS,
girdmetros e acelerdmetros de 3 eixos, sensor de referéncia de atitadedave, altimetros, entre
outros.) e prover sinais de controle aos atuadores de mais baixo nigelqudrolar a aeronave nas
mais diversas situagfes. Eventualmente, também podem ser consideref@@scomo percepgao do
ambiente, rastreamento de objetos, evitamento de obstaculos e capacipldeed@mento. Porém,

nos prototipos de robds aéreos existentes essas capacidades sstasrmpaando comparadas a robos
terrestres@LLERO; MERINO, 2004), sendo um dos fatores a limitacdo de peso e consumo do sistema
embarcado.

Além do sistema de controle, outro elemento de grande importancia no projeto d&NT é o
sistema de navegacdo. Sua principal funcéo é fornecer as inforsndg@titude precisa, velocidade
e posicao da aeronave. Para tanto, sensores inerciais sdo ugadast@auma alta taxa de amostra-
gem. Entretanto, sistemas baseados somente sem sensores inerciaisateivaegir com o tempo
devido a imperfeicBes inerentes aos sensores. Assim, sensoresadicomo GPS, magnetémetros,
sistemas de radar, sensores de distancia como sonares ou a lasers®umaa necessidade. Dessa
forma, o sistema de navegacdao trata da questdo de fusédo sensoriascai@ lmelhor estimativa de
orientacao e localizacdo minimizando os erros e as incertezas dos vasosese

Por fim, ndo se pode deixar de lado o desenvolvimento de software e guragéio de hardware.
Os algoritmos das vérias tarefas como navegacdo, controle, ou condmnagdem ser implemen-
tados tanto numa plataforma multiprocessada como numa unidade de um Uciesspdor. Além
disso, os requisitos de tempo real tornam o desenvolvimento de softwareammgikexo uma vez que
as questdes de temporizacao requerem cuidadosa atencdo. Alénedengi@arcada, € interessante
também ter uma estacado-base com uma interface com o usuario que perngitadoogptuar sobre o
sistema ou mesmo ter uma visualizagao gréafica do seu desempenho. Comtuaglaeen todos dados
e condi¢des podem ser visualizados e checados por um operadtivyvars embarcado deve incluir
verificacBes de seguranca e estratégias para emergérieias(s et al, 2001).

1.4 PRINCIPIOS BASICOS DE FUNCIONAMENTO DE HELIMODELOS

Convém fazer aqui uma breve descricdo dos principios basicos clerfamento de um helimo-
delo a fim de situar o leitor sobre os comandos, movimentos e também as nontasalétizadas
ao longo do manuscrito. O tipo de helimodelo utilizado neste trabalho é uma &rnséscala re-
duzida de um helicéptero convencional com um rotor principal e um det@auda como na Figura
1.2. Esta configuracdo apresenta diversas vantagens, contudénrtampde desafios no projeto dos
controladores de mais baixo nivel.

Os principios de funcionamento de um helimodelo séo, de modo geral, os nuEsomoselicop-
tero em tamanho real. Entretanto, o comportamento din@mico de helimodelosnapresigumas
diferencas fundamentais. Gavrilets, Mettler & Feron (2002) afirma, xemnplo, que 0s momentos
de inércia dos modelos em escala reduzida de helicéptero geralmentecdetre ordem da quinta
poténcia do fator de escald. Ja Mettler, Tischler & Kanade (2000) acrescenta que a constante de



rolagem

arfagem

guinada

Figura 1.2: Graus de liberdade do helicoptero

tempo do rotor de um helimodelo é cercay® vezes menor do que a de um helicéptero comercial.
Além disso, uma outra caracteristica que confere maior agilidade aos hdtmédesua rigidez, que
permite a utilizacdo de atuadores mais velozes e comandos de maior amplitud®,3&d os efei-
tos de escala aliados a esta maior rigidez que permitem aos praticantes do ¢éledimwd realizacéo
de manobras acrobéticas, colnops voos invertidos, entre outras.

Um helimodelo geralmente tem cinco servomotores como atuadores quemesigdbeeferéncia
sob a forma de um sinal modulado em largura de pulso com freqiéncéaadedsh0 H . A faixa de
excursao, em geral de 120 graus, é completamente percorrida wasiamdciclo de trabalho dea 2
ms. Cada servomotor é responsavel por atuar em cada um dos coméspiog\kis no helimodelo.
Sao eles: acelerador, coletivo do rotor principal, coletivo do rotoladéa& e comando ciclico, sendo
que esse ultimo é configurado por dois servomotores.

O comando acelerador controla a poténcia do motor ajustando a entradaloestivel. O co-
letivo atua mudando, simultaneamente e na mesma medida, o angulo das pas. desoté feito
alterando-se a altura do conjunto dos pratos oscilantes vistos na Fig(a), 58m contudo alterar a
inclinacao deles. No rotor principal, 0 aumento do angulo das pas gerasuatentacdo que, aliado
ao movimento de rotacdo das pas, acaba por produzir uma forca de eveptical. Ja no rotor de
cauda, a mudanca do angulo das pas pelo coletivo gera 0 empuxaanigceasa compensar o torque
contrario gerado pelo rotor principal na fuselagem, bem como mudarg@dioel guinada do veiculo.

Por fim, o comando ciclico permite alterar a inclinacdo do conjunto do pratomsciteostrado
na Figura 1.3 (b). A inclinacdo do prato altera os angulos das pas eesrdiéérentes, de acordo
com o ciclo da pa na rotacao, isto é, a sua posi¢cdo angular no plano déorotalém disso, se
numa determinada posi¢éo a inclinagdo de uma pa aumenta, a pa diametralmstateempaclina
no sentido oposto. Isso faz com que o empuxo de um lado do helicépfemaer que o do outro
lado, criando, dessa forma, momentos em torno do eixo do rotor. Issut@aue o helicbptero
se mova em dire¢Oes laterais e longitudinais, em qualquer dire¢cdo nuro aec’60°. Por essa
razao o comando do ciclico é decomposto em dois componentes atuadai@siselateral e outro
longitudinal. Por exemplo, um helimodelo pode ir para frente quando um morpargarfagem é
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inicialmente aplicado através do ciclico e a fuselagem é inclinada para fremtertir dai o vetor
empuxo tem uma componente horizontal que move o helicoptero para frente.

bielas de
passo

prato
giratorio

bielas de

prato
comando™

fixo

rotor biela de passo

@) (b) (©)

Figura 1.3: Conjunto de pratos do ciclico

Contudo, a configuracao do rotor forca o helicoptero a agir como ursagipio criando elevados

graus de acoplamento dindmico entre os comandos. De fato, um momentti@paree de arfagem
para frente aplicado ao eixo do rotor pelo ciclico como na Figura 1.4 {iiialao efeito de precesséo
giroscopica, é sentido apenas 90 graus defasados tornando-seladevum momento de rolagem
para direita, no caso do rotor girando no sentido horario. Dessa focoraando ciclico longitudinal,
principal atuador da arfagem, é justamente aquele que gera um momentolater@r. Por isso,
muitas vezes as dindmicas de arfagem e rolagem nédo podem ser facilmiewl#siso

T A

(@) (b)

Figura 1.4: Efeito do comando coletivo (a) e efeito do comando ciclico (b).

Muitos helimodelos ainda apresentam no rotor principal umas pas menomaidadaglybars
Essas pas possuem certo peso em cada extremidade e nao respagdesdo coletivo, mas apenas
do comando ciclico. De fato, dlybarsaumentam a habilidade para se pilotar um helimodelo usando
da inercia giroscépica para amortecer forcas externas, como rajadagsentes de vento, que tendem
a alterar a orientacéo do helicoptero daquela definida pelo piloto atravé@slido. Contudo, eles
também aumentam a complexidade da dinamica do rotor e acrescentam umeociesast®dinamica.
(CASTILLO-EFFEN et al, 2007).

Quanto aos motores, 0s mais comumente usados em helimodelos sdo motoressiamodeu
de dois tempos alimentados por uma mistura combustivel de metanol e nitrometanetartm,
motores a gasolina, turbinas a gas e os crescentes motores DC sens edieaas as avancadas

!Adaptado de HowStuffWorks.com. Disponivel ent:t p: / / t ravel . howst uf f wor ks. coni hel i copt er 5.
ht m Acesso em: 22 junho 2006.



baterias de litio-polimero também tem sido usadas inclusive para helimodelosodgparte como

para ambientes externos. Mas no caso de motores a combustdo, como orewsar manter uma
rotacdo minima para ndo apagar, os helimodelos que o utilizam s&o equipadoscsistema de
embreagem centrifuga que faz o acoplamento da transmissdo somente gwaiatidade do rotor
ultrapassa certo limiar. O motor também gira ambos, o rotor principal, através @enjunto de

engrenagens de reducdo; e o rotor de cauda, através de uma aoxiké ou um carda.

1.5 PROPOSTA E CONTRIBUICAO

Diante do exposto, € objetivo desse trabalho inciar o desenvolvimento déANm baseado
em helimodelo. Para tanto foi adquirido um helimodelo comercial, o0 Raptor 3@a¥&cado pela
Thunder Tiger, com excecdo dos equipamentos eletrénicos de ratioleo As atividades desse
trabalho ficaram restritas a:

Controle de atitude baseado numa proposta de metodologia incremental eadgugrau de
liberdade é avaliado antes separadamente;

Adaptacéo da plataforma utilizada eBO{ MIRANDA, 2004) para novo helimodelo e metodo-
logia incremental,

Instrumentacdo da plataforma e helimodelo com sensores de posicaaesggaasor dptico
de velocidade do rotor e toda eletrénica para acondicionamento de sirzaies @spatuadores;

Sistema de software tempo real para algoritmos de controle e protocolo deicago.
O trabalho conta ainda com trés publicacdes em conferéncias, deta#tizedeo:

e MARTINS, A. S.; Bo, A. P. L.; BORGES, G. A.; ISHIHARA, J. Y.. Projetoavaliacdo
de reguladores da velocidade do rotor principal para rob6 aéread@em helimodelo. In:
Congresso Brasileiro de Automatica, 2006, Salvador.
Descreve o projeto de um sistema de regulacao de velocidade de rotordediaéreo baseado
em helimodelo. O robd em desenvolvimento é baseado em um helimodelo Raptwr8ado
em uma plataforma experimental para projeto incremental do sistema de coletrede. E
apresentado um procedimento de identificacdo hibrido de modelo nominalotoponentes
linear e ndo-linear. O modelo identificado é utilizado no projeto de regulagm@omial,
otimos com e sem acéo integralifg, robusto. Por fim, s&o discutidos resultados experimentais
de avaliagao dos reguladores sob a acéo de perturbacoes.

e MARTINS, A.S.; Bo, A.P.L.; BORGES, G.A.; ISHIHARA, J.Y.. Design and Expmental
Evaluation of Rotor Speed Regulators for Model Helicopters in a TestlBeim : IEEE/RSJ
INTERNATIONAL CONFERENCE ON INTELLIGENT ROBOTS AND SYSTEM, 37, 2007,
San Diego, Califérnia.

Descreve o projeto de reguladores de velocidade de rotor para helisoHeapresentado um
procedimento de identificacéo hibrido de modelo nominal com componentelinge:linear,
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incluindo também os efeitos da variacdo do comando coletivo, princip fEnperturbacao.
O modelo identificado é utilizado no projeto de reguladores polinomial, 6timos sem @cao
integral, eH, robusto. AvaliagGes experimentais permitiram avaliar os controladoregem d
rentes circunstancias, inclusive em pontos de operacao diferenteidiziwlo na identificacdo
do modelo nominal.

MARTINS, A. S.; BECKMANN, E. D.; BORGES, G.A.. ldentification and Cauitifor a
Model Helicopter’s Yaw. In: VIII Simpésio Brasileiro de Automacao Intefiggs 2007, Flori-
anopolis.

Este trabalho trata do projeto de um controlador para 0 movimento de guieaaa chodelo
reduzido de helicéptero. A identificacdo do modelo nominal utilizada paraéanitia de gui-
nada é apresentada, incluindo os efeitos que causam a variacdoungergdo pelo motor, a
principal fonte de pertubacao para o controle da guinada. O modelo ideddifé utilizado no
projeto de controladores dos tipos PID e 6timo. Para rejeicdo de pertuimga acdo integral
e um ganho direto da mesma foram implementados. Por fim, resultados daavalkperi-
mental mostram o desempenho dos controladores no acompanhamentdsieef&néncia e
na rejeicao a perturbacoes.

1.6 APRESENTACAO DO MANUSCRITO

Esse documento esta organizado da seguinte forma: no Capitulo 2 é feitavisAa bibliogra-

fica sobre o tema de estudo. Em seguida, o Capitulo 3 descreve o projtiatarma de testes,
incluindo o helimodelo, toda instrumentacéo implementada e o projeto de softararegntrole e
aquisicdo de dados. O projeto dos controladores esta descrito no Cdpé&ule resultados expe-
rimentais séo discutidos no Capitulo 5, seguido das conclusGes no CapitO® &exos contém
material complementar.



2 CONTROLE DE HELIMODELOS PARA APLICACAO COMO VANTS

2.1

INTRODUGAO

Neste capitulo é apresentado uma revisdo de diversas metodologiasaelossie controle apli-

cados em projetos de roboética aérea baseados em helimodelos, obtidos/prsidades e institui-
¢Oes de pesquisa. Também sao discutidos as vantagens e desvamagaa método visando as
necessidades e objetivos do Projeto CARCARAH no qual se insereregtop

De fato, o projeto de controladores para VANTs baseados em helimoéalas verdadeiro

desafio. As dificuldades advém principalmente de certas caracterisgfesfeeas a helimodelos
(CASTILLO-EFFEN et al, 2007):

Elevado grau de acoplamento entre as diferentes variaveis do helimodelo;

Comportamento ndo-linear que torna os modelos lineares vélidos soment® djudatados a
certas condicoes de voo;

Dificuldades de obtencé@o de modelos precisos devido a caracteriskicisnadas a metodo-
logias e procedimentos usuais de identificacdo de sistemas, resultando elmstod elevada
incerteza de parametros;

Instabilidade em malha aberta;

Dinamica muito rapida, especialmente quanto menor for o helimodelo;

Varias fontes de ruido e perturbacdo. O helicéptero esta sujeito a efeifgetitia do rotor,
rajadas de vento e vibragcbes. Os sensores, sujeitos a restritas esricpeso e consumo,
nem sempre sao de elevada precisdo e aumentam o ruido de medicdo. Aftexisilidade
da estrutura € uma das maiores fontes de dindmicas ndo-modeladas.

Por fim, helicépteros ainda séo qualificados como sistemas nao-holonbsuibatjados e de di-

ficil controle por causa dos efeitos giroscépicos. Dessa forma, pet@ido sistema de controle, é de
maior importancia o projeto e implementacéo de controladores de baixo niieh&ficque garantam

um desempenho do helicoptero estavel e robusto para um determinéiddepeperacdo. Na Figura

2.1, as tarefas de mais alto nivel como rastreamento de objetos, inspec@@siméts., passariam

apenas referéncias de coordenadas a esse controlador de maiseixoe suma importancia tam-

bém é o sistema de navegacao que deve prover informacdes de locadizaiEhtacdo do helicoptero
para o sistema de controle, sendo vital também no desempenho do congotedtecom a qualidade

e precisao dessas estimativas de posicao e orientagdo. Contud@pEssge cestringe-se ao estudo
das diversas abordagens e técnicas usadas para o projeto do ssmnaae e estabilizacao.
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Planejador estratégico
Rastreamento de objetos, evitamento de obstaculos,
inspegao, reconhecimento, pouso e decolagem, etc.

A

Referéncia de
trajetéria Er.ro ,dg
Modo de véo trajetoria

Sistema de

controle e <

estabilizagao

Sinais de ¢
controle

Sensores /
— Sistema de
navegagao

Helimodelo

Figura 2.1: Sistema de controle hierarquico de VANTs

2.2 PROJETO DO SISTEMA DE CONTROLE E ESTABILIZACAO

Diversas metodologias para controle de VANTs baseados em helicopéenosido propostas
por diferentes trabalhos de diferentes instituices de pesquisa. Osladates variam nao so6 pela
técnica de controle utilizada, mas também pela arquitetura. As subsecdggesedescrevem as
principais metodologias encontradas.

2.2.1 Unico controlador

O helicoptero pode ser considerado um sistema com seis graus de |berdaetro entradas
além do acelerador do rotor: o coletivo do rotor principal; os dois cigliadsral e longitudinal; e
o coletivo do rotor de cauda. Dessa forma, muitos trabalhos utilizam um éontmlador baseado
em um modelo dindmico da aeronave. A principal vantagem dessa metodasigia no fato em
gue a medida que modelo se aproxima da real dindmica do helicéptero, in¢lpordexemplo, os
acoplamentos entre as diversas variaveis do helicoptero ou tambémessdenuido, melhor sera o
controlador.

Contudo, a dindmica de helicopteros & ndo-linear, variante no tempo, supsttugbacoes in-
constantes como o vento atuando de varias maneiras e em diferentes mudoguhirado, cruzeiro,
pouso/decolagem, etc.). Por causa dessas caracteristicas aerodirc@migkcadas e cadticas é pra-
ticamente impossivel obter equacdes dinamicas exatas para todos modas d8erélmente 0s
trabalhos que seguem essa metodologia utilizam um modelo linear aproximadopdeterminado
modo de vbo, em geral, para voos pairados ou de baixas velocidade.

A obtencdo do modelo nesses casos € preferencialmente feita atravémtifecatdo do tipo
caixa cinza. Assim sendo, um modelo analitico é previamente levantadabasmaleis fisicas
em que, além das dindmicas de corpo rigido, também sdo consideradascdméomplexas do
rotor como batimento das pas e os efeitos das pas estabilizadoras, resaitantbdelos altamente
nao-lineares. Esses modelos ndo sdao completamente analiticos devido aadiiclédnedicdo dos
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parametros aerodindmicos. A identificacdo desses parametros podésseolietando-se dados de
um voo, pilotado por um especialista, variando-se as entradas préoxicandgdes de modo de
vOo de interesse e com uma elevada taxa de amostragem. Baseado emtdiisaealas dados e no
conhecimento a priori da dindmica do helicéptero, pode-se derivar urelmbidear para o modo
de voo visado. EmKim; SHIM, 2003) e CHAPUIS et al, 2001) uma identificagdo paramétrica no
dominio do tempo foi utilizada em que geralmente procura-se minimizar o erdoagica. Contudo,
Kim et al. (2004) notam que o método é extremamente sensivel aos paraimieieis supostos e
facilmente pode cair em minimos locais, e utilizam, baseadosetv KIM; SASTRY, 2000) uma
técnica de identificacdo separada em partes para obtencdo de pasamatr@onsistentes. Nesse
caso, primeiramente séo identificadas as dindmicas do rotor e dos anga@dagism e rolagem,
em seguida as dinamicas horizontais, isto €, das velocidades laterais edimaggte, por fim, as
dindmicas de ascensdao e guinada. Depois esses subsistemas sao caehinadanodelo dinAmico
completo e os termos de acoplamento sdo estimados. E, embora as vantagensioéelo mais
consistente, Shim, Kim & Sastry (2000) relata também dificuldades na obtdons&ados, quando
o piloto deve excitar as entradas do sistema, por vezes simultaneamente restréto a manter o
helicoptero estavel dentro das condi¢cdes de modo de vbo de interesbinias também ocorrem
na utilizacdo dos dados nos algoritmos de identificagéo, quando a grzant@qde de dados causam
instabilidade do preditor e divergéncia do erro predito em alguns estigjm®cesso.

Ja Mettler, Tischler & Kanade (2002) obtiveram bons resultados naifidagdo de parametros
de modelos de vbo pairado e de cruzeiro para o helimodaieahaR50, utilizando um método de
identificacdo no dominio da freqiiéncia com o uso da ferramenta de anl®lER Comprehensive
Identification from Frequency Respongespecificamente desenvolvida para helicopteros e que tem
sido utilizada com sucesso em helicépteros de grande escala.

Quanto as técnicas de controle utilizadas, grande parte dos trabalhosnutdim@as de controle
linear, uma vez que permitem determinar medidas exatas da performance enietiadtt, como
estabilidade e robustez. Contudo, essas técnicas assumem a planta lopea€ verdade apenas
para uma regido em torno do ponto de operacdo. Se varios modos dEowisalos, Castillo-Effen
et al. (2007) propdem técnicas gain schedulingu blendigpara os diversos controladores lineares
baseado em varios modelos linearizados em diferente pontos de apéaxacéaso de helicdpteros,
entretanto, quando diferentes modos de vdo sdo requeridos, tém sfddvyal atacar o problema
com técnicas de controle ndo-lineares, baseado também em modelos dinddudmeares, como
fizeram Shim et al. (1998) e Kim & Shim (2003). No entanto, requerenh@cimentos precisos
do sistema e sdo muito sensiveis a diferencas no modelo, como mudancasadewa modelo
aerodindmico de torque e empuxo.

Dentre as técnicas lineares, tem sido comum o emprego de técnicas déecmiitsto, por

razBes de suprir incertezas dos parametros do modelo ou dinamicas ndladaed Também Shim

et al. (1998), por exemplo, utilizam a teoria de controlgynthesigpara o projeto de um controlador
linear para voo pairado, e citam como vantagens a capacidade de qaeatificerteza e as dinamicas
ndo modeladas do sistema, modelar as caracteristicas de ruido do sistamalseerspecificar os
parametros de performance de uma maneira quantitativa. Ja Luo et &) (@00para resultados

das técnicas LQG, He H., desenvolvidos com base num modelo para véo pairado e comprova a
robustez do controlador H quando manteve a performance requerida em diversas velocidades de
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Figura 2.2: Sistema de controle em cascata

voo cruzeiro. Chapuis et al. (2001) adicionam ainda uma acao integsslacontrolador robusto
aumentando os estados do modelo a fim de evitar erros de posicéo e daeginada.

Vale a pena ressaltar também que os seis graus de liberdade do heliodptedo independen-
temente controlaveis pelos cinco comandos de atuadores. As variavétsdie @omo os angulos de
arfagem e rolagem estao fortemente ligados as velocidades longitudintraés|aespectivamente.
Por exemplo, ndo se pode esperar que o helicOptero va para fremeoestem uma arfagem incli-
nada para tras. Dessa forma, todos os trabalhos passam comodiafpe&a o controlador apenas a
posicao espaciatk, y e z da aeronave e o angulo de rumo

2.2.2 Controle cascata

Nesta abordagem, considera-se o sistema de controle decomposto ematoesiajue os sinais
de referéncia para o lago interno sdo produzidos por controladmessnes no lagco mais externo
como mostra a Figura 2.2.

Isso so é possivel devido ao principio de funcionamento de helicéptargeetranslacoes late-
rais e longitudinais sdo causados por acelera¢es advindas da atitpiigdo helicoptero, isto é,
dos angulos de rolagem e arfagem respectivamente. De fato, Yan§,Kiung (2002) mostra que
0s seis graus de liberdade do helicoptero podem ser decompostos esisoims de trés graus de
liberdade, um com as dinamicas rotacionais e outro com dindmicas tranalacialém disso, tam-
bém demonstra que um controlador pode ser decomposto em dois lagustridacores, um para
atitude e outro para velocidades translacionais.

Segundo Castillo-Effen et al. (2007), o lago mais interno estabiliza o hdicdp desacopla
variaveis de controle da atitude. Tipicamente o projeto desse controlgétvalobter uma grande
largura de banda e uma estabilidade robusta. Ja o controlador da malhatexaia € usado para
guiagem, transformando os comandos de velocidade em entradas pateotador da malha interna,
e geralmente opera em uma escala de tempo menor que o controlador interno.

Além disso, Castillo-Effen et al. (2007) relata que uma das principaisatadef controlador in-
terno é prover um desacoplamento adequado de forma que os conslatkis externos possam
controlar cada variavel independentemente, e propde o0 uso de uma roétnicgpor exemplo domi-
nancia diagonal para determinar o grau de acoplamento. De fato, assgegacoplamento depende
do helimodelo utilizado, bem como do modo de vbo para o qual foi obtido 0 modds et al.
(2007) sugere inclusive a utilizacdo de controladores SISO nos easggie 0 modelo do sistema
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Figura 2.3: Sistema de controle em cascata desacoplado

possui uma dominancia diagonal menor que um, e ndo se pretende fazercvébaticos.

S&o inumeros os trabalhos seguem esta metodologia de controle casaata. d9evantagens,
citam-se a estrutura mais intuitiva e simplificada, a possibilidade de uso deladotes mais simples
gque exigem menor carga computacional e menor tempo de desenvolviReRBERS et al. 1998), a
capacidade de otimizagdo mais eficaz, ja que a precisao do sistema é foriegadata precisao do
controle de atitude, e a garantia de maior seguranca de voo, pois mesnmang®lador translacional
ficar instavel, pode-se limitar os angulos de referéncia para o contraladatitude, prevenindo o
helicoptero de cair ou entrar em regime de forte ndo-linearidada €t al, 2005).

As técnicas de controle variam desde PID até técnicas de controle étimastardependendo se
sdo considerados as variaveis de cada subsistemas acopladas Genaftoente, quando se assume
um modelo em que as variaveis estdo desacopladas, tém sido largameigaeimpruso de simples
controladores PID para cada variavel de controle. Essa soluc@ssgodar tanto para controle da
atitude, quanto da translacdo, ou mesmo de ambos. Por exemplo, Sarale(¢398), Buskey et
al. (2003) consideram em seus trabalhos apenas quatro lacos iddefgsnpara controle completo
de um helimodelo como mostra a Figura 2.3. Nesse caso percebe-se gugtiaeesm cascata
apresenta-se somente em relacdo entre a arfagem e deslocamento laigi¢udintre rolagem e
deslocamento lateral, enquanto que a guinada e o deslocamento vertmahgatados diretamente.
Essa configuracdo é bem difundida em todos trabalhos de controleseaiaa decorre do angulo
de guinada ter pouca influéncia nos deslocamentos translacionais cqerandos pairados ou de
baixa velocidade, enquanto que deslocamentos verticais sao diretamanddados pelo comando
coletivo do rotor principal.

Nesse sentido também, Fujiwara et al. (2004) apresenta ainda um comtrokseata em trés
niveis com técnicas de controle robusto e PID como mostra a Figura 2.4inJét &h (2005) utiliza
uma arquitetura de controle em cascata que considera o acoplamento a&ifiagean e rolagem, e
também entre os deslocamentos laterais e longitudinais. Dessa forma, utiliz@otactores MIMO
lineares quadraticos com acao integral, LQI, tanto na malha externaqdrale de posicaa e y
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Ref. posicédo Ref. velocidade Ref. atitude
longitudinal ou lateral longitudinal ou lateral 0oud

—> PD > Heo > PD [—>
A

Ciclicos

atitude

velocidade

posicédo

Figura 2.4: Sistema de controle em cascata em trés hiveis

guanto na malha para controle dos angulos de atiuaé.

Por outro lado, técnicas PID para controle de forma desacoplada $r8&eatam-se como uma
estrutura simples, de projeto direto, minimizando tempo de desenvolvimento etasgedem até
ser ajustaveis em VOSANDERS et al. 1998;KIM; SHIM, 2003). Contudo, Kim & Shim (2003) tam-
bém relatam como desvantagens dos PIDs a inexisténcia de um meio prngrieyar em conta
incertezas, perturbacdes e saturacdes, e a maneira limitada para tsiavizar os acoplamentos.
De fato, estes acabam sendo tratados como perturbacdes, e os gtogetositroladores procuram
minimiza-las para evitar respostas parasitas indesejaveis, principalment® glzaexecucdo mano-
bras conjugadas onde os acoplamentos sdo mais persistentes, como @easlogljfor KIM; SHIM;
SASTRY, 2002;ALVIS et al., 2007).

Alguns trabalhos propdem ainda técnicas de controle menos conveeciomao EHIM et al,
1998) que usa controladorezzyem que as regras tém seus fatores de ganho ajustadas por algoritmos
genéticos, ou técnicas hibridas nas quais redes neurais foram utilpadastimizacaowu et al,
2006) ou adaptacd0@HNSON; KANNAN, 2002).

Contudo, uma metodologia empregada em alguns trabalhos para lidar qolanaeotos consiste
em adicionar ganhos diretos dos comandos atuadores que causariggéduno controle de uma
variavel em questad(JIWARA et al, 2004;SHIM et al, 1998;MUSIAL et al., 1999; ROBERTS; CORKE;
BUSKEY, 2003). Isso requer identificar os principais acoplamentos em cadst&uiba a ser contro-
lado. As subsecdes seguintes descrevem as dificuldades de congreitbdistemas associados a cada
comando atuador do helicéptero, quando do emprego de uma arquitetmatdge desacoplada.

2.2.2.1 Controle de velocidade do rotor (comando acelerador)

O controle do rotor é tarefa primordial no controle de um helicéptero n@est® na configuracao
em cascata como também no caso de um Unico controlador MIMO, poistiisseo comando ace-
lerador geralmente nao integra o modelo dindmico, sendo acionado de fatepemiente. Apesar
da poucas informacdes encontradas sobre o controle do rotor, te&tadas duas vertentes para 0s
casos de motor a combustao. Uma considera a manutencao do aceleradovalor constante, e na
outra um regulador é projetado para manter a velocidade do rotor ctengtaiando-se o acelerador.

O principal argumento a favor da necessidade de se manter a veloctdadercconstante é que a
variagéo da velocidade de rotacao causa efeitos ndo-lineares noceggraro pela rotacdo das pas,
tornando mais dificil a tarefa de controle da aeron@wyRILETS; METTLER; FERON 2001;PADFIELD,
1996). Por esta razao, varios trabalhos utilizam reguladores de \adegidra tratar esse problema e

!Adaptado de Fujiwara et al. (2004)
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utiliza-se o comando coletivo para alterar o empuxo gerado pelo NIEWWSTADT; MORRIS, 1995;
SHIM et al, 1998).

Por outro lado, a variacdo do comando coletivo utilizado para controlesiecdimentos verticais,
torna-se a principal perturbacao na regulagédo da velocidade dpvistorque quanto maior o angulo
de ataque das pas, maior é o arrasto que estas causam e tendem a dingfagidade do rotor.
Nesse sentido, diversos trabalhos adicionam um ganho direto do caletregulador de velocidade
(MUSIAL et al., 1999;BENDOTTI; MORRIS 1995;ROBERTS; CORKE; BUSKEY 2003)

2.2.2.2 Controle de guinada (comando coletivo da cauda)

A guinada refere-se ao movimento rotacional da aeronave em tornoaieegiical do seu sistema
de referéncia no centro de gravidade. Em helicopteros, a guinadaéasubsistemas mais instaveis
e por isso seu controlador é de suma importancia na estabilidade, visto tugque e&ompensa o
torque do rotor principal pelo empuxo do rotor da cauda. Por causa tambe efeitos de escala,
helimodelos tendem a ter uma grande relagdo emfin&ia GAVRILETS; METTLER; FERON 2002;
JOHNSON 1980), e a dindmica da guinada torna-se ainda mais instavel. De fat@®EQIDOTTI;
MORRIS, 1995), em que utilizou-se um controlador robusto para atitude, pes=elhue a guinada
possui respostas mais oscilantes do qualquer outro movimento de atitude.

Como o controlador de guinada tem a tarefa primordial de contrapor cetdi@totor principal,

€ evidente que a principal perturbagdo na guinada sejam as variacideque fornecidas pelo motor
ao rotor principal. Dessa forma, a qualidade do controle de guinadaiest@ntente relacionada a
abordagem utilizada no controle do rotor principal. Se se considera ntamstante o acelerador
num determinado valor, isso equivale a um torque constante fornecidao E embora as ndo-
linearidades induzidas pela varia¢éo da velocidade do rotor, essa mgiadeta a vantagem de néo
perturbar a guinada. Ja na outra abordagem em que um regulad@@tégo para manter a velocidade
do rotor constante variando-se o acelerador, as mudancas no emglaxcomando coletivo em
resposta a um movimento vertical causariam uma perturbacao na guieeda,avariacéo do torque
causada pelo regulador de velocidade do rotor atuando no aceldeadpianto que se a velocidade
do rotor nao é fixa, as mudancas de empuxo seriam absorvidas por durbagiio na velocidade do
rotor ao invés de um deslocamento de guinagia-isoN 1980)

Dessa forma, a principal perturbagdo no controle de guinada é, aiedimdjretamente, o co-
mando coletivo do rotor principal, e somente para 0os casos em que € adpreg regulador para
velocidade do rotor.MUSIAL et al., 1999).

Contudo, a maioria dos helimodelos vém equipados com controladoresadietgyinada instru-
mentados com girdmetro, e que procuram manter fixo o rumo ou angulo dalgudo helicoptero.
De fato, é praticamente impossivel pilotar um helimodelo sem esse sistema.f@essaa grande
maioria dos trabalhos deixam esse controlador instalados e presente nmiagnterno de controle
e no laco externo geralmente um controlador proporcional, facilitandojetprBUSKEY et al, 2003;
PUNTUNAN; PAMICHKUN, 2004;KIM; SHIM, 2003). O mantimento desse controlador é feito também
por motivos de seguranc¢a no caso da necessidade de um piloto passisair o controle do veiculo,
permitindo uma transicdo suave entre o controle automatico e maeetKTS; CORKE; BUSKEY
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Figura 2.5: Plataforma com seis graus de liberdade

2003).

2.2.3 Controle em plataforma de testes

Com o intuito de identificar subsistemas, ou prover um ambiente seguro degmolatreina-
mento para testes com helimodelos, alguns trabalhos desenvolveramrplatafie testes as quais
sdo fixados os helimodelos, limitando seus movimentos a um determinado eguafigeracao de
trabalho.

Essas plataformas geralmente sao utilizadas de certa forma como um métoddérdcialisar o
comportamento dindmico dos helimodelos, ou de algum movimento em especféigeifarguinada,
etc.). Por serem também estruturas rigidas, elas podem ser instrumeotadansores angulares ou
métricos para medir a posicao e atitude do helimodelo, poupando de iniciossidade de sensores
inerciais e embarcados, bem como projeto do sistema de localizacdo, madgadéeionalmente
auxiliar na calibracédo destes. Dessa forma, € também utilizada para estigdmtificacéo de siste-
mas e de metodologias de controle.

Embora as vantagens citadas acima, qualquer helimodelo conectado a urfmarpéaja nao
apresenta mais mesma dinamica que teria ele solto, uma vez que a massa e 0s numieétoR
sdo alterados em funcéo da prépria plataforma e das juntas sobrésas gaimodelo faz seus mo-
vimentos de arfagem, rolagem e guinada, que nem sempre estdo alinfladasentro de massa do
helicoptero. Além disso, algumas restricdes fisicas impostas a algum diberdade do helicoptero
podem gerar forcas de reacdo que acabam influenciando na din&naic@s movimentos onde néo
existem restricoes.

Com essa preocupacao, o laboratério de instrumentagéo e controlstitistdnde Tecnologia
Federal Suisso de Zurique trabalhou entre os anos de 1986 e 20@Brzoplataforma de seis graus
de liberdade que permite o helimodelo plena mobilidade de um vdo livre. Weilen{t@®4) afirma
em sua tese de doutorado que o comportamento dindmico da plataformpaodes apenas um
ponto de massa na fuselagem do helicOptero, gragcas geometria da plataftambém a molas de
compensacao, como mostra a Figura 2.5.
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Figura 2.6: Plataformgimballecf.

Bendotti & Morris (1995) também faz uso de uma plataforma para identificag@®ntrole com
seis graus de liberdade que consiste de uma junta universal paragmatrésle liberdade da atitude
(arfagem, rolagem e guinada) montada sobre um suporte formadorbastegpor duas hastes e duas
juntas, sendo uma junta fixa ao chdo com um grau de liberdade, e outralmeontae uma roda e
com dois graus de liberdade. Todas juntas séo instrumentadanooaiersdpticos onde, no caso da
junta universal, medem diretamente os angulos da atitude e, nas hastéterperalcular a posicao
do helicoptero NIORRIS; NIEUWSTADT, 1994). O centro de gravidade do helimodelo também pode
ser alinhado com os eixos das juntas, afetando de forma mais abrangeassado sistema, sem
contudo deixar de refletir o comportamento de um helicéptero em voo paikadimtivagdo para o
uso da plataforma decorre do baixo custo e precisdo na medicdo da atingied®mlo helicoptero, e
adicionalmente por prover uma estrutura segura para realizacao diereies dentro do laboratorio
(MORRIS; NIEUWSTADT; BENDOTT} 1994).

Jé Lidstone (2003) projetou uma plataforma tjimballedcomo mostra a Figura 2.6 para facilitar
o desenvolvimento de VANTs baseados em helimodelos. A estrutura fetguta de modo que o
movimento do helimodelo na plataforma seja o mais préximo possivel de um helimodato €60
pairado. Contudo, permite apenas o movimento nos trés graus de libealatitude, em que os
angulos sdo medidos por sensores 0ticos.

O Instituto de Robotica da Carnegie Mellow desenvolveu também seu projestictEptero auto-
nomo através de diferentes plataformas de testes aperfeicoadas adddeggpo. Na Figura 2.7 (a)
€ mostrada a plataforma utilizada para testes iniciais de controle de atitude.nNbklionodelo é
montado sobre brago capaz de girar em torno de um pivé com um seitggrpodendo ser confi-
guravel para rolagem, arfagem e guinada. Posteriormente, uma pladadertestes de seis graus de
liberdade para avaliacdo de sistemas de localizacéo e controle foi utilizgdea(E.7 (b)). Formada
com leves hastes de grafite e conduites de ar que minimizam o atrito, ela peralitspthro voar

2Disponivel em:ht t p: / / www. uav. et hz. ch/ r esear ch/ proj ect s/ | ndoor _Hel i copt er. Acesso em:
22 maio 2006.
SFonte: (IDSTONE, 2003)
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(a) Setembro, 1991 (b) Fevereiro, 1992 (c) Setembro, 1994

Figura 2.7: Plataformas utilizadas para projeto de helicoptero autbnomamizgizaMellon Robotics
Institute!

livremente em uma area cénica e estimar sua posicdo. Além disso, limitado@sicneqrevinem
o helicoptero de colisdes ou desprender-se da plataforma.

Por fim, a Figura 2.7 (c), mostra a ultima plataforma utilizada como passo interineukda
operag&o autdbnoma. E usada para teste de todo sistema embarcado ¢éeysdade que é composto
pelo sistema de controle, viséo, localizacao e alimentacao, e as possivéasdntéas. Basicamente,
0 helicéptero € amarrado com cabos presos ao chéo e a duas tracempdas uma de cada lado
da plataforma. Os cabos por sua vez sdo conectados ao helicoptegs ateaganchos presos a
um vergalhdo que passa pelo centro de gravidade do helimodelo. Dassa ¢ eliminado qualquer
torque originario de forcas de reacao que possam causar rotagéssjaveis. Contudo, a plataforma
permite maior movimentacao apenas no sentido longitudinal (1,5m de ex¢lesadd porém bem
limitada para deslocamentos verticais e laterais.

Por outro lado, com o objetivo de incluir no modelamento do helicéptero @ssterodinami-
cos, o efeito solo, as varias interfaces e sensores, o grupo deleat@rdniversidade de Tecnologia
de Compiégne, Franca, construiu uma plataforma que permite o helicOpteeo-sediwremente no
eixo vertical (altitude) como também em torno dele (guinaday|(; LOZANO; CASTILLO, 2003). Os
movimentos de arfagem e rolagem séo proibidos mecanicamente. A platafod®aer vista na
Figura 2.8. Além dos estudos de modelamento, a plataforma serviu tambéprgjeta de contro-
ladores de altitude, especialmente durante o pouso e decolagem do hedicéptgue o controle de
altitude é fundamental.

A Universidade EAFIT, Coldmbia, desenvolveu uma plataforma com saisgle liberdade para
treinamento com o helimodelo elétrico do Projeto Colibri de desenvolvimentdide teelicopteros
autdbnomos. Todavia, erRROYECTO. ., 2006, video) relata-se que seu uso € arriscado e a montagem
complicada, sendo preferivel o uso de simuladores a plataforma, mas&r&itgura 2.9

‘Fonte: Carnegie Mellowwebsite Disponivel em: <http://wm. cs. cnu. edu/ af s/ cs/ proj ect/
chopper/ww/ hi st ory. ht ml >. Acesso em: 22 junho 2007.
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Figura 2.8: Plataforma vertical

Figura 2.9: Plataforma para treinamento - Projeto Cdlibri

SFonte: {/ILCHIS et al, Setembro, 2003)

SFonte: PROYECTO Colibri: Helicoptero eléctrico - Plataforma. DirecaorloSaVlario Vélez. Edicdo: Andrés
Agudelo. Medellin: Universidad EAFIT, Agosto 2006. (1:10 min). Dispwel em:htt p: // vi deo. googl e. com
vi deopl ay?doci d=- 2835788994759359824. Acesso em: 19 abril 2007.
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3 PROJETO DA PLATAFORMA DE TESTES

3.1 INTRODUGAO

O uso de uma plataforma para testes mostra-se como uma boa estratégitugdasadescontrole
e da dindmica do sistema. Em primeiro lugar, porque permite realizacdo desethsdorma mais
segura tanto para o helimodelo quanto para as pessoas envolvidas. nAldigiote, a plataforma
prové um ambiente de familiarizacdo com o helimodelo, permitindo testes tambérnocile
manual ou em malha aberta. Por fim, destaca-se a ndo necessidadépdeneqtos e sensores
embarcados, mas permite a utilizacdo de sensores simples e equipamentos-dediaix

Nesse sentido, este capitulo trata do projeto de uma plataforma de testesgaaoa eom o
helimodelo Raptor 30 V.2 para projeto de um VANT, visando inicialmente o dentie atitude da
aeronave que, na metodologia de controle em cascata, € a malha mais iDessa.forma, o he-
limodelo bem como a plataforma que permite a movimentacdo em seus trés grawsdibbsao
descritos nas secbes 3.2 e 3.3 respectivamente. A secdo 3.4 destaawsttomentacao - sensores,
atuadores bardwareenvolvidos. Por fim, a secdo 3.5 trata das interfaces de comunicac&o®opro
los desenvolvidos, enquanto que a estrutura de software para canrda&mpo real é abordada na
secéo 3.6.

3.2 OHELIMODELO RAPTOR 30 V.2

Todo este trabalho foi feito em cima de um helimodelo comercial radio contrdédmticado
pela Thunder Tigé?, o Raptor 30 vers&o 2.0, visto na Figura 3.1. Vale ressaltar qkét &aptor
30, foram adquiridos apenas a estrutura mecanica e os servos digiaise Buas caracteristicas e
especificacdes, destacam-se:

e Comprimento da fuselageri 50 mm;

Figura 3.1: O helimodelo Raptor 30 V2
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Figura 3.2: Os servomotores do Raptot.30

Largura da fuselagem40 mm;

Altura total: 40 mm;

Diametro do rotor1245 mm;

Diametro do rotor de cauda36 mm;

Peso aproximad® Kg; e

Motor & combust&o interna de dois tempos ¢rb cm? de cilindrada.

O motor é alimentado por uma mistura combustivel de metanol, nitrometano e 6leo dnlbeific
e gira tanto o rotor principal como o rotor de cauda. Engrenagens transenitetacdo do motor para
o rotor principal numa razdo dg 56 : 1. Ja o rotor de cauda é acoplado ao rotor principal por uma
correia passante por dentro do tubo de cauda, elgifavezes mais rapido que o rotor principal.

A Figura 3.2 ilustra os cinco servomotores aliados aos seus respedivesdos. Ja a Figura
3.3 mostra a regulagem feita para o coletivo do rotor principal. E uma regulagpis conservativa
proposta pelo fabricante para iniciantes ou voos ndo acrobaticos emangulo da pa nédo atinge
valores negativos, variando-se apena8da12°.

3.3 A PLATAFORMA

A Figura 3.4 ilustra o esboco do projeto da plataforma-base com trésdgdilerdade para os
angulos da atitude. Ja a plataforma final montada com o helimodelo é mostfatadeFigura 3.5.

O projeto mecénico da junta foi adaptado do projeto de Bo & Miranda (26@#ando-se o cui-
dado de reforca-la para suportar um helimodelo maior, e levando-sersideracdo as necessidades
de restringir independentemente o movimento de cada grau de liberdade éentaeipossibilitar a
limitacdo da excurséo de cada um dos angulos de movimento para fins tengegu

IFonte: Manual do fabricante.
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(b)

Figura 3.3: Regulagem do comando coletivo do rotor prinipal

O projeto também buscou baixo custo e simplicidade, de forma que pudegsitoseom ferra-
mentas simples no proprio laboratério, evitando-se necessitar de usmagsrcomplexas ou soldas
metdlicas, sem contudo prejudicar a rigidez, robustez e liberdade de mawinemessarios. Basi-
camente a plataforma consiste de uma base em aco na qual sustenta umertieatele aco capaz
de girar em torno de seu eixo através de rolamentos presos a base.aSoiremidade dessa haste
uma cruzeta apoiada em placas de aluminio acrescentam os outros dsisl@iéerdade. Essa
cruzeta é formada por dois eixos de aco que transpassam um cubondiei@loa qual sao fixas. O
cubo garante a perpendicularidade entre os eixos. Os eixos sdoapemaglacas de aluminio de
4mm sobre a qual giram facilmente, fazendo-se desnecessario o udamdemts. Pequenas buchas
nesses eixos os previnem de deslizar longitudinalmente através do ord$gidadas.

Um ponto importante também a ser ressaltado € em relagédo a influéncia darplataf dina-
mica do helimodelo. Certamente, essa ndo € mais a mesma em vista da restricaviaentos
de translacdo que acabam criando forcas de reacdo no helimodel@d@egistiriam se 0 mesmo
estivesse livre. Por outro lado, esses efeitos podem ser minimizados,mocaso de se trabalhar
perto do regime de vbo pairado, em que os angulos de arfagem e radaffem apenas pequenas
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Figura 3.4: Projeto de junta com trés graus de liberdade.

Figura 3.5: Helimodelo sobre a plataforma de testes.
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excursdes em vista de se manter a imobilidade.

Além disso, a plataforma impde o ponto de apoio sobre o qual o helimodeleesars trés mo-
vimentos de rotacdo da atitude. De fato, se ndo estivesse fixado a umedb@gp@nto seria o proprio
centro de massa do helimodelo. Nesse sentido, procurou-se alinharaeaixavimentagéo da gui-
nada da plataforma ao centro de massa do helicoptero de forma a minimizaydaitena dinamica
de guinada. J4 em relacao aos movimentos de arfagem e rolagem, o tedepapoio imposto pela
plataforma faz principalmente aumentar os momentos de inércia relativossaeesse de rotacao
uma vez que estes ja ndo passam mais pelo centro de massa. Contudo,dpuarsirumentacao
completa do helimodelo para voo autbnomo, todo equipamento de instrumeniago a micro-
processadores, sensores e baterias, alojados sob o helimodelo aiamensanomentos de inércia
do sistema e também deslocando o centro de massa para um ponto mais inferior.

Outro ponto importante diz respeito aos gases expelidos pelo motor. Uma eersdastes
ocorrem em ambiente fechado como é o caso do laborat6rio, tornaessago um sistema para
exaustdo da fumaga do ambiente laboratorial. Véarias alternativas foresadas, testadas e aperfei-
¢oadas. Primeiramente, pensou-se num sistema de exaustdo que agesss a fumaca liberada
no ambiente e jogasse para fora. Porém, dado que a regulagem de muotdrelcépteros deve
sempre proporcionar uma mistura rica ar-combustivel, isto é, maior prapdecéombustivel para
lubrificacao e resfriamento do motor, nenhum exaustor doméstico fai cep@mover a quantidade
e de fumacga expelida, devido também a grande vaz&o do motor. Além dis6)eo e combustivel
nao queimados na explosao eram aspergidos pelo escapamento no ambiente

Nesse sentido, ainda que ndo recomendado, uma mangueira foi fixasleapamento, passando
por uma caixa para retencdo do 6leo e seguindo para fora, terminadooutiraacaixa com um
pequeno exaustor na tampa. Essa configuracdo foi utilizada por teastanpo, entretanto portava
alguns problemas. Um deles era a elevacdo da pressao no escapaetrtiodo a poténcia do
motor. O outro era a baixa resisténcia ao calor das mangueiras utilizadam@eb escapamento. E
mais um, relaciona-se com o peso da mangueira que pendia sobre o helimodelo

Quanto a elevagdo da presséo e a conseqiente perda de poténdar,dirgerificado nos
experimentos que tal fato ndo alterava substancialmente a dindmica do notenoa de um valor
DC nasaida, o que nao é tao agravante. Ja quanto as mangueirassdiverm testadas e geralmente
permitiam testes de apenas alguns minutos até que ela se fundisse e partizsa. &S testes iniciais
nao fossem longos, & medida que se avangava no controle, isso sermauproblema importante.

Finalmente, chegou-se a configuracdo mostrada na Figura 3.6. Uma cuagdaaina cirirgica
de silicone liga o escapamento até uma mangueira de PVC de calibre maior. Egtzeirsade
silicone é bem leve, maleavel e resiste a altas temperaturas. Na outra extiesrjadaxternamente,
um aspirador de p6 de 1400W, sugava a fumaca. Uma grande aberteafda entre a mangueira
de silicone e PVC para evitar que se formasse vacuo no motor desligakdnanteve-se a caixa de
coleta de 6leo. Essa configuracdo resolveu todos problemas anteriores
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Figura 3.6: Solucéo para exaustédo dos gases da combustao.

3.4 INSTRUMENTACAO

Como mostrado no diagrama de blocos da Figura 3.7, as medic¢des do helinfmdgimmgcidas
por dois sistemas sensoriais. Potencidmetros instalados nos trés eixostdaggtnecem medidas
dos deslocamentos angulares referentes a atitude. Enquanto qudaadslao rotor é computada a
partir de leituras de um sensor 6ptico fixado perto do rotor de caudaodditiroladores adquirem
os sinais dos sensores e sao também responsaveis por transmitir ositdaks de uma interface
RS-485 para goftwarede controle, executado em um IBM-PC em ambiente Linux-RTAI de tempo-
real. Essesoftwarecontrole realiza uma filtragem digital das medidas e calcula os sinais de controle
Esses sinais sdo enviados a um microcontrolador responsavel pelacaties servos digitais do
helimodelo.

Y
k=
O

sensor de |
velocidade |
do rotor §

RS-485

) uC

;das juntas RTAI-Linux IBM-PC

uC

Figura 3.7: Diagrama de blocos de configuracao sistema.

Devido a problemas de interferéncia eletromagnética, todos os cabosedsia sensores sédo
blindados. Eles conectam os sensores aos circuitos com microcontesladadicionados em caixas
metalicas também blindadas. Uma caixa esta embarcada no helimodelo e acaraigonuitos de
atuacéo dos servos e do sensor de velocidade do rotor, enquaoctatigiéunto a base da plataforma,
contém o circuito que Ié as tensdes dos potencidmetros das juntas. Todlosas presentes na
Figura 3.7 estdo mais detalhadamente descritos nas subsecdes seguintes.
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3.4.1 Sensor 6tico de velocidade do rotor

A escolha pela utilizacdo de um sensor 6ptico se deve principalmente dembastra interfe-
réncias eletromagnéticas, uma vez que € objetivo do Projeto CARCARAHalase insere esse
trabalho, o desenvolvimento de um protétipo para inspecao de linhas densfia.teAlém disso, o
sensor éptico mostrou-se mais adequado para instalacao do helimodel@amuo& apenas pequenas
adaptac8es foram requeridas, sem comprometer o bom funcionameretinrdodelo ou do sensor.

Basicamente, o sensor consiste delLBD infravermelho e um fototransistor contrapostos. Por
entre eles, ligado ao eixo do rotor de cauda, gira um disco opaco, par@numa pequena fenda
que permite ad.ED excitar o fototransistor quando esta passa entre eles, gerando gétsice®
Cada pulso gera uma interrup¢ao no microcontrolador que calcula o teropoide entre cada um
deles. A Figura 3.8 (a) mostra uma foto do sensor instalado enquanto q( émapresentado o
esquematico do circuito do sensor.

+5V

AK7

p/ microcontrolador

| sensor

(@) (b)

Figura 3.8: Sensor 6ptico para medicdo de velocidade do rotor.

Outra vantagem de se instalar o sensor no rotor de cauda, é que egigagiacinco vezes mais
rapido que o principal. Assim, tem-se uma amostragem maior para medi¢ao cidagodo rotor
principal. O microcontrolador utilizado é um AVR Atmega8 dé:8 fabricado pela Atmé& com
frequéncia da CPU de 1& H z. O tempo decorrido entre uma interrupcéo e outra gerada pelo sensor
€ medido por um contador dé bits que incrementa-se a uma frequiéncia de 2BQ. Isso garante
uma boa resolucéo para medicao de baixas frequéncias como € o ¢as@ pauda pode-se atingir
a velocidade maxima de 137z, uma vez que o manual do fabricante alerta para uma velocidade
maxima do rotor principal de 180RP M.

3.4.2 Sensores resistivos de posi¢do dos angulos de atitude

Cada um dos trés eixos de giro da plataforma é instrumentado com um potetroidotativo
em escala linear com faixa de operacad@@ e resisténcia de k2. A Figura 3.9 ilustra o circuito
utilizado. A fim de evitar oscilagbes aéfsete recalibracdo do zero do sensor, estes sdo alimentados
a partir de um tensao de referéncia interna de 2;5ferada pelo microcontrolador Atmega8 e am-
plificada pelo operacionaail-to-rail MCP602. Essa tensdo também é utilizada como referéncia no
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Figura 3.9: Circuito do dispositivo de medi¢do dos angulos das juntas.
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conversor A/D de 10its do microcontrolador que digitaliza entédo as tensfes fornecidas pelo circuito
dos potenciébmetros referentes aos angulos de cada eixo. Os cagdnitakados junto aos potenci-
Ometros ajudam a eliminar ruidos formando um pequeno filtro de freqiémciart:, no pior caso,

de 2k H z que é ainda bem maior que a taxa de variacdo do sinal através da movirnenéegiica

da atitude do helimodelo. Além disso, todos os cabos utilizados séo blindaflataen a combater
quaisquer fontes de ruido.

A calibracdo dos sensores foi feita com ajuda de transferidore® pdote@ncéo do fator de ganho
multiplicativo para conversao da palavra debis para graus. O calculo da converséo é feito no
computador IBM-PC, onde um filtro de Kalman também foi implementado pargélmalos angulos
medidos e estimacao da velocidade angular, uma vez que esta Ultima € umd vapgéxante para

0 controle, além disso, nos projetos de VANTS, as velocidades de eatagdmedidas diretamente
dos girbmetros.

3.4.2.1 Estimativa da velocidade angular

A Figura 3.10 mostra as medidas de posi¢cédo angular de um movimento brugcimaéa e em
as estimativas de velocidade feitas por aproximacao de primeira ordemicieddes também pelo
filtro de Kalman projetado segundo as equacdes abaixo, que estima taldoidade como posicao,
nesse caso exercendo o papel de um filtro passa-baixas:
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e processo:

lz (h41)— A lz (k) + w(k)
e predicao:
[ﬁ]wm—1y:A[q(k—1) (3.1)
(G G
P(klk—1) = APk —1AT +Q (3.2)
e corregao:
H (k) = H (klk = 1) + G(Ymedido — C w (klk—1)) (3.3)
(G (0 (G
G = P(k|k — 1)CT(CP(k|k — 1)CT + R)™! (3.4)
P(k) = (I- GC)P(k|k — 1) (3.5)

As equagdes (3.1) e (3.2) fazem a projeedpriori dos estados’ eqz e da covarianci® (k)

S

associada. Nesse cash, = € matriz do processo com periodo de amostragem 20

ms e w(k) o ruido de processo gaussiano com médéacovariancia. Ja as equacdes (3.3)-(3.5)
atualizam as estimativaspriori de posicao, velocidade e variancia com a medida de posicéo de
dada pelo sensor potenciémetro, e da sua covarig)aada pela resolucéo do conversor A/D: cerca
0,0008 0 ]

. Esse

de0,0051 rad. O resultado mostrado na Figura 3.10 foi obtido cQm- [ 0 0. 064

mesmo filtro também foi utilizado para as juntas de arfagem e rolagem.

3.4.3 Atuadores servomotores

O Raptor 30 V2 possui cinco servos atuadores que correspondenoa@andos do acelerador,
coletivo do rotor principal, coletivo do rotor de cauda e os ciclicos latetahgitudinal. Todos os
servos utilizados sdo do modes@004fabricados pela Futafa Possuem excurséo deo°, torque
de 3,2kgf-cm e velocidade de 0,28/60° a 4,8V, S&o servos bastantes rapidos e precisos, porém
podem exigir picos de corrente elevados. O comando é feito por sinal rdodralargura de pulso,
do inglésPWM (Pulse-Width Modulationde frequéncia por volta de 58z. A posicao do braco do
servo é feita variando-se o ciclo de trabalho entresl(posicdo minima) e 2us (posicdo maxima),
isto €, para um periodo de 20s, altera-se o ciclo de trabalho na faixa de 5 a 10%.

A Figura A..3 ilustra o esquematico do circuito atuador. Aqui optou-se porartilim regulador
de tensdo para cada servo bem como outro separado para o micractomtedim de filtrar ruidos
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Figura 3.10: Resultados do filtro d&lmanpara estimativa da velocidade angular, obtidos a partir
de medidas do potencidémetro.

e oscilacdes da tensdo causados por cada servo nos outros demarsoeocontrolador. Testes
iniciais com uma pequena fonte de alimentacdo demonstraram que 0s piavsetiéecexigidos por
mudancas de posi¢cdo de um servo causavam uma queda brusca dajtenag@abava por desligar
momentaneamente os demais servos e até o microcontrolador. Dessa fornfantende 12V
capaz de suprir essas necessidades de corrente foi desenvakadalimentar todos circuitos da
plataforma, bem como alimentar o motor DC de partida do motor a combust&o. Atdombém
possui uma bateria interna para o caso da queda de energia da reda éléante um experimento.

Um ponto importante diz respeito a geracdo dos siR&i8vl Sabe-se que em geral microcon-
troladores possuem suporte a geracdo de sPIM apenas configurando-se seus periféricos de
hardware, como contadores, para operar em nidddL Contudo, no Atmega8 nenhuma configu-
racdo permitia freqliéncia proxima de B nem os cinco canais independentes necessarios. Dessa
forma, inicialmente, durante os primeiros testes e ensaios, o sinBid/tleforam gerados por soft-
ware. Isso consumia boa capacidade de processamento do microctortedéam de ter uma baixa
resolucéo (cerca de 100 divisGes) para variacéo da largura dognite Ims e 2ms.

Posteriormente, aproveitando-se do fato da largura do pulso doP3visllter de variar apenas
entre a faixa de Ins a 2ms, pbde-se utilizar o contador no moWM a uma freqiiéncia de 1

30



kHz para variar a largura de pulso nessa faixa desl Depois o contador era chaveado para ser
utilizado para outra porta de saida possibilitando, assim, a geracdo desiaasPWM defasados.
Dessa forma, conseguiu-se uma resolucédo de 256 valores, dad@guiador utilizado é de &is,
maior precisao no periodo e largura dos sinais e liberacdo da capadédpdeEessamento para outras
tarefas como a da comunicacao serial.

sinais PWM

: 1

e O A A A A A A A A A e e
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20 21 22 23 24 25 26 27 28
tempo (ms)

Figura 3.11: Geragéo de sin&¥VM defasados para controle dos servos.

O grafico da Figura 3.11 exemplifica a defasagem dos sinais geradaesipsdoontrolador. Note
gue necessariamente todos sinais ttm no minimes He largura. A varia¢do, bem como o cha-
veamento do contador operando no m&WM, ocorre apoés esserks. O controle do tempo para
estabelecer o periodo de 2 dos sinais é feito por contagem das interrupcdes do periodarde 1
do proéprio contador. O valores do ciclo de trabalho séo definidos paegistrador de compara-
¢do que também gera uma interrupgao quando o contador atinge o vistnadey Essa interrupcao
coloca a porta em questdao em nivel baixo e atualiza o valor desse ragigtead o sinal d®WM
subsequente.

Por fim, algumas medidas de seguranca foram implementadas neste mictadontvésando
integridade do sistema e evitar perda de controle e instabilidade. Dentre mmsnedcontram-se
checagem dos valores de comando para os servomotores, se dentmitgds mecanicos possiveis
de excursdo; e deteccédo de falha de comunicag¢do ou mesmo auséramizade@ por parte do PC.
Nesse caso, um contador de c&o de guarda do microcontrolador imp@eiterde tempo para re-
cebimento de um pacote de mensagens do microcomputador. Toda vez gaeatmé recebido o
contador é zerado, porém se num periodo derb®0nao chegar pacote algum, o estouro do conta-
dor provoca uma reinicializacdo do microcontrolador e os comandos pasr\®motores assumem
valores neutros. Por exemplo, num caso de falta de energia no PCoomee®o do cabo serial, 0 mi-
crocontrolador automaticamente aborta o experimento e o helicéptero priainér desacelerando
até a posicéo de repouso.
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3.5 INTERFACE DE COMUNICACAO

Como mostra a Figura 3.7 toda a comunicacao entre os modulos sensodsesteaomputador
PC é feito através de uma interface RS-4&8f-duplex isto €, com apenas um par trangado. A
escolha dessa interface vem da necessidade de comunica¢édo de nmisgeacontrolador com o
computador PC, além de ser uma interface mais robusta a interferénciasitr pgn comprimento
maior do cabo de comunicacao.

Um conversor entre RS-232 e RS-485 proposto RARTINS; BORGES 2006) é utilizado para
conectar o PC ao barramento. A taxa de comunicacao utilizada é d& #4i5 taxa maxima de
comunicacéo serial no PC. No caso dos microcontroladores um peGudds-485, faz a conversao
entre os niveis seriais TTL para diferenciais, tal como utilizados na inéeR&e485.

O controle do barramento é feito utilizando-se uma arquitetura mestre-@shlala, apenas um
dispositivo, no caso o computador PC, requisita informacdes dos denmaisitliss. Estes, por sua
vez sO respondem quando recebem uma requisi¢cdo enderecada a eles

3.6 SISTEMA DE CONTROLE EM TEMPO REAL

E imprescindivel para o controle digital uma temporizacdo precisa dos temposabtragem e
acOes de controle, a fim de se obter uma execucao fiel das leis de cpnbjetadas, além de viabi-
lizar estudos de identificacdo do sistema. Para tanto foi utilizado no IBMAiP§igtema operacional
Linux com extensdo para tempo-real, RTARealTime Application Interface for LinuxA escolha
dessa configuracéo é justificada pela reducao dos custos inserigdageto CARCARAH, uma vez
gue se trata de software livre. Além disso, € uma configuracao bastédimtela em projetos roboti-
cos com confiabilidade na garantia dos requerimentos de tempo na exdosgérocessos de tempo
real.

A extensdo RTAI faz pequenas modificacdes nos fontes do kernehds &lterando tratamento
de interrupc@es e politicas de escalonamento, provendo, dessa farenplataforma de tempo real,
com requisitos de baixa laténcia e alta escalonabilidade, aliada a todo amlimentedo tempo real
(interface gréfica, rede, sistema de arquivos, etc.). O RTAI of@®oeesmos servi¢cos que o nucleo
do kernel do Linux, adicionando os recursos de um sistema operhderiampo real industrial.
Basicamente ele atua como um roteador de interrupcdes, ele capturarap@iies dos periféricos
e, se necessario, repassa-as ao Linux. Ndo é uma modificacdo atradiernel, ele usa o conceito
de HAL (Hardware Abstraction Layémara obter informac6es do Linux e capturar algumas funcdes
fundamentais. Dessa forma, como a HAL possui pouca dependénciermiel Ko Linux, o RTAI
considera o Linux como uma tarefa rodando em segundo plano quankomea atividade de tempo
de real esté ocorrendo.
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3.6.1 Estrutura do software

A Figura 3.12 abaixo ilustra os processos em execuc¢ao e sua hierargedagdo a prioridade
de execucdo. Todo software foi programado em linguagem C comeubiblibtecas padréo da lin-
guagem C, do sistema operacional linux e do RTAI. Todas funcdes ésitas divididas em médulos
(comunicacéao serial, protocolo, controle do rotor, da guinada, anfagie.) compilados separada-
mente. Todos os fontes encontram-se no CD anexo a este documento.

Aquisicdo
e controle

Arquivamento e
visualizag&o dos dados
Configuragcdo
e comando do usudrio

Figura 3.12: Diagrama dos processos executados no PC.

O processo de aquisicdo e controle é uma tarefa periddica de tempo reabé 20ms. Sendo
de mais alta prioridade, sua execucao ndo é interrompida por nenhunpotesso, liberando o
processador somente ao término da execucédo que leva menaesdee¥ido a limitacdo da taxa de
comunicacéo serial como mostrado na secao 3.6.2 em seguida. As taeefatmeéas nesse processo
estdo relacionadas no diagrama da Figura 3.13. A checagem de errtaintderros de comunicacéo
(auséncia de resposta dentro do tempo pré-determinado ou mensageplétapcomo também dos
valores recebidos (se coerentes e factiveis ou nédo). A limitacdo a @szcemsecutivos para se
encerrar um experimento, advém da necessidade de se tomar uma atitddepadip evitar que o
sistema fique instavel e preservar a integridade do helimodelo. Dez ensectitivos correspondem
a um periodo de apenas 20G.

A medida do tempo também é feita nesse processo que incrementa um cordmeaecucao.
O periodo de 20 ms para a tarefa de controle decorre do fato dos servesrattieadores trabalharem
com o periodo de 20 ms. Assim, um sinal de controle que varie com umaifregimais elevada
nao faz sentido uma vez que apenas o atuador é capaz de atuar no miniaonarcada periodo.

Ja o segundo processo trata da gravacdo dos dados em disco eexébmi@m na tela. E um
processo levemente de tempo real, pois tem prioridade intermediéria e pdeddiaproximada de
200ms, visto que nao utiliza um contador preciso de tempo real, mas uma fetegimdo RTAL.

O procedimento de gravagdo em disco consiste em transferir os dawazseaados em utuffer
circular para um arquivo texto. Embora este processo seja execyiemonaadamente a cada 10
execucdes do processo de aquisicao e contrddeffertem capacidade de armazenar até 150 conjun-
tos de dados gerados em um periodo de amostragem. Isso evita a pgadasipor sobreposicao de
dados que ainda ndo tenham sido retirados para escrita no disco. Amhswamento, os dados mais
recentes sdo mostrados na tela. A bibliotecarse< utilizada permitindo montar uma visualiza¢ao
mais estatica no linux, ainda que num terminal de comando.

Por fim, o dltimo processo perfaz leituras das teclas do teclado para adteeft@Zgsou referén-
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Figura 3.13: Processo de aquisicao e controle.

cias que atuam no processo de controle. E possivel dar comandosialedrpartida de aceleracéo
do rotor, desligar o rotor, chavear controladores, variar ref@éniaiciar e pausar procedimentos de
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identificacdo, ou até mesmo atuar diretamente nos valores enviados amaaeres. Isso € feito
pela funcaaetch) da bibliotecancursesque, de acordo com algumas configuracdes, permite retor-
nar o valor de uma tecla assim que ela é pressionada. Este processo &upémlanca e termina

0s outros processos de tempo-real, configurando os contadorédiqges e prioridades do RTAL.
Também abre o arquivo para escrita dos dados.

3.6.2 Protocolo de comunicacao

O protocolo de comunicagdes entre PC e dispositivos foi concebidadeean conta a estrutura
da rede e a caracteristica da aplicacdo. A topologia mestre-escraveanP@l mestre, centraliza
as operacoes fazendo requisi¢cdes e os dispositivos microcontesadscravos, apenas respondem
guando solicitados, torna-se eficaz na medida que eliminam algoritmos deadetie colisdo e
complexos algoritmos de acesso ao meio presentes em topologias de castribieido.

Além disso, como a comunicacao deve ser em tempo real, isto €, ocorretenmitiados prazos
pré-estabelecidos, € interessante ter uma taxa de transmissao e cordlgledadas, visto que é
inviavel utilizar detecgéo de falhas e retransmisséo.

Nesse sentido, porque a quantidade de dados é pequena como mosta 3a.1ahbaixo, optou-
se por utilizar doidits de cadabytetransmitido para enderecamento. Esta solucéo, embora reduza a
quantidade de dados pbyte impede que qualquer um deles seja processado por um dispositivo que
ndo seja o destinatério, facilitando também o software de recepcdo e dinoimuprdcessamento
nos dispositivos. Por outro lado, o Unico controle desenvolvido dizitesp quantidade deytes
recebidos por cada dispositivo, ja que as mensagens tem tamanho firdyéertajuanto ao tempo
de recebimento, pois um dispositivo ndo pode esperar indefinidameragegtto RTAI foi possivel
criar uma funcgéo de leitura da serial sendo blocante até um certo limite de tet@gme se chegue
um byte Caso unbytede uma mensagem esperada ndo chegue no prazo determinado, 0grea 40
o sistema detecta a falha e pode, dependendo da situagdo, ignoraoo apiecar alguma iniciativa
de seguranca.

Tabela 3.1: Quantidade de dados referentes a cada dispositivo

Dispositivo Dados
sensor das juntas 3 palavras de 1Bits
sensor de velocidade de rotacgol palavra de 1®its
atuador dos servos motores 5 bytes

A Figura 3.14 mostra a seqliéncia de todas as mensagens que trafegadagraréodo de amos-
tragem. A taxa de transmissao € limitada pelo PC que atinge no maximo 14520@or outro
lado, o tempo total gasto entre uma mensagem e outra € desprezivel, vistonjigeozontroladores
respondem quase que instantaneamente as requisicées e o PC imedia@meniad solicitacdes.
Até mesmo o tempo gasto no PC para o célculo da filtragem dos valores medalles éalcontrole
antes do envio do comando para os servomotores sdo da ordem depalgoos microssegundos.

Dessa forma, o tempo total gasto pelo controlador no PC incluindo o tempodemioacio para
receber todos dados e enviar os comandos é praticamente 0 tempo pasangstao dos 18tes de
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Figura 3.14: Mensagens do protocolo de comunicacgao.

todas as mensagens, que a kips, equivale a cerca de 1ibs.
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4 CONTROLE DE ATITUDE

4.1 INTRODUGAO

Neste capitulo sdo apresentados os projetos dos diversos coneslpoujetados para cada grau
de liberdade do helicéptero fixo a base, isto €, a velocidade do rotor ésoartgulos referentes a
atitude da aeronave. Os projetos foram baseados em modelos previaeatifeeados a partir de
dados coletados em ensaios sobre a plataforma. Vale ressaltar qoeedirpentos realizados para
identificag&o e projeto de cada subsistema estéo atrelados num contexteeintal, também aplicada
a instrumentacgédo utilizada. Além disso, insere-se também, em algumas sesSe<sabitulo, um
pouco do histérico do projeto que fornece o plano de fundo que muitas determinaram certas
escolhas feitas ao longo do desenvolvimento dos controladores.

A Figura 4.1 ilustra o sistema de coordenadas adotado, bem como a simbailipalal para
representar os angulos da atitude ao longo do capitulo.

Figura 4.1: Sistema de referéncia

4.2 CONTROLE DE VELOCIDADE DO ROTOR

Como visto na Secao 2.2.2.1, o controle do rotor é tarefa primordial no d&gam helicop-
tero. E de fato, o projeto do controlador do rotor foi o primeiro foco noiéndiesse trabalho e o
ponto de partida para os projetos de instrumentacédo eletronica, de saftdaplataforma de testes,
cujo desenvolvimento de certa forma acompanharam as necessidadesldatifis encontradas ao
longo dos testes. Por exemplo, foi inicialmente utilizado um sensor de efelitppara medigéo de
velocidade do rotor, porém devido as dificuldades encontradas nkagdsta também pelo fato do
sensor ser mais suscetivel a interferéncias eletromagnéticas optoalrsefite pela utilizacdo de um
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Figura 4.2: Variacado da velocidade do rotor com o acelerador

sensor optico.

Dessa forma, mesmo quando ndo havia a plataforma definitiva com a junésahi mas se-
guindo uma metodologia incremental de controle, o helicoptero foi fixado hasa e também foi
desenvolvido a eletrdnica minima para o controle do rotor. Os testes prelimfoaaen inclusive
feitos apenas com um microcontrolador e displayde cristal liquido para visualizacdo dos dados
de velocidade. Posteriormente, foi entdo concebida a interface computador PC para gravacéo
dos dados, e também a extensao de tempo real, RTAI, permitindo que desdieontrole fossem
feitos no préprio PC.

A Figura 4.2 mostra o resultado de um dos primeiros testes feitos para cotoroem que
variou-se apenas o comando acelerador em malha aberta. Nelagpseagima grande sensibilidade
do sistema a pequenas variacdes da entrada. O ruido do sistema de nuiatigheente evidenciado
nesse teste, suscitou também a utilizacdo de um filtro passa-baixas pararasaatoscilacdes de
alta frequiéncia, representado pela equacao diferencial de primeénaor

TF inltrado (t) + sz'ltrado (t) = Qmeclz'do (t)

em query é a constante de tempo do filtro. Para o desenvolvimento do filtro digital de mimeir
ordem utiliza-se a seguinte relacdo na equacao do filtro continuo exj@nesto é,

’ Qiraok’—Qiraok;_l
Ofittrado(t) = —L2 do(F) Tflt do( )

ondeTy é o periodo de amostragem. Com a aproximacao da derivada € possigetes

inltrado(k) - inltrado(k - 1)
TF T

+ inltrado(k) = Qmedido(k)~

Logo, a equacdao a diferencas que implementa um filtro digital de primeirma@rdiada por

inltrado(k) = /6Qfdtrado(k - 1) + anedido(k)
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Com intuito ainda de verificar a influéncia do comando coletivo principakl@cidade do rotor,
um outro teste foi feito deixando-se o acelerador fixo e variando-emardo coletivo, como mostra
a Figura 4.3 (b). De fato, € indiscutivel o grande efeito que o coletiveacaa velocidade do rotor.
Constatou-se também que outros comandos como o coletivo da cauda emiofttiem de uma
maneira bem menor que o coletivo do rotor do principal. Ainda assim, comé i@encdo deste
projeto que o helimodelo execute manobras bruscas ou acrobaticas-ssppie esses comandos
também n&o recebam grandes variagoes.

E objetivo entdo do controlador do rotor fazé-lo acelerar até atingirednaigade nominal de ro-
tacao e depois manté-la constante em torno desse ponto de operacawdepitanaximo quaisquer
perturbacdes, principalmente do coletivo. Nesse sentido, foi primeitaragrstado empiricamente
um simples Pl para a partida do rotor até a velocidade nominal e, posterterriwefeita uma iden-
tificacdo para a velocidade considerando duas entradas: o aceler@doletivo. O modelo identi-
ficado foi utilizado no projeto de reguladores polinomial e 6timo com e semiatggral. Por fim,
os reguladores foram avaliados experimentalmente sob acao de pgasgida coletivo e aquele que
apresentou melhor desempenho foi utilizado adiante nos testes e projetnttatadores relativos
aos outros subsistemas do controle em cascata.

Contudo, apesar do controlador escolhido ter funcionado mantenddoanpence exigida por
um longo periodo de tempo, nos testes finais dos controladores denagagdagem, apos alguns
acidentes com o helimodelo em que as pas do rotor principal foram suteituédgumas regulagens
mecanicas do rotor e do motor foram refeitas, tal regulador comecoleseapar um desempenho
degradado. Tal fato, exigiria fixar os graus de liberdade da atitudelgoddelo novamente, refazer
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o teste de identificacdo, validacdo do modelo do rotor, projeto dos comtretad avaliacdo expe-
rimental. E uma questédo que foi discutida é se ao final do projeto, quanpimtitipo pronto, se

alguma caracteristica do sistema tiver mudado ou alguma parte substituidse tgui@refazer todo
o procedimento incremental de ajuste dos controladores partindo-stdo ro

Ainda assim, fixou-se novamente o helimodelo e refez-se os testes de ideatfit/m fato ines-
perado, é que desta vez obteve-se um modelo linear bem satisfatéricmendagronto de operacao,
ao contrario dos primeiros testes em que se teve que supor uma pordaeeaéoOutro fato perce-
bido é que os valores do sensor de velocidade ja ndo se apresentavaidddos, e o filtro foi entdo
suprimido. A explicacdo tem fundamento em algumas melhorias do sistema feitasgmente,
como blindagem dos circuitos e cabos, e melhorias de desempenho deeaftanicrocontrolado-
res embarcados.

Entretanto, devido a questao levantada da necessidade de se rafazerddestes novamente,
e visando também o objetivo do Projeto CARCARAH, o controle do rotordf@ito seguindo uma
abordagem diferente a fim de facilitar quaisquer ajustes futuros sesasigade de fazer novamente
uma identificacdo completa do rotor principal para projeto de um bom regulaé fato, esse con-
trolador consiste em um proporcional integral mais um termo formado payamino direto da per-
tubacao do coletivo. De fato, alguns trabalhos como os/dsIAL et al., 1999) e ROBERTS; CORKE;
BUSKEY, 2003) utilizam esse ganho direto do comando coletivo na entrada deleoatrporque
obteve-se um modelo linear, o calculo desse ganho se torna simples.

4.2.1 Procedimento de identificacéo

Para um projeto robusto de regulador de velocidade faz-se ndoessdtencdo de um modelo
dindmico que represente a velocidade do rotor prindipabb a influéncia do acelerador do motor,
uq, € do acionamento do coletivo, representadoypgr. Na forma mais geral, o modelo em espaco
de estados que relaciona estas variaveis € dado por

x(k+1) = £ (x(k), ua(k), umr (k) ,
Q(k) = h(x(k)).
Nesse sentido, o vetor de estade sua equacéo de dinamitaevem ser identificados. Como

esse caso geral é de dificil solugéo, é assumido que o rotor operarentiéouma condi¢do nominal
modelada por

Q=Q+dq, (4.1)
ua - aa + 5ua7 umr - ﬂmr + 5Umr7

em que&s, i, €, representam os valores nominai&gd,,, €4, 0S pequenos sinais respectivos.

Assim, utiliza-se o seguinte modelo em tempo discreto para pequenos sinais

A(g)da(k) = Balq)dy,, (k) + Be(a)dy,,, (k), (4.2)
em que
8y, = sin (Kqby, + aq), (4.3)
8y, = sin (K.by,,, +ac),
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eq !, o operador de atraso. As fungdes senoidais (4.3) procuranedeserforma nio-linear com
que os servos do acelerador e do coletivo interferem no helicOptate. nibdelo de atuacao néo-
linear tem procedéncia na geometria do sistema de servos, em que deslosaargulares sao
transmitidos por hastes para o0 motor e para as pas (Figura 3.2). Sewefpasdk’,, K., a, € a.
devem ser obtidas no algoritmo de identificagéo.

Por fim, vale também destacar que, neste modelo, despreza-se a dinasngawas digitais,
considerados muito rapidos quando comparados a parte mecanica do b&in8alhouver alguma
influéncia de baixa freqiéncia, esta seria capturada pelo modelo de idediifimatematica.

A partir dessas definicdes, foi implementado um procedimento iterativo deficecdo do mo-
delo representado por (4.2)-(4.3). Este procedimento €, na veutad®eétodo hibrido envolvendo
identificacdo linear e determinacao dos pardmetros da por¢ao ndo-bnesintulated annealingO
algoritmo é composto das seguintes etapas:

1. Inicializa-se os parametros da por¢cado nao-linéar K., a, € a., assim como a temperatura
inicial do simulated annealing

2. Para cadaiteracédo= 1,2, - - -, sdo realizados o0s seguintes passos:

(a) Nai-ésima iteracéo deimulated annealingbtém-se um conjunto candidafé,, K,
aq, a.}; para a por¢cdo nao-linear representada por (4.3).

(b) Determina-sé,_ed, ;

(c) Calcula-se o0 modelo linear (4.2) correspondente, a partir do métoidemtéicacdo em
sub-espacos, disponibilizado p&gstem Identification Toolbao MATLAB R);

(d) Avalia-se o custo associado, dado por um critério de erro quauiratic

(e) Atemperatura deimulated annealing reduzida en2%;

3. O resultado & o modelo de menor custo.

4.2.2 Projeto dos controladores

Esta se¢do apresenta as estratégias de controle da velocidade dwatiolas: polinomial e
regulador linear quadratico.Ambos reguladores possuem verstes sem acao integral. Eles sdo
projetados para o modelo dindmico de pequenos sinais dado por (4.8)taqgaelindmica do sistema
em torno da operacdo nominal. As entradas e saidas dos controlaione®osessadas conforme
(4.1) e (4.3).

4.2.2.1 Polinomial com modelo de referéncia

O projeto do sistema de controle por modelo de referéncia foi baseadogexpnento descrito
em (ASTROM; WITTENMARK, 1995). Entretanto este procedimento foi estendido para a regulagéo de
um sistema de duas entradas e uma saida, dado por (4.2).
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Sendo o modelo polinomial descrito em (4.2), o regulador linear é dado Iedo fi
R(q)d,, (k) = T(q)d,,,, (k) — S(q)da(k),

em queR(q), S(q) e T(q) s&o polindbmios de ordem apropriada. Desta forma, tem-se as seguintes
equacdes para o sistema em malha fechada:

Assim, dadoA.(q), o polindmio caracteristico de malha fechada desejado, obtégnesg pela
solucdo da equacéo @eophantine

A(q)R(q) + Ba(q)S(q) = Ac(q).

Em seguida, obtém-sg(¢) de modo que em regime permanente o sistema apresente resposta
nula a uma entrada constanté/a (k) resolvendo

Bo(1)T(1) + B.(1)R(1) = 0.

O procedimento acima néo permite alocar todos os zeros do sistema em madlua fdsto seria
possivel por meio de um aumento de ordem para o polind@i9. Entretanto, para uma lei de
controle causal, a ordem d¥¢) deveria também ser maior, deixando mais complexo o projeto. Para
obter uma acao integral no controlador, fazi@) = (¢ — 1)R(q)’ e segue-se um procedimento
similar ao apresentado emTROM; WITTENMARK, 1995).

4.2.2.2 Regulador linear quadratico

No presente caso, 0 sistema identificado dado por (4.2) pode ser esciibonma espaco de
estados

x(k + 1) = Fx(k) + Gady, (k) + Gedy,, . (k),
o (k) = Cx(k). (4.4)

O regulador linear quadratico que minimiza o custo
o0
V(x,0, k) => x()7Qx(i) + 8, (1) R, (i)
i=k

€ conhecido na literatura como regulador linear quadratico de regime partearkste regulador é
obtido por uma realimentacao de estados cujo ganho de realimentacgédo é deterpala resolucao
de uma equacéo algébrica de RiccRDRATO; ABDALLAH; CERONE, 1995). No caso especifico deste
trabalho,x € estimado por um filtro de Kalman linear, resultando assim em um reguladar line
guadrético gaussiano (LQG).

A presenca de uma perturbagdo constéfjte impede que a resposta em regime permanente de
dq seja zero. Diante disso, uma das alternativas possiveis é a utilizacdo dgulador 6timo com
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acao integral (JORATO; ABDALLAH; CERONE, 1995), p.55). Tal método torna-se eficaz na rejeigéo
de perturbacdes desconhecidas de valor constante. Para detitiizia-se a seguinte representacao
estendida de variavel de estado

z(k) =

x(k+1) —x(k)
Cx(k)

para a qual obtém-se o modelo

F 021
C 1

z(k+1) = 1 (8, (k+1)).

Umr

] 2(k) + m (Fha b+ 1) = 61, (8)) +

Mg (K)

Com esta representacéo, a minimizacéd'de, 7, , k) é obtida pela lei de controle

K3
q—1

(5;(1 (k) = —KLQX(k> — CX(Z{?)

4.2.2.3 Regulador PI com ganho direto do coletivo

Uma vez que o modelo identificado também inclui a dindmica da pertubacéo tieccplancipal,
€ razoavel tentar compensar o efeito das perturbagfes na saidanchdawtaa acédo de controle que
aja contra esse efeito. Além disso, o fato de nessa ultima re-identificags® dbtido um modelo
linear em torno do ponto de operacdo nominal também facilita a compensapadurbacéo.

Para fazer a compensacéo do efeito de regime permanente causatia perturbacao constante,
calcula-se 0 ganho necessario para entrada de controle que newsabzarro de regime para uma
dada perturbacgéo. Esse ganho pode ser obtido pela razdo dos Béhtas funcdes transferéncia de
cada entrada. Dessa forma, para o sistema descrito em (4.2), o termehdodjy@tou s que deve
ser adicionado a lei de controle é dado por:

B.(1)/A(1)

B B.(1)
urr®) = =g 1) /A1)

Uy (k) = — =S tmr (K). (4.5)
a(1)

Entretanto, foi notado em alguns testes para coleta de dados usadestifcétdo que alguns
fatores, como por exemplo a regulagem das agulhas do motor e até mesmo a destombustivel
utilizada, alteravam os ganhos das funcdes transferéncias de ¢estdaeprincipalmente o da per-
turbacao, fazendo com que o ganho do termo direto mudasse considerate. Isso também pode

ter sido uma das causas da deterioragédo do LQG anteriormente projetado.

Uma maneira entdo encontrada pra facilitar quaisquer ajustes devidosenpsgnudancas no
sistema e assegurar um bom regulador de velocidade foi utilizar um Basepo mesmo usado para
levar o rotor & velocidade nominal de rotacao, porém agora acresderddermo com ganho direto
do coletivo para melhorar a rejeicdo a perturbagdo. Além disso, pass ®do o procedimento
de identificacdo para o calculo do ganho direto da perturbacgéo, foufeifarocesso de identificagédo
deste ganho online, logo apés a partida do rotor quando este atingdaaidade nominal de rotacao.
Como o interesse € de apenas compensar o efeito de regime permanenterdagéo, aplica-se um
pequeno degrau na entrada de perturbacéo e espera-se estabiilaidade, calculando o ganho
relativo a essa entrada. Depois 0 mesmo procedimento é feito para a elat@cklerador. A razdo
desses ganhos é o novo ganho direto do coletivo.
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Esse procedimento, ndo precisa ser feito a cada vez que se faz a gantatar, mas toda vez
guando se achar necessario ajustar esse ganho devido a algumgemagoilaalteracdo no sistema,
ou até mesmo quando de uma mudanca na qualidade do combustivel utilizadaituido éssa
identificacdo podera ainda ser feita quando com o helicoptero em stde,dandecolagem.

4.3 CONTROLE DE GUINADA

A guinada refere-se ao movimento rotacional da aeronave em tornoaieegiical do seu sistema
de referéncia no centro de gravidade. Em helicopteros, a guinadaéasubsistemas mais instaveis
e por isso seu controlador é de suma importancia na estabilidade, visto bpgue eompensa o
torque do rotor principal pelo rotor da cauda. Por causa também dtsseale escala, helimodelos
tendem a ter uma grande relacdo emplxércia GAVRILETS; METTLER; FERON 2002; JOHNSON
1980), e a dinamica da guinada torna-se ainda mais instavel. De fato, elotB&Morris (1995),
que utilizou um controlador robusto para atitude, percebe-se que adguassui respostas mais
oscilantes do qualquer outro movimento de atitude.

Como o controlador de guinada tem a tarefa primordial de contrapor cetdiatotor principal,
€ evidente que a principal perturba¢éo na guinada sejam as variaci@eguk fornecidas pelo motor
ao rotor principal. Entretanto, para o controle do rotor principal, duasiaigens sdo geralmente uti-
lizadas. A primeira consiste em manter constante o acelerador num detaeyvathat que equivale a
um torque constante fornecido ao rotor. Na segunda abordagem, atitizade trabalho, um regula-
dor é projetado para manter a velocidade do rotor constante variamdacséerador. Como visto na
Secédo 2.2.2.1, as vantagens dessa metodologia referem-se as néalilesegeradas pela variagédo
da velocidade que dificultam o desacoplamento do sistema e projeto de atorslaPor outro lado,
Johnson (1980) relata que assumindo a velocidade do rotor constadse)gas no empuxo pelo co-
mando coletivo em resposta a um movimento vertical causariam uma peéoireaguinada, devido
a variacdo do torque causada pelo regulador de velocidade do roiguaio que se a velocidade
do rotor ndo é fixa, as mudancas de empuxo seriam absorvidas por torbggEio na velocidade
do rotor ao invés de um deslocamento de guinada. Dessa forma, noreasotp deste trabalho, a
principal perturbac&o no controle de guinada é, ainda que indiretaroestmando coletivo do rotor
principal.

4.3.1 Identificacéo

Para o procedimento de identificacdo da dindmica de guinada, ambos movicemtagem
e arfagem foram restringidos mantendo-se fixas suas juntas, enauentojunta de guinada foi
limitada para uma excursao de 180 graus.

Uma vez que helicopteros sdo inerentemente sistemas instaveis, um contPol2ze@on cascata
foi sintonizado de formanline para o procedimento de identificagdo. A arquitetura consiste de um
controlador Pl para a velocidade de guinada e um PD mais externo pardrole da posicao de
guinada como mostra a Figura 4.4. A facilidade de ajuste em tempo real ecidealeede rejeicdo de
perturbacao dessa estrutura foram Uteis uma vez que o desemperdmirdador péde ser avaliada
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na medida que a velocidade do rotor era elevada, pouco a pouco, ag@@awminal.

\Ijref . \fo wir

> PD —?_- Pl |—|Plant Tv
T

Figura 4.4: Controlador PID em cascata.

Para o projeto de controladores mais avancados com desempenhaddsetjsfanecessario obter
um modelo que descreva a guinada como funcéo do coletivo do rotouda:Ga e coletivo do rotor
principalu,,,,». Como a principal tarefa de um controlador de guinada é compensare tdog otor
principal, mantendo a guinada da aeronave estacionaria, um modeloygaogidade de guinada
€ mais representativa. Nesse sentido, 0 modelo dinamico em sua forma rabésdpato na seguinte
forma em espaco de estados:

x(k+1) = (x(k), ug (k), umr (k) ,

(k) = h(x(k)).

Como no caso do rotor, assume-se que o helicoptero opera em torno @enaigio nominal,
como vbo pairado, modelada por

b=1+0,, (4.6)

Uty = Uty + Ouypy  Ump = Uy + Oy

em qua/}, Uz € Uy SA0 0S pontos nominais de operagéfg &)y, €0y, S40 as variagdes. Assim,

0 seguinte modelo discreto em torno do ponto nhominal de operacéo pcetam&gado:
A(Q)%}U“) = Bir(q)0u,, (k) + B (0)0u,,, (k). (4.7)

O experimento de identificacéo foi realizado variando-se os sinaisaténefa de posicédo dos an-
gulos, implicando em mudancas no coletivo do rotor de cauda atuado petolador de velocidade
na malha mais interna. Como € desejado uma boa performance mesmo solapéesidrvindas
do coletivo do rotor principal, este foi excitado aleatoriamente dentro da de operacdo de vbéo
pairado.

4.3.2 Projeto dos controladores

Embora o modelo identificado represente as dinamicas de velocidade ddagjuindesejado
controlar o angulo de posi¢do de guinada também. Isso pode ser feitospale uma estrutura em
cascata como a apresentada ha Figura 4.4 ou estendendo o sistemégpana otlodelo para posigdo
de guinada, o que requer apenas um controlador.

Dessa forma, o sistema identificado descrito por (4.7) pode ser reescfitonma de espaco de
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estados:

x(k + 1) = Fx(k) + Gpduy, (k) + Grndu, (k).
5,(k) = Cx(k), (4.8)

em que o vetor de estadrsefere-se ao modelo linearizado e tem a mesma orded{geem (4.7).

Se um estado de pequenos sinais para o angulo de guipaladicionado, o sistema pode ser
descrito com uma nova variavel de estagb) = [x” (k) 5,7

0 z(k) + [Gtr

z(k+1) = S

5ut'r +

0 0

Gmr] -

ns
oy (k) = @z(k),

em queT é o periodo de amostragende= [0 1].

Os controladores foram projetados baseado nesse modelo de peque®, que representa as
dindmicas de guinada em torno do ponto de operacao. As entradastdeecersaidas sdo tratados
de acordo com (4.6).

4.3.2.1 Controle linear quadratico

Como no projeto de regulacéo da velocidade do rotor, sendo o sistemdadpec (4.3.2), o
regulador quadratico de regime permanente é o que minimiza a funcéo de custo

[e.9]

Ouugys K Zz (i)' Qz(i) + du,, (1)) T RSy, (i)
i=k
Este regulador é obtido por realimentacao de estados, em que os gamhafslados resolvendo-se
uma equacdo algébrica de Riccati corresponderd®ATO; ABDALLAH; CERONE, 1995). Também
nesse casw; € estimado por um filtro de Kalman, resultando em um regulador linear dicadra
gaussiano (LQG).

Entretanto, o objetivo do regulador linear quadratico é levar todos cdosspara zero. Se ha
uma entrada de referénciék), esta pode ser alcangada pela adigdo de um ganmailtiplicando a
entrada de referéncia que leva o sistema para uma desejada saida (videlF5yy Esta metodologia
€ amplamente utilizada e detalhada em Franklin, Powell & Workman (1998). d& ledntrole é da
forma:

u(k) = —Kx(k) + Nr(k). 4.9)

4.3.2.2 Acéo Integral

Incertezas associadas ao modelo e a presenca constante de p@esipacresultam em um
erro de regime permanente na saida. Para tratar esse problema, unageimocdnsiste em incluir
uma acéo integral no controlador 6timo. Geralmente, uma forma padrao deismar uma acao
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Figura 4.5: Block diagrams for the reference input structure

integral baseia-se no aumento da planta para incluir os estados do integaacalimentacéo de
estados.

Assim, a acéo integral do erro de saida pode ser obtido usando o astaeiotado

(k) = z(k ;1) - z(k)] |
z(k)

que resulta no seguinte modelo em espaco de estados

F, O3><1
k+1)= k 410
vk = [ (k) (4.10)
_Gr
) My, (K)
_G i
+ m]d;mr(kJrl)Jr r(k).

Dessa forma, para o sistema aumentado, a minimizaca®(den,,., k) € obtida pela seguinte
lei de controle
Ouy, (F) = —Kaz(k) —

(Pz(k) —r(k)), (4.112)
em queK,, K> compdem o ganho calculadgy; . 4 = [K1[; <3 K2] do sistema aumentado

Enquanto que o segundo termo em (4.11) tende a levar o sistema paregaaiafeo primeiro
termo representa o regulador que leva os estados para zero. Par iisgmrtante incluir o ganho
como em (4.9), em qud’ deve ser agora calculado cdy .

Outra metodologia avaliada para adicionar uma acao integral é baseadaten&NGindes
(2004). Esta consiste em adicionar um PID a um controlador inicialmenjetamto que estabiliza o
sistema e no qual ndo possua nenhuma acao integral. Isso se torna ([gds=talidade de colocar
um acaaanti-windupsem afetar a estabilidade de malha fechada.

4.3.2.3 Ganho direto da perturbacéo

Uma vez que o modelo identificado também inclui a dinAmica do coletivo principakoével
tentar compensar o efeito da perturbacéo na saida computando-se onda agftrole que contra-
ponha esse efeito.

Para compensar o efeito de regime permanente de uma pertubacgao cpagjant® necessério
na entrada de controle que neutraliza o erro de regime permanente pdaalawalor de pertubacao
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é calculado. Este ganho pode ser obtido pela razao dos ganhos D@ ¢i@ss transferéncias de cada
de entrada.

Para o sistema descrito por (4.7), esse ganho é dado por

_ —1
upp(k) = — %((II _];))—1(2:: Uy (). (4.12)

Dessa forma, a lei de controle completa é dada por:

fl (@2(k) — r(k)) + Nr(k) + up (k).

Ou, (K) = —Kaz(k) —

4.4 CONTROLE DE ARFAGEM E ROLAGEM

Enfim, esta secéo trata do controle dos movimentos de arfagem e rolageemtes ao comando
ciclico do helimodelo. Como visto na secdo 1.4 o comando ciclico atua na inclidac@mjunto de
pratos oscilantes gerando diferencas de empuxo no rotor quandordgadtdos angulos das pas em
determinadas posi¢cfes no ciclo de rotacdo. Dois servomotores atuanimacia desse conjunto
de pratos sendo que um deles inclina-o para frente ou para trasggenanmomento no rotor em
torno do eixo lateral sobre plano do rotor, paralelo ao gira Figura 4.1 e teoricamente, devido a
precesséo giroscopica, levando o helimodelo a movimentos de rolagem.ufté seyvo inclina o
conjunto lateralmente, gerando momento em torno do eixo longitudinal e urqgigge movimento
de arfagem. A combinacéo desses dois servos pode inclinar o pratcatgmeyudirecdo permitindo
também ao helicéptero mover-se em qualquer direcdo num plano.

4.4.1 Histérico do procedimento de controle da atitude

Cabe relatar aqui um breve histérico dos procedimentos de controle dieatlongo do projeto
a fim de melhor situar os resultados e conclus@es obtidos.

Inicialmente, visando o controle cascata com controladores sepafadéberado o grau de
liberdade da junta para movimentos de arfagem limitados inicialmente a um anguioarde5°
positivo ou negativo, deixando-se fixo apenas o movimento de rolagemseguida, buscou-se
ajustar experimentalmente um PID para estabilizac&o e controle da arfaggradagsse ser utilizado,
como no caso da guinada, para um procedimento de identificacdo e pm®jetmtioladores mais
avancados. A estrutura PID em cascata com um Pl de velocidade e yar&posicdo como feito
para a guinada (Figura 4.4) foi utilizada. Entretanto, devido aos ben#ados encontrados com
essa estrutura PID em cascata suscitou-se adota-la definitivamente.

Em seguida, o mesmo procedimento foi feito para a rolagem, fixando-seaadgirarfagem e
liberando-se a da rolagem. O resultado para o controlador PID entatescdém foi bem satisfato-
rio.

Assim, foram liberadas ambas juntas de arfagem e rolagem para aval@géata dos PIDs
ajustados, porém a estabilidade do sistema ficou bastante deterioradzspostas oscilantes e con-
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trole de seguimento da referéncia prejudicado. Alguns ajustes dos perifeeam tentados, mas
pouca melhoria foi obtida.

Em vista do ocorrido, isto €, dessa influéncia mitua dos comandos latemgltedtinal do ciclico
na arfagem e rolagem, decidiu-se fazer um controlador Unico parassanioo de melhor tratar os
acoplamentos existentes entre eles. Para tanto, um modelo que leve emssestamplamentos
torna-se necessario. Dessa forma, simples PDs para controle diraisici@opde arfagem e rolagem
foram ajustados para um teste de identificacdo. Esses PDs reduzitemt@ade de parametros de
ajuste em relacdo aos PIDs em cascata e permitiram ainda um controletalaatitude.

Um modelo com duas entradas, s € u,.;, € duas saidas, velocidade de arfa@em/elocidade
de rolagemy, foi identificado e validado. A partir entdo do modelo estendido para moaigular,
foram projetados controladores dos tipos PID e linear quadratico, c@m&cao integral.

Infortunadamente, ao fim da primeira avaliacdo experimental de um doslediores, na qual
estava sendo testado um controlador linear quadratico sem acéo integaafalha do motor fez o
helimodelo perder sustentacao entrando em regime de instabilidade e andsionchoque das pas
do rotor na fuselagem da cauda do helimodelo. O problema muito provavelfoecéeisado pelo
sistema de exaustdo que neste caso ainda apresentava pouca vawiEmeocab motor quando de
uma maior exigéncia de torque por uma pertubacédo do coletivo.

As pecas foram substituidas, porém as novas pas, de madeira maispEyas@am bem mais
que as as anteriores, incitando novas identificacGes e projetos ddepati@ a velocidade do rotor,
para o ganho direto do coletivo no controle de guinada, e para arriagelagem. Nesse processo
um acidente semelhante, fez com que, além de se substituir as pecas maezpmaistema fosse
aperfeicoado quanto ao sistema de exaustao (vide secao 3.3)e aumasgarinitacdo da excursao
de arfagem e rolagem para’.

A partir dai, os testes para identificacdo da arfagem e rolagem foramags. Foi entdo quando
se percebeu que os comandos para os atuadores do ciclico estaetognoa software em todos 0s
testes ja realizados, isto €, 0 servomotor que teoricamente devia atuaagenadstava na verdade
atuando mais na rolagem e vice-versa. O fato foi comprovado segundimoal do fabricante e
féruns especializados pesquisados.

A explicacdo mais provavel decorre do fato do helimodelo estar fixado abas® De fato,
a plataforma implica forcas de reagéo na fuselagem que podem alterganaictindo sistema em
comparacado com ele solto. Além disso, o helimodelo é forcado a girar esmdorponto de apoio
criado pela junta e as forcas de empuxo do helicéptero podem gerar msraentorno desse ponto.
Apesar de se ter buscado alinhar o eixo do rotor principal com o pordpale da junta, € possivel
gue haja pequenos desalinhamentos. Outro fator € que o proprio empurtod da cauda para
compensar o torque do rotor principal cria um momento de rolagem no helmmode

Para avaliar melhor esses efeitos um teste foi realizado variando-seuaedgprotor principal
pelo comando coletivo, mas mantendo-se a velocidade nominal de rotagdee téste, pequenas
variagdes no comando ciclico tanto da arfagem como da rolagem foraradmgicom diferentes
valores do coletivo. Os resultados mostraram que para valores de &afgtivo de inclinacdo das pas
préximo de zero, os atuadores ciclicos operavam seus respectivimsentns corretamente. Porém, a
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medida que angulo das pas era elevado para préximo do valor de védopaisa&omandos invertiam
seus papéis. Isso de certa forma, comprova a influéncia do empuxoamaichrdo helimodelo fixo
a plataforma de testes, além de justificar o forte acoplamento encontrad@emsrdois comandos,
obrigando-nos ao controle MIMO.

Apesar de tudo isso, uma identificagdo para um modelo de duas entradessattlas foi refeito,
bem como o projeto de alguns controladores e sua avaliacdo experimentaiteNto do Projeto
CARCARAH, sera possivel testar os controladores aqui projetadasresimulador como maneira
de avaliar previamente o comportamento com o helimodelo solto.

4.4.2 ldentificacao

O procedimento de identificacédo foi realizado a partir de dois PDs previaragrstados para
controle de posicado da arfagem e da rolagem. Para os testes todos gatiesle liberdade da
junta estavam liberados. O controlador de guinada composto LQG-Pllilfieado. Como nao
h& uma fonte significativa de perturbagédo externa na arfagem e namglagas somente um forte
acoplamento entre eles, o modelo mais geral utilizado é dado por

x(k+1) = (x(k), varr(k), uror(k))

Como no caso da guinada, foi identificado um modelo para velocidadéagngma vez que a
atuacédo do ciclico de um angulo diferente do valor neutro provoca untexagao de arfagem ou
rolagem equivalente, e ndo um deslocamento angular fixo.

Assumindo que que o helicoptero opera em torno da condicao de vodqasg &,
0=0+0; ¢=0+40, (4.13)
Uarf = Uqrf + 5u,”f> Upol = Upol + 5uml,

emqued = ¢ = 0, Uqrf € Uro SA0 0S respectivos valores nominais do ciclico, o seguinte modelo
discreto foi empregado:

x(k+1) = Fx(k) + Gan(Suarf(k) + GrotOu, o (),

[59
%
Basicamente, o experimento consistiu em variar os sinais de referénaaida@égpdos angulos de

arfagem e rolagem, primeiramente apenas arfagem, depois apenasirelpgefim os dois simulta-
neamente.

(k) = Cx(k). (4.14)

4.4.3 Projeto dos controladores

Como é desejado controlar a posicao dos angulos de arfagem e rolaiged) aorientacdo do
helicoptero no espaco, podemos reescrever (4.14) estendenda-anpanodelo de posicao angular
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com o estada (k) = [xT (k) dp(k) d4(k)]T:

F 0 Garf GI‘OI
k+1 Oy Oy
( + ) TSC I ( ) [ 0 ] arf+[ 0 ] ol

——
F/
0,
[ 9] (k) = ®z(k),
0

em queTs é o periodo de amostragende= [0 I].

Os controladores foram projetados baseado nesse modelo de pegurei®, que representa as
dindmicas de arfagem e rolagem em torno do ponto de operacdo. Ergradédas séo tratados de
acordo com (4.13), neste caso 0s angulos e suas variages saplguaigez que o valor nominal
das taxas de arfagem e rolagem sé&o nulos.

4.4.3.1 Controle linear quadratico

Sendo o sistema descrito por (4.4.3), o regulador quadratico de regimarmarte é o que mini-
miza a funcao de custo

V(Z7 [5uarf u'rol 7 Z 4 TQZ [ Uqrf 5urol]R[5uu,'rf 5urol]T' (415)
1=k

Este regulador é realizado por realimentacéo de estados, com os galtiitesdos por uma equa-
¢do algébrica de Riccati correspondemerATO; ABDALLAH; CERONE, 1995). Também nesse cago,
€ estimado por um filtro de Kalman, resultando em um regulador linear dicadyaussiano (LQG).

Um ganhoN da entrada de referéncia também é calculado para levar o sistema a sajddale
em regime permanente. De acordo com Franklin, Powell & Workman (1888} ganhdN é dado
pelasn primeiras linhas d&N, sendon a ordem de':

, _
N_|F-TT 0] (4.16)
i 0 I
A lei de controle é dada por
u(k) = —K(x(k) + Nr(k)) (4.17)

em queK é dada pela eq. de Ricatti equivalente a minimizacéo de (4.15).

4.4.3.2 Acao Integral
Seguindo a abordagem feita para a guinada, uma agéao integral podesiela aumentando-se
a planta para incluir os estados do integrador na realimentacao de estados.

Assim, a acao integral do erro de saida pode ser obtido usando o estaelatado

z(k+1) — z(k)
k) ’

vik) = ®z(
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gue resulta no seguinte modelo em espaco de estados

T\ | Ougpy (b +1) = O, (K)| | O
v H [awi(k $1) b, <k>] ! H "

F' 0

v(ik+1) = g

n[uarfurol] (k)

Dessa forma, para o sistema aumentado, a minimizac&iddey,,, ;. € obtida pela seguinte
lei de controle

[%W(k) (®z(k) —r(k)), (4.18)

5“1‘0l (k;)
em queK, K5 compdem o ganho calculad$ do sistema aumentado.

] = lez(k:) —
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5 AVALIACAO EXPERIMENTAL

5.1 CONTROLE DE VELOCIDADE DO ROTOR

O manual do Raptor30 fornecido pelo fabricante recomenda uma veleaittaderca dé500
RPM para vbos pairados e d800 RP M para vbos acrobéticos. Entretanto, com pas de madeira,
como é o caso, a velocidade ndo deve ultrapasgdr RPM. Além disso, segundo o fabricante, o
helicoptero mantém-se emoveringcom um angulo coletivo da pa por volta@fee, dada a regulagem
das hastedifiks), isso equivale mais ou menos a posi¢ao central do servo atuador theccole

Dessa forma, como também néo é intencdo desse projeto fazer acrobaasaderou-se como
ponto de operacdo nominal, os valores referentes ao estado vompaEtae, velocidade de rotacéo
do rotor principal ded500 RPM que, no rotor de cauda onde se encontra o sensor, equivale a cerca
de 6855 RPM ou, arredondandd,15 Hz e angulo coletivo dé°. Assim temos:) = 115 Hz e
Ume = 50 (lembrando que:, andu,,,,, assumem valores normalizados eritee100).

5.1.1 Processo de identificacdo

Para realizar a identificacdo, um controlador Pl ajustado manualmenteddo yara levar o
helicéptero a operar em torno da regido nominal.Este regulador Pl féadgupara grandes sinais,
possuindo baixo ganho integral e maior constante de tempo em malha fethmdavez alcancada
esta regido, aos 60 segundos de experimento, o controlador foi deslipantendo-se, = i,.
Alguns segundos depois, foram gerados degraus de amplitude aleatdyja e 6,,,,,.. Dos dados
obtidos, apenas aqueles correspondentes ao intervalo de tempéegrti€0 s foram usados na
identificacdo do modelo. O restante, apé8 s, foi usado para validacdo. A Figura 5.1 apresenta os
dados do procedimento de identificacdo para um modelo de segunda Queegipyesentou resultados
satisfatorios. Pouca melhoria foi obtida para modelos de ordem superior.

5.1.2 Regulacao de velocidade do rotor principal

Os reguladores de velocidade foram projetados segundo 0s pardatedigo:

e Regulador polinomial com e sem integral :
A(q) = ¢° — 2,6¢% + 2,235q — 0, 6335.

e LQG sem acéo integralQ = C'CeR = 1.

e LQG com acéo integralQ = C'7'C’-5-10*eR = 10 comC’ = { C 1 }

Na Figura 5.2 (a) sao apresentados os resultados experimentais, apiidos desligamento do
regulador Pl responsavel por levar o sistema na condi¢cdo nominal, desintithy ao procedimento
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Figura 5.1: Dados do procedimento de identificagéo

de identificacdo. Estes resultados também incluem um outro reguladqudtadem usando o modelo
identificado para pequenos sinais, tendo como entrada apenas o galoddadeiq, e saida,, .
Seu ajuste foi feito de modo a ter a resposta mais rapida ao degru desem sobre-passo. Na
Figura 5.2(b) séo mostras as entradas de conifole de perturbacadj, .

E importante mencionar que os testes com os controladores foram reslkradmndicées expe-
rimentais distintas daquelas em que se realizou o experimento de identifidalgiidestacar também
que, devido as saturagfes de seguranca induzidag era constante de tempo do sistema, a presenga
do termo integrador naqueles controladores com acao integral é indipadas para operacdo em
regibes proximas ao ponto de operacdo. Quando essa condicdoatdbedts, o controlador sem a
acao integral é utilizado.

Entre todos resultados obtidos, agueles que apresentaram melhor eelsenppincipalmente em
termos de resposta em regime permanente, mas também em relacdo ao regitedardoram en-
tdo, submetidos a outro teste, em que as perturbagdes foram variadasaieente a cada segundo.
Este novo experimento corresponde a uma situacdo mais realista, pois, sistamma de controle
em cascata, a perturbaggp sofre alteragdes com grande freqiiéncia, devido ao controladtii-de a
tude. Como se pode observar na Figura 5.3, tal experimento acusoupenasdade do controlador
LQG.

Por fim, a Figura 5.4 mostra o resultado do controlador Pl com o ganho dagperturbacéo
do comando coletivo, bem como o procedimento de identificacdo desse. ddote que logo apds
a velocidade estabilzar-se no seu valor nomihéh, Hz, um degrau de cinco unidades € aplicado
no coletivo e, trinta segundos depois, € aplicado um degrau de mesma meagmitacelerador.
O calculo do ganho é obtido pela razédo das diferengas de velocidadlesaga degrau, e essas
diferengas séo calculadas através da média da velocidade rsegundos finais apos tambérh
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segundos da aplicacdo do degrau.

No presente caso, o ganho calculado foiodé5 e sua eficicia pode ser comprovada quando
da aplicacéo de varios saltos bruscos no comando coletivo, a velocidfide pequenas variacoes.
De fato, percebe-se pelo grafico dos atuadores, que esse gaetwoddirperturbacdo leva o sinal
de controle, o acelerador, para préximo do novo ponto de operacdaipanovo valor de coletivo.
Dessa forma, o tempo de resposta do sistema para uma perturbacdo ¢o tmief-se bem mais
rapido quando comparado a utilizacao do Pl simplesmente.

5.2 CONTROLE DE GUINADA

5.2.1 Processo de identificacdo

Para o procedimento de identificacdo, o helimodelo foi levado para regifiona das condi¢cdes
nominais de vdo pairado, que, segundo manual do fabricante, recavendidade do rotor principal
Q) = 1510RPM e coletivo principal por volta dé degrees que equivale ai,,, = 50. Feito isso,
comeca entdo entdo o procedimento de identificacao fazendo variarémoidede posicdo do angulo
de guinada e o coletivo principal num intervalo de 160 segundos. Mdtedgados foram utilizados
para identificac@o e a outra metade para validacdo. A Figura 5.5 (a) mostesaéncia de posicdo e
(b) as entradas referentes aos coletivos do rotor de cauda e dpniatpal. Dos dados coletados,
os valores referentes aos primeiros 80 segundos foram usadosaedlipnento de identificacdo e o

restante foram reservados para validacdo do modelo.

O modelo linear foi calculado usando o algoritmo subespaco disponivalbatgde identificagdo
de sistemas do MATLAB. Os valores de ponto de operacgéo adotados correspon&enﬂaieg/s,
Uy = 0. Uy € assumido como o valor médio durante o experimento de identificacao. A Bigura
(c) mostra os dados obtidos pelo procedimento de identificacdo para unfordeds=gunda ordem,
o qual mostrou resultados satisfatorios. Pouca melhoria foi obserasganpdelos com ordem mais
elevada.

5.2.2 Controladores de guinada

Quatro controladores distintos de guinada foram avaliados experimentalmenPID ajustado a
partir do modelo identificado, um LQG com acéo integral por aumento do sistemaG com acao
integral pelo método de dois estagios, e o controlador em cascata usadot@ste de identificacao.
Os parametros de projeto desses controladores foram:

° PID:Kp:G,Kizlande:Z
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e LQG com acao integral aumentando-se os estados:

i®)
Il
o o o o
o o o o
o~ o o
—_ o o o

e LQG mais blocoPID Q =50-CT'C,R =1, K, =10, K; = 6 andK; = 0.
e Pl e PD em cascata:

Pl K, =2, K;=1,

PD:K, =8, K4 =5.5.

Durante os experimentos, o regulador LQG de velocidade do rotor foiagdlipara manter a
velocidade do rotor constante em seu valor nominal. Todos os testesfatasmrapos o helicoptero
entrar na condicdo nominal de operacéo, perto do voo pairado. Osdeststiram em aplicar uma
referéncia tipo degrau e, posteriormente, uma seqiéncia aleatdria gesvadaccomando coletivo do
rotor principal como perturbagfes. A mesma sequiéncia foi utilizada doa testes.

O caélculo da (4.12) nos da um ganfeedforwardde usf(k) = —0.1331 - up, (k). A Figure
5.6 mostra o resultado para o controlador PID com e sem o ganho diretoletvaa Como os
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Figura 5.6: Comparacéo do efeito do ganho direto do coletivo na rejejgdiduabacao.

resultados mostraram uma boa melhora na rejeicao a perturbacéo, éstdgjarilizado em todos
outros controladores de guinada.

Na Figura 5.7(a) sdo mostrados os resultados experimentais para asoquitoladores de gui-
nada. Como requerimento de projeto, € desejavel uma resposta rapieigran € menor influéncia
da pertubacéo do coletivo. A Figure 5.7(b) mostra as entradas deleanire de pertubacéo,,,.

Os resultados mostram uma boa desempenho do LQG com bloco PID, umee\ez ascilacdes
foram pequenas e usando menor esfor¢o de controle quando cdmparRID em cascata, pois esse
tipo de fendmeno pode provocar o desgaste mais rapido do servo.
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5.3 CONTROLE DE ARFAGEM E ROLAGEM

A Figura 5.8 mostra os resultados iniciais com a estrutura PID em casciétadeqggara controle
da arfagem e rolagem quando analisados isoladamente, mantendo fixa gueméao estava sendo
controlada. Porém, percebe-se a deterioracdo quando postospiaotecsimultaneo desses angulos
de atitude.

Controle PID - apenas arfagem
20 T T T

0 [graus]

I
n
o

20 T T T

@ [graus]
o
T
L

20 1 1
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Figura 5.8: Resultados do controle PID em cascata para arfagem emotagndo analisados sepa-
rados e conjuntamente.

5.3.1 Processo de identificacédo

O procedimento de identificag&o foi feito levando o helimodelo para regi@aleairado conf
=1510RPM, un, = 50, € ciclico na posi¢ao neutra, o que equivaie,g = u,, = 50. Em seguida,
variou-se em degraus as referéncias dos angulos de arfagenyemat@arante uns 400 segundos,
sendo que cerca dos 100 segundos finais foram utilizados apemasgatidacdo do modelo. As
Figuras 5.9 e 5.10 mostram os resultados obtidos para identificacdo de ustordedarfagem e
rolagem antes do acidente com o helimodelo e depois, respectivamenteseNEias graficos a acao
inversa dos atuadores nos movimentos. Para o primeiro, um modelo dela@gdam foi obtido, ja
para o segundo, um de terceira ordem obteve melhores resultados. far@oscalculados usando
o algoritmo subespaco disponivel no pacote de identificacdo de sisterubSTHABD.

5.3.2 Controladores de arfagem e rolagem

Além dos controladores lineares quadraticos com e sem agao integrelluMIMO também
foi ajustado a partir do segundo modelo identificado. Os parametros jééodfiaram:

e LQG:Q=10-CT'CeR=1-10"3"1.

61



R R e e TN o e W

L — Pos. angular ,
— - Referéncia

0 [graus]
B
o O O

[
o O
T
|
I
I

|
=
o
T

‘ ‘ ‘ ‘ | — Pos. angular
— - Referéncia
> T

N
o O

|
N
o

— Real
— ldentificado

v V-

= ' -| — Real -

— lIdentificado
80 T T T T T T

60 -
40
20 | | | | | |
80 T T T T T T

N
o O

|
N
o

\Val

u (%] dpidt [graus/s]d /dt [graus/s] @ [graus]

T 60f
B 40
20 | | | | | |
100 150 200 250 300 350
Tempo [s]

Figura 5.9: Teste e resultado da primeira identificacdo MIMO da arfagetagem.
¢ LQQ=10-87T® eR=1-10"2-1com®’ — [ & 1 }

1 -3
° PID:Kp:6K,KD:075KeK1:0,1KcomK:[ Q4 01]

As Figuras 5.11, 5.12 e 5.13 s&o apresentados os resultados expéasmigtidas. O controlador
LQG foi baseado no primeiro modelo e, cuja avaliacdo terminou com o acidende-se notar que
nesses trés controladores, o acoplamento foi bem condicionado, argaeves controladores atuam
em ambas entradas para controlar as duas saidas.

5.4 AVALIACAO CONTROLE DE ATITUDE

Por fim, a Figura 5.14 mostra todas as saidas controladas para uma avaiggéta do sistema.
Um degrau na referéncia de cada angulo é aplicado para analisasptanaentos envolvidos. De-
pois, uma variacdo no comando coletivo é feita como simulacédo de uma respostamudanca de
altitude, a fim de verificar robustez dos controladores utilizados: um L& @ rotor, LQG-PID
para a guinada e PID MIMO para atitude.

Pelos resultados percebe-se um pequeno acoplamento entre a arferj@gem quando da apli-
cacao do degrau na arfagem. De fato, analisando as entradas ¢ E@jdi@s 5.14 (a) e (b) respec-
tivamente, ainda percebe-se que o atuador da rolagem é o que mais atfayem, contrariando os
principios de funcionamento com o helimodelo solto. Por outro lado, embatmeidade do rotor
tenha variado muito pouco, nota-se a influéncia do acelerador no movineegtindda quando, pela
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Figura 5.10: Teste e resultado da segunda identificacdo MIMO da arfagelagem.

variacdo do coletivo, ocorre pequena oscilagdes no aceleradayenaa. Isso decorre, conforme
esperado, da necessidade da guinada compensar o torque do mieio pato acelerador. Além
disso, durante essas oscilacdes da guinada, percebe-se tambénquerapescilagdo na rolagem,
mas ndo na arfagem. Muito provavelmente esse efeito € também causadxagéla dio helimodelo
a plataforma, uma vez que o empuxo do rotor da cauda tende a rolar o hétirdedelo ao ponto de
apoio criado pela junta ser na parte inferior do helimodelo.

Entretanto, os controladores todos se mostraram bem satisfatoriostido sgre cumprem jun-
tos a funcéo de estabilizar o helicoptero proximo da regido que equivaledas pairados ou de
baixa velocidade. O fato da plataforma nédo permitir movimentos verticais, rs8pemmite avaliar
a atuacao real do comando coletivo principal, uma das maiores pertasbagdalguns subsistemas,
visto que atua diretamente do rotor do helicoptero. Porém, julgando pelas euatradas, a varia-

¢do do coletivo no teste pode estar superatuada simulando um caso extéemuon caso real, essa
perturbacéo seria bem suavizada.
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6 CONCLUSOES

Este manuscrito descreve o desenvolvimento completo de uma plataforma sle fesigeto do
sistema de controle da atitude do helimodelo Raptor 30 V2.0, visando aplicac&ubés aéreos
baseados em helimodelos no contexto do Projeto CARCARAH, cujo objetvooécepcédo de um
prototipo de um VANT para inspecéo de linhas de transmissdo. Nesseoséutsda-se um veiculo
capaz de se manter estavel voando a baixas e médias velocidades &sdmogperacao.

Este trabalho incluiu estudos em variados campos como projeto mecaniammestacao, pro-
cessamento de sinais, identificagcdo de sistemas, teoria de controle espnoee® em tempo real.
Uma plataforma de testes foi projetada, construida para o helimodelo Rapé@ &dquirido. Em
seguida, foi concebida toda a instrumenta¢édo necessaria na platafaorteekmodelo para o con-
trole de sua atitude como sensores, atuadores e circuitos acondicesdd@inais. Um computador
PC foi dotado de um sistema operacional Linux com extenséo de tempdliaatapaz de gerir toda
a comunicacao serial pelo barramento RS-485 com os dispositivos dfoptetae a execucdo dos
algoritmos de controle da atitude, tudo em tempos fixos e precisos. A pantit&te diversos ensaios
puderam ser feitos para estudo do comportamento dindmico da atitude do leddiraatb rotor de
forma incremental, comec¢ando pelo rotor, depois pela movimento de guinaddizafido nos mo-
vimentos de arfagem e rolagem. A metodologia consiste em coletar dadosesrem®ecificos para
identificacdo e projeto de controladores para cada subsistema reladidta grau de liberdade na pla-
taforma. Diferentes estratégias de controle foram estudas e avaliagagidese em conta possiveis
acoplamentos entre 0s subsistemas.

De forma geral, este trabalho proporcionou uma contribuicéo signifiqadineao Projeto CAR-
CARAH a medida que comprovou o bom desempenho no controle da atitudeteddo helimodelo
pela metodologia em cascata, além de validar boa parte da infra-estaroebila, como por exem-
plo o sensor de velocidade do rotor, o circuito atuador, o software deotesap e o protocolo e
interface de comunicacéao.

Um receio que pode surgir ao final é da viabilidade do aproveitamentoahtémg controlado-
res desenvolvidos na plataforma com o helimodelo Raptor30 no prototipmdPCARCARAH.
Embora seja um helimodelo semelhante (Raptor 90), o sistema mudaria de forsidecavel pela
auséncia da plataforma e depois, talvez melhorando essa auséncia, baisidma embarcado a ser
acondicionado ao helimodelo. Por outro lado, o fato de se ter controtaeloreascata e da configu-
racdo de funcionamento mecénico dos helimodelos serem equivalemtaénpeede que a estrutura
dos controladores seja compativel. Possivelmente, seja suficiente repénas alguns ajustes de pa-
rametros, principalmente no caso do rotor e da guinada, casos em qte&ferpla parece ter menor
influéncia. Todavia, vale a pena confrontar a resposta da atuac@o@dmdo ciclico com o helimo-
delo Raptor 30 solto, pois ainda que o controle da arfagem e rolagemtatptza tenha diferido do
esperado, estes ndo deveriam apresentar muitas complicacdes, ha&xistancia de projetos com
bons resultados em helimodelos de padrdao semelhante e que utilizam simmesep#dbados para
arfagem e rolagem.

Apesar dessa influéncia da fixagdo do helimodelo afetando a dindmicadéatla arfagem e da
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rolagem, isso ndo desqualifica a estrutura de controle de controle estecd3e fato, pelos resultados

do ultimo teste realizado para avaliagdo completa do sistema, percebe-ssacopliemento entre as
saidas do sistema e, fato que evidencia uma boa controlabilidade por upiadotmais externo de

posicao, velocidade ou trajetéria.
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Figura A..3: Esquematico do circuito dispositivo atuador dos servos.
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B.. RECOMENDACOES A CERCA DA
METODOLOGIA INCREMENTAL DE CONTROLE DA
ATITUDE DO HELIMODELO NA PLATAFORMA DE
TESTES

B..1 INTRODUCAO

Este capitulo anexo visa descrever pontos importantes nos procedinuotamos durante o pro-
jeto para realizacdo dos testes de identificacdo de um modelo e a postiagdasde controladores
para cada subsistema. Ele estéd organizado da seguinte forma: a se2¢@delBe-se aos procedi-
mentos adotados para identificacdo da dindmica do rotor principal e paraleae sua velocidade,

enguanto que as secdes B..3 e B..4 referem-se respectivamente, a guatasdnovimentos de arfa-
gem e rolagem.

B..2 TESTES COM O ROTOR PRINCIPAL

Segue abaixo alguns pontos importantes e recomendacdes a sereraradositios testes com o
rotor:

¢O helimodelo deve estar bem fixo & uma estrutura rigida, sem qualquerggibardade senéo
a do rotor.

eNO caso de motores a combustao, deve-se ajustar previamente e empiricamesitgio do
servo acelerador que permita dar a partida no rotor sem que gire olsstmé possivel devido
a embreagem centrifuga existente para acoplamento entre 0s eixos do dwtota, em que
0 acoplamento ocorre a partir de uma certo limiar de rotacdo do motor. O vatanttele
referente a essa posicédo do servo deve ser o valor padrao eneiadmiprocontrolador ou
computador.

¢Os servos que comandam o ciclico devem estar em posicdes referanasatuacdo nula do
mesmo, isto €, sem que haja qualquer inclinacdo do conjunto de pratostescildma atuacao
do ciclico com o helimodelo fixo pode empenar a estrutura do rotor.

eEvite aceleracBes bruscas pois as forcas de reacdo podem dantiielimodelo ou a plata-
forma.

eVerificar se estdo reguladas as agulhas de alta e baixa rotacéo naiemémpara helicoptero
segundo recomendacg0es fabricante do motor.

ePara teste de identificagdo em malha aberta, apds atingir a velocidade ndenirahcao,
variar 0 acelerador pequenos valores em torno do valor refereete@dade nominal. Tomar
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cuidado para ndo exceder a velocidade maxima especificada peloriaddeaacordo com o
material da pa, nem velocidades do motor muito baixas em que possa aesaepplamento
entre 0 motor e o rotor.

oE recomendavel incluir, quando da avaliagéo dos controladoresas@ésrminima e maxima
no comando acelerador, a fim do acelerador ndo atingir um valor muito Qa&apague o
motor, ou um valor muito alto que possa ultrapassar a velocidade maxima retaaen

ePor fim, um bom sensor de velocidade é essencial para para o comtnaisd E importante
gue a instalacao do sensor seja robusta a vibracdes e que as medigfasodssjam confiaveis
ou que sejam feitas verificacdes a cerca de discrepancias do valoomedid

B..3 TESTES COM O MOVIMENTO DE GUINADA

A principal dificuldade nos testes de guinada € o ajuste de um controladomanté-la estavel.
Inicialmente, um controlador PD de posi¢cdo com saturagao foi capestalg@lizar, mas o resultado
ficou bastante oscilatério pois o controlador basicamente se restringia aasdesitiga. A solucao
encontrada foi a estrutura PID em cascata com ajuste dos parametopemEgao a medida que a
velocidade do rotor era incrementada por passos. Segue abaixo a logitndmpregada:

eLiberar o grau de liberdade da guinada de modo que eixo de giro da plasafdinhe-se
mais perto possivel do centro de massa do helimodelo, geralmente proxima ato extor
principal.

eLimitar a excursao da guinada, tomando-se o cuidado de amortecer um ipgRECtos nas
limitacBes para que estes ndo sejam nem muito bruscos, para nao darigtianarelo, nem
demasiadamente elasticos, para que o sistema nao fique ainda mais instavel.

eDar a partida suave no rotor até uma rotacao por volta d&250/. A essa baixa velocidade,
a resposta de guinada é lenta para ndo causar danos ao sistema.

eEm seguida, ajustar os parametros do PID até obter um controle satisfdtiona compen-
sacao do torque do rotor quanto no seguimento da referéncia.

elncrementar suavemente a velocidade do rotor de 50 &¥U/ e reajustar os parametros do
PID se necessario. Repetir o procedimento até atingir a velocidade nomwdhdao do rotor.

eCom o controlador PID em cascata ajustado, a identificacdo pode serdigitado-se a refe-
réncia de posicao.

B..4 TESTES COM OS MOVIMENTOS DE ARFAGEM E ROLAGEM

Para os testes com a arfagem e rolagem, os procedimentos descritosfatzaixadotados para
cada grau de liberdade separadamente, deixando-se fixa a rolagaraadiba arfagem, e depois
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fixando-se a arfagem e soltando a rolagem. Somente depois disso édpis p®vimentos foram
liberados simultaneamente.

elLiberar o grau de liberdade da arfagem (ou rolagem) limitando-se as&c@m pequenos
angulos £ 15°).

eDiferentemente da guinada, uma analise feita pouco a pouco incrementaakicidade do
rotor nao é viavel, pois a baixas velocidades o rotor ndo é capaz desgstantacéo necessa-
ria para mover o helimodelo. Além disso, numa velocidade intermediaria o helioGmde
ficar tombando de um lado para o outro, pois comeca a gerar sustengag@upir, mas ndo
suficiente para se manter em equilibrio. Dessa forma a aceleracdo ddewtoser feita de
forma suficientemente rapida até seu valor nominal ou préximo dela paratmlienodelo se
estabiliza.

eDurante a partida o0 comando ciclico da arfagem (ou rolagem) deve figarsiiio neutra ou,
se ja houver um controlador, este ja pode estar atuando. Inicialmente wWwmilZ facil de
ajustar.

eNa partida também o angulo de coletivo do rotor principal diferente de zepodximo ja do
valor nominal de vdo pairado ajuda o helimodelo a se estabilizar mais rapidamente

eTestes iniciais podem ser feitos em malha aberta com pequenos variagéédiab, mas
retornando-se sempre ao valor neutro. Um PD também pode ser faciimesttela, come-
cando pelo parametro proporcional e depois ajustando-se o garivetider

eQuando do teste simultdneos maior cuidado deve ser tomado para evitardescpac causa
de ganhos muito altos, pois a fase ou a taxa com que a fuselagem osciaddifdo rotor,
justamente pelas presenca das pas estabilizadoras, e ainda que haja aolimie@dica dos
angulos de arfagem e rolagem o rotor pode atingir a cauda.
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