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RESUMO

ARQUITETURAS DE INSTRUMENTACAO E CONTROLE PARA UM PROTOTIPO DE
ROBO AEREO BASEADO EM UM HELIMODELO

Autor: Ener Diniz Beckmann
Orientador: Prof. Geovany Araijo Borges, ENE/UnB
Programa de Pés-graduacao em Engenharia Elétrica

Brasilia, dezembro de 2008

O projeto no qual este trabalho estd inserido objetiva o desenvolvimento de uma plataforma capaz
de se manter estavel voando a baixas e médias velocidades, sendo de fécil operacdo visando a ins-
pecdo de linhas de transmissdo de energia utilizando cAmeras embarcadas no robd. Este documento
apresenta a instrumentacio de um robd aéreo baseado em um helimodelo Raptor90SE, bem como o
desenvolvimento de uma estratégia de controle de voo pairado para o veiculo avaliada em simulagao.
A instrumentacgdo inclui a integracdo dos diversos sensores e componentes de acionamento com 0s
dispositivos de processamento em niveis de hardware e software, bem como a infra estrutura para
o funcionamento embarcado do sistema como um todo. Para o projeto dos controladores de véo
pairado, € proposto um modelo matematico ndo-linear paramétrico que descreve o comportamento
dindmico do rob6 em diversos modos de voo nio acrobdticos. A estratégia de controle proposta é do
tipo PID com algumas altera¢des para compensar as ndo linearidades. O controlador possui trés ni-
veis em cascata com desacoplamento dos modos. A validacdo do modelo e do controlador propostos

em simula¢do apresentou bons resultados.






ABSTRACT

ARCHITECTURES OF INSTRUMENTATION AND CONTROL POR A HELIMODEL BA-
SED AERIAL ROBOT PROTOTYPE

Author: Ener Diniz Beckmann
Supervisor: Prof. Geovany Araujo Borges, ENE/UnB
Programa de Pés-graduacao em Engenharia Elétrica

Brasilia, december of 2008

The project in which this work this work is included, aims to develop a platform capable of keeping
stable flight at low and medium speeds and easy operation aiming the inspection of power transmis-
sion lines using cameras carried by the robot. This document presents the instrumentation of an aerial
robot based on a model helicopter Raptor90SE, as well as the development of its hover flight control
strategy evaluated in simulation. The instrumentation includes the hardware and software integration
of various sensors and drive components with the processing devices, as well as the infrastructure for
embedded operation of the whole system. For the design of the hover controllers, it is proposed a
parametric nonlinear mathematical model that describes the dynamic behavior of the robot in various
modes of non acrobatic flight. The proposed control strategy is of PID type with some improvements
to account for the nonlinearities. The controller presents a three level cascaded structure with mode
decoupling. The evaluation of the proposed model and the controller presented satisfactory results.
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1 INTRODUCAO

Who'’s afraid to fall, will never fly.

Autor desconhecido

1.1 CONTEXTUALIZACAO E MOTIVACAO

Nos ultimos anos, o interesse de grupos de pesquisa em produzir e aperfeicoar veiculos autdnomos
capazes de realizar vdos sem auxilio de pilotos, possibilitando ainda a automagao de diversas tarefas
de alto nivel, tem crescido bastante. O sucesso recente no desenvolvimento desses veiculos se deve a
uma grande quantidade de fatores, entre eles o avanco na qualidade e miniaturiza¢do dos sensores e

na eletronica digital.

Vo6os ndo tripulados, com controle automadtico, permitem respostas rdpidas do sistema, possibili-
dade de atuacdo em ambientes de dificil acesso em tarefas de alto risco. Em comparag¢do com voos
tripulados, a principal vantagem é o ndo comprometimento da integridade fisica do piloto em caso
de falha. Veiculos ndo tripulados, pela possibilidade de miniaturizacdo, podem implicar em custos
menores que aeronaves convencionais. Além disso, um grande esfor¢o com treinamento de pilotos é

poupado.

Entre as diversas aplicagdes civis e militares que podem envolver veiculos aéreos ndo tripulados

(UAV’s, do inglés Unmanned Aerial Vehicles), pode-se enfatizar alguns tipos em especial !:

e Sensoreamento Remoto: Sensoreamento remoto através de UAV’s inclui tomada de imagens
aéreas usando ciAmeras para mapeamento € monitoramento, uso de sensores biolégicos, senso-
res quimicos e sistemas de radar. Podemos ilustrar sensores bioldégicos como aqueles capazes
de detectar a presenga de microorganismos no ar. Os sensores quimicos, por sua vez, podem
detectar a concentracdo de algum componente na atmosfera. Na Espanha, helicépteros autd-
nomos sdo utilizados para encontrar focos de incéndio usando cameras infravermelho [4]. Na
Suécia helicépteros com um sistema de visao embarcado sdo utilizados para deteccao de minas
terrestres [5]. Imagens tomadas de cAmeras podem ser usadas para detectar falhas em estruturas

mecanicas de dificil acesso ou linhas de transmissdo de energia, por exemplo.

o Transporte: UAV’s s@o capazes de transportar cargas por via aérea. Misseis auto atuados
podem ser considerados UAV’s. Neste caso, sua aplicacdo é o transporte de explosivos para
a drea desejada. UAV’s podem inclusive ser utilizados para o transporte de outros robds para

operarem em areas de dificil acesso.

e Operacoes militares de alto risco: Avides MQ1 Predator sdo veiculos militares néo tripulados
utilizados recentemente pelo governo americano, langados em bases no Paquistdo e Uzbequis-
tao contra grupos terroristas no Afeganistdo. Uma das vantagens de utilizar um veiculo nao

tripulado € reduzir problemas diplomdticos, uma vez que se o avido for abatido, ndo haverd

"http://en.wikipedia.org/wiki/Unmanned_aerial_vehicle acessado em outubro de 2008



(a) AVATAR - Universidade (b) AHP - Universidade Car- (c) BEAR - Universidade da
de Sul da Califérnia, EUA negie Mellon, EUA Califérnia, Berkeley, EUA

(d) GTAR - Georgia Tech, (e) AAVT - Virginia Tech, (f) Hirobo - Universidade de
EUA EUA Chiba, Japao

Figura 1.1: Alguns dos principais UAV’s baseados em helimodelos em pesquisa no mundo

piloto para ser capturado. Um avido deste tipo foi usado pela primeira vez fora de um contexto
de guerra, para abater suspeitos de serem terroristas da Al Qaeda em Yemen em 3 de Novembro
de 20022

o Busca e resgate: UAV’s, tem sido cada vez mais utilizados em aplica¢des de busca e resgate,
conforme observado em 2008 depois dos furacdes que atingiram os estados de Louisiana e
Texas nos EUA. Nesta ocasido, UAV’s fizeram imagens precisas dos locais antes e depois da

acdo do furacio e, a partir dai, foi possivel detectar a reas mais afetadas.

e Vantagens

Possibilidade de voo pairado;

Velocidade razoavel em voos de cruzeiro;

Grande agilidade e manobrabilidade;

Habilidade de pouso e decolagem na vertical (VTOL, do inglés Vertical Take-Off and
Landing).

e Desvantagens
— Pequeno tempo de autonomia de v6o;

— Pequena carga titil;

— Dindmica inerentemente instavel com alto grau de acoplamento entre as varidveis.

Os principais projetos de robds baseados em helicopteros no mundo visam aproveitar essas van-
tagens, tentando contornar suas desvantagens para produzir um veiculo capaz de realizar tarefas de

maneira autbnoma. A Figura 1.1 ilustra alguns desses projetos.

Zhttp://www.fas.org/irp/program/collect/predator.htm acessado em outubro de 2008
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1.2 HISTORICO DOS ESTUDOS EM ROBOTICA AEREA NO LARA

Desde 2004 a UnB desenvolve pesquisa em robdtica aérea, inicialmente no Laboratério de Con-
trole e Visdo Computacional (LCVC) e mais recentemente no Laboratério de Robética e Automagdo
(LARA). Os estudos foram iniciados com um trabalho de graduag¢do utilizando uma miniatura elétrica
de um helicéptero [6]. Este trabalho descreve o projeto de uma plataforma experimental construida
para prover um maior conhecimento sobre a dinamica de atitude de um helimodelo. O projeto dessa
plataforma abarca a concepc¢do de um suporte que possibilite 0 movimento do helicéptero nos trés
graus de liberdade, bem como o projeto da instrumentacdo necessdria para a aquisi¢ao de dados, aci-
onamento dos atuadores e interface com o PC (Figura 1.2(a)). Essa plataforma possibilitou o estudo
de estratégias de controle de atitude realizados nos anos seguintes, desta vez com um helimodelo

maior. Um modelo Raptor30 a combustio.

Em 2005, em um outro trabalho de graduacdo [7], foi realizado um estudo a respeito do modela-
mento dindmico de um helimodelo, baseado, principalmente em [8]. Este trabalho de conclusao de
curso deu origem a primeira versdo do simulador do helicépteros Helisim (Figura 1.2(b)), utilizado

também no trabalho corrente.

Em julho de 2007 foi defendida uma dissertagdo de mestrado [9] apresentando o desenvolvimento
de um sistema de localizacio 3D para aplicacdo em um UAV (Figura 1.2(c)). O sistema proposto foi
capaz de fornecer em tempo real estimativas da posicdo, velocidade e atitude do veiculo usando

apenas dispositivos leves, de dimensdes reduzidas e de baixo custo.

Posteriormente, em junho de 2008, foi apresentado um outro trabalho de mestrado [2] que propds
estratégias de controle de rotag@o do rotor principal e de atitude para o helimodelo Raptor 30 montado
em uma plataforma de testes (Figura 1.2(d)). O trabalho segue a estrutura de controle em cascata na
qual sdo separados o controle de rotacdo de rotor, o controle de guinada e um terceiro controlador
para controlar arfagem e rolagem. Nesse contexto, uma plataforma de testes foi projetada, cons-
truida e devidamente instrumentada para a andlise de cada um dos movimentos. Os dados dos testes
experimentais permitiram identificar as caracteristicas mais relevantes da dindmica de atitude em
subsistemas separados que, por sua vez, possibilitaram o conhecimento de possibilidades e também

limita¢des de vdrias técnicas de controle aplicadas a helimodelos.

Recentemente, foi iniciado, também no LARA, o desenvolvimento de um UAV do tipo quadrir-
rotor em um trabalho de graduacdo [10] (Figura 1.2(f)). Foi realizada a construcio, instrumentagao
e implementagdo das interfaces de comunicagdo do protétipo. Foi realizado também o modelamento
matematico do comportamento dindmico do quadrirrotor e de seu sistema de localizacdo, além do
equacionamento das estratégias de controle para estabilizagdo em vbo pairado e controle da veloci-
dade de rotagdo dos motores. A partir destes desenvolvimentos matematicos, dois simuladores foram
implementados e usados como ferramentas para validac@o das estratégias de controle e estimacao de

estados que deverio ser utilizadas futuramente para os primeiros testes de voo.

Outros trabalhos nao publicados também foram realizados no contexto da robética aérea na UnB.
Dentre estes, vale ressaltar o aperfeicoamento do simulador Helisim para o Helisim 2.0 (Figura
1.2(e)). Este foi de extrema importancia para a validacdo de técnicas de controle empregadas no

presente trabalho de mestrado.



(a) Helimodelo Elétrico mon- (b) Tela do Helisim 1.0 (c) Sistema de localizagdo 3D
tado em uma base

(d) Helimodelo  Raptor30 (e) Tela do Helisim 2.0 (f) Helicoptero Quadrirrotor
montado em uma base

Figura 1.2: Trabalhos envolvendo robética aérea na UnB

O grande avango nessa linha de pesquisa na UnB nos tdltimos dois anos, se deve, em parte, a con-
tribuicdo dos recursos da empresa Expansion, sem os quais seriam impossiveis a compra de diversos
equipamentos destinados a construcdo de um veiculo aéreo. Esta empresa atua na drea de inspecao
de linhas de transmissdo e pretende utilizar futuramente veiculos ndo tripulados para este trabalho.

1.3 DEFINICAO DO PROBLEMA E OBJETIVOS

Este trabalho, em especial, trata da instrumentag@o e controle de um helicéptero em miniatura,
do tipo convencional, ou seja, com um rotor principal e um rotor de cauda, como mostrado na Figura
1.3. Esta configuracdo apresenta diversas vantagens como: boa manobrabilidade, baixo custo, e baixo
consumo de energia frente a outras configuragdes como o quadrirrotor. Contudo a estrutura mecanica
€ complexa e requer um rotor principal grande e uma cauda longa [11]. Esta configuracdo, dentre
as mais comuns, ¢ também uma das que impde mais desafios para o projeto de controladores de
estabilizagao [12].

Frente a este desafio, o projeto de um sistema de controle para um helicéptero compreende estudos
nos campos de identificac@o de sistemas, teoria de sistemas de controle, instrumentacao, navegacao
inercial, processamento de sinais e sistemas de tempo real [13]. A maior parte das técnicas de controle
requer um modelo matematico que descreva a planta. Para obtencdo deste modelo, faz-se preciso,

ainda, um estudo da modelagem dindmica de helicépteros.

N3ao se pode ignorar ainda a necessidade do desenvolvimento do software para o controle, a
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Figura 1.3: Ilustrag@o de helicoptero convencional com seus eixos coordenados e angulos de atitude

navegacdo, a aquisi¢do de dados de maneira segura e a comunicacdo entre médulos de hardware.
Além do sistema embarcado no veiculo, € interessante possuir um mecanismo de gerenciamento
remoto com interface com o usudrio que atua passando comandos de alto nivel ou em situacdes de

emergéncia ndo previstas no sistema embarcado.

Pode-se, entdo, enumerar o desenvolvimento de um robd baseado em um helimodelo nas seguintes

tarefas, sendo que nem todas sdo obrigatdrias:

1. Escolher a estrutura mecanica e adapatar o sistema de acionamento.

2. Realizar a instrumentacio, ou seja, escolher e instalar os sensores, unidades de processamento,

e infraestrutura necessdria para alimentacdo e comunicacao e niveis de hardware e software.

3. Desenvolver o sistema de localizagdo e a fusdo sensorial para estimar as varidveis de interesse

do helimodelo.

4. Escolher a arquitetura de controle a ser utilizada no veiculo. Neste etapa, deve-se atentar tam-
bém para a identificacdo do modelo, caso seja necessario. Quando usado um modelo baseado

em fendmenos fisicos, o seu desenvolvimento deve ser realizado.
5. Desenvolver um ambiente de simulacio para validacdo do modelo e da estratégia de controle.
6. Validar o modelo e a estratégia de controle no simulador desenvolvido.

7. Desenvolver o software para a unidade de processamento contendo tarefas em tempo real que
administrem todos os recursos, e gerenciem o sistema de localizagdo e de controle, incluidas

no sistema.
8. Conceber o sistema de comunicagéo e gerenciamento remoto do robd.

9. Realizar a identificacio do sistema fisico usando a metodologia validada em simulagéo e aplicar

a estratégia de controle.

Neste contexto, o presente trabalho tem como objetivos contribuir com o desenvolvimento de um

robo helicoptero, tratando, mais especialmente, dos itens 1, 2, 4, 6 e 7 da enumeracao prévia. Dentre



as demais atividades, a correspondente ao item 3 foi apresentado em [9] e a relacionada ao item 5
foi iniciada em [7] e aprimorada em um trabalho recente ainda ndo publicado. Acredita-se que os
resultados apresentados neste manuscrito dao todo o suporte para que as tarefas remanescentes sejam

realizadas seguindo a mesma metodologia.

1.4 RESULTADOS ALCANCADOS

Os principais objetivos deste trabalho sdo a instrumenta¢do de um helimodelo visando a contrug¢io
de um robd aéreo, bem como a proposicao de uma estratégia de controle eficiente para estabilizaco
do veiculo em v6o pairado, foram alcancados a partir da obteng@o outros resultados intermedidrios
que enriquecem a proposta e servirdo de amparo para trabalhos futuros. Pode-se enunciar os seguintes

resultados alcangados:

e Foi proposta uma arquitetura eletrOnica e, com base nesta arquitetura, foi desenvolvida toda
a infra estrutura que compde um robd baseado em um helimodelo, bem como integragdo dos
componentes de acionamento e diversos sensores que possibilitam, aliados a um sistema de
localizacdo, a determinacgdo de varidveis relacionadas ao veiculo. Foi instalado no computador
embarcado, responsavel pelo controle, um sistema operacional com extensdo tempo real. A

arquitetura de software tratando as tarefas periddicas também foi proposta.

e Foi obtido um modelo matemético que descreve o comportamento do helimodelo em diversos

modos de operagdo nio acrobiticos’

mas que € suficientemente simples para ser aplicado em
projetos de sistemas de controle. Ndo pode ser encontrado na literatura um modelo que satis-
faca simultaneamente cada um dos atributos mencionados. O modelo proposto possui trinta e
dois parimetros e treze varidveis de estado. Foi determinado também um procedimento para
estimacgdo de cada um desses parametros. O modelo e a estimacdo dos parAmetros foram ava-

liados em simulacio.

e Foi proposta, também, uma arquitetura de controle de vdo pairado em cascata desacoplando
os modos, também validada em simulagdo. No nivel mais baixo é realizado o controle das
velocidades de atitude e de elevacdo/descida. Em um segundo nivel € realizado o controle de
atitude e de altitude. No udltimo nivel é realizado o controle das velocidades de translacao lateral
e longitudinal. O controle em todos os niveis é formado por controladores PID com algumas
alteracdes para melhorar o desempenho devido as ndo linearidades e acoplamentos entre os

modos do sistema.

Os estudos geraram ainda duas publicacdes em conferéncias, detalhadas a seguir:

e MARTINS, A.S.; BECKMANN, E.D.; BORGES, G.A.. Identification and Control for a Model
Helicopter’s Yaw. In: VIII Simpdsio Brasileiro de Automacao Inteligente, 2007, Florianépolis.

3Neste trabalho estdo sendo consideradas acrobaticas, manobras com aceleraces bruscas e angulos de arfagem e rola-
gem superiores a 30°



Este trabalho trata do projeto de um controlador para o movimento de guinada de um modelo
reduzido de helicéptero. A identificagdo do modelo nominal utilizada para a dindmica de gui-
nada € apresentada, incluindo os efeitos que causam a variagcdo do torque gerado pelo motor, a
principal fonte de pertubacio para o controle da guinada. O modelo identificado € utilizado no
projeto de controladores dos tipos PID e 6timo. Para rejei¢dao de pertubagdo, uma acao integral
e um ganho direto da mesma foram implementados. Por fim, resultados da avaliagdo experi-
mental mostram o desempenho dos controladores no acompanhamento de sinais referéncia e

na rejeicdo a perturbagdes.

o BECKMANN, E.D.; BORGES, G.A.. Nonlinear Modeling, identification and control for a
simulated miniature helicopter. In: V IEEE Latin American Robotics Symposium, 2008, Sal-

vador, Brazil.

Este trabalho apresenta o modelamento ndo linear de um helicéptero em escala reduzida e a
identificacdo de seus trinta e dois parAmetros usando métodos de minimizagdo dos erros de
predicdo. O modelo proposto objetiva ser suficientemente simples para ser usado em projetos
de controle cldssico e ao mesmo tempo acurado para descrever bem a dindmica do helimodelo
em diversos modos de voo ndo acrobdticos, ao contrdrio dos modelos mais conhecidos que
descrevem bem apenas o voo pairado. Um conjunto de controladores PID € ainda apresentado
usando ganho direto da perturbagdo para o controlador de guinada. Os procedimentos de coleta
de dados e a avaliacdo do desempenho dos controladores, para este trabalho, foram realizados
usando o simulador dindmico e visualizador Helisim 2.0 que usa um modelo mais complexo e

acurado.

1.5 APRESENTACAO DO MANUSCRITO

Este documento estd organizado da seguinte forma: o Capitulo 2 discorre sobre os temas de
estudo, expondo as técnicas mais empregadas para a instrumentacio e controle de robds baseados em
helimodelos. Em seguida, o capitulo 3 descreve detalhes sobre a estrutura mecénica, a construg¢ao
e integracdo do hardware bem como a arquitetura de software utilizada para construgdo do robo.
O desenvolvimento do modelo matematico do helimodelo é apresentado no Capitulo 4, juntamente
com a estrutura de controle escolhida para o vdo. Alguns resultados de simulacdes sdo avaliados no
Capitulo 5, seguido das conclusdes no Capitulo 6. O Anexo A. contém um auxilio ao leitor, onde sdao

mencionados os principios fundamentais de funcionamento de helicopteros.






2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

No bird soars too high,

if it soars with its own wings.

William Blake

2.1 INTRODUCAO

Recentemente, o controle de veiculos aéreos tem sido o foco de muitos grupos de pesquisa ao

redor do mundo. Dentre esses veiculos, helicpteros em miniatura estdo entre os objetos voadores

mais complexos [11]. Desta forma, a concep¢ao de uma arquitetura de controle implica uma série de

desafios dentre os quais se destacam [12]:

O entendimento da dindmica € dificil e requer, quase inevitavelmente, o uso de simuladores de

vdo e o aprendizado de técnicas de pilotagem.

As técnicas mais comuns de identificacdo de sistemas ndo podem ser aplicadas diretamente.
Para que a dindmica de cada acoplamento seja observada, o sistema deve ser excitado de ma-

neira quase acrobdtica ao mesmo tempo em que tenta-se evitar a queda do helimodelo.
Experimentos para coleta de dados dependem de restricdes de autonomia de voo.

Devido a instabilidade inerente, é impraticavel realizar testes totalmente em malha aberta. Mui-

tos testes requerem inclusive uma base de experimentacao.

Efeitos giroscdpicos criam um alto nivel de acoplamento entre as varidveis, diferentemente do

que ocorre nos avides.

O comportamento varia bastante de acordo com o modo de vdo (pairando, fazendo uma curva,
voando em cruzeiro). Desta forma, dificilmente um tnico controlador tera bons resultados em

todos os modos.
A vibracdo gera muito ruido sobre os sensores, principalmente nos modelos a combust3o.

Uma vez que todos os equipamentos devem ser embarcados, o peso e o consumo de energia
limitam o uso de diversos instrumentos de medi¢c@o e unidades de processamento. O aumento
do peso do veiculo também aumenta o consumo de combustivel, diminuindo sua autonomia de

voo.

Frente a tantas peculiaridades, um veiculo aéreo autonomo deve conter um sistema capaz de

garantir estabilidade e robustez dentro de um regime de opera¢do. Deve-se preocupar ainda com

0 peso € a robustez do equipamento a vibracdo e as interferéncias externas, permitindo a operagdo

adequada do robd.



Referéncia

Planejador de trajetéria 3 Sistema de Controle Atuagio »
de Trajetdria e Estabilizacao Helimodelo

Varidveis de localizacho Sistema de
Navegacao

Figura 2.1: Arquitetura geral de um rob6 helicéptero.

A Figura 2.1 mostra os principais componentes na arquitetura de um rob6 helicéptero. O Pla-
nejador de Trajetdria estabelece uma trajetéria levando em conta desvio de obstaculos e pontos in-
termedidrios para a atitude, posicdo e velocidades do robd, podendo passar outros pardmetros para o
sistema de controle como modo de voo. O Sistema de Controle e Estabilizacdo, por sua vez, fornece
os sinais de atuacdo compensando a dindmica instdvel do helimodelo, minimizando a influéncia de
forgas externas, de modo que o veiculo mantenha a trajetdria estabecilida pelo planejador. Diversos
Sensores e um Sistema de Navegacao sao necessdrios para estimar a atitude e a posicdo do helicép-
tero no tempo, que servird para realimentar o Planejador de Trajetdria e o Sistema de Controle e

Estabilizacgao.

Diversos grupos de pesquisa no mundo j4 enfrentaram o desafio de desenvolver um sistema de
controle helicépteros. Este capitulo mostra de maneira breve as arquiteturas de instrumentacio e con-
trole empregadas nos trabalhos mais conhecidos da literatura. A Se¢do 2.2 mostra as arquiteturas para
instrumentacdo do robd. A Se¢do 2.3 mostra as estratégias mais utilizadas para identificacio da dina-
mica dos helimodelos. Semelhantemente, a Secdo 2.4 mostra as estratégias de controle empregadas.
Muito embora o problema de identificacio seja parte de um projeto de controle, foi escolhido separar

as duas partes para melhor organizacdo do documento.

2.2 ARQUITETURAS DE INSTRUMENTACAO

2.2.1 Estrutura mecanica e de acionamento

Partindo da arquitetura de mais baixo nivel para o mais alto nivel, um dos primeiros detalhes a
serem escolhidos quando da concepcdo de um robd helicoptero € sua estrutura mecinica. Quando
se opta pelos helicépteros convencionais com disposi¢do de um rotor principal e um rotor de cauda,
tratados neste trabalho, geralmente se usa uma miniatura rddio controlada comum na pratica do heli-
modelismo. Acredita-se que os principais estimulos a essa prética sejam a complexidade na constru-
¢do do Bell-Hiller Mixer, dispositivo que altera os angulos das pds, conhecido pelos helimodelistas
como bailarina. A grande disponibilidade de diversos produtos comerciais padronizados dedicados
ao aeromodelismo também ¢é um forte fator estimulante a utilizacdo de helimodelos comerciais uma

vez que implica em redugdo de custos e tempo de produgdo e reposi¢do de pegas.

O tamanho das plataformas varia de acordo com a aplicacdo fim. Nos trabalhos mais conhecidos,

sd0 usados miniaturas a combustio devido a sua maior carga ttil. Neste aspecto, quanto menores 0s
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Tabela 2.1: Caracteristicas mecanicas nominais dos helimodelos usados na CMU e MIT (adaptado de

(3D

Yamaha R50 (CMU) Xcell .60 (MIT)
Velocidade do rotor principal 850rpm 1600-1700 rpm
Massa do veiculo 44kg 4,5 kg
(sem instrumentacao)
Massa do veiculo 68kg 7.7kg
(com instrumentagao)
Motor Dois tempos, Dois tempos,
refrigerado a dgua refrigerado a ar
Carga Cameras de video Nenhuma
sistema de mapeamento 3D a laser
Autonomia de vdo 30 minutos 12 minutos

helimodelos, mais rdpida a dindmica. Modelos em menor escala sdo usados para estudos de voos
acrobdticos como € o caso de Xcell .60 desenvolvido no Massachusetts Institute of Technology (MIT)
[14]. Quando a aplicagdo requer uma autonomia maior e se deseja embarcar diversos dispositivos de
medicdo, se opta por miniaturas de maior escala como o Yamaha R-50 da Carnegie Mellon University

(CMU) [15]. A Tabela 2.1 mostra as principais diferencas fisicas entre as duas plataformas.

Na maioria dos helimodelos comerciais, o angulo das pds € alterado através de servomotores atu-
ados por sinais modulados por largura de pulso (PWM) com padrdo 0 a 4,8 V, compativeis com o
padrdo TTL. Para gerar os sinais de ativa¢do, a pratica mais comum consiste em usar um microcontro-
lador como descrito em [14, 16, 17]. A principal vantagem desta op¢do é o uso do microcontrolador
como um computador de emergéncia ou como um dispositivo para alternar entre controle manual e
controle automdtico. Outra op¢ao mais simples € utilizar um contador para implementar a modulagdo
[18].

Sao cinco os comandos para controle de um helicéptero:

e UJ;: Comando que indica a abertura da borboleta (throttle) e estd relacionado com a poténcia

que o motor entrega aos rotores. Também conhecido com acelerador.

e U.y,: Comando que determina o dngulo médio de ataque das pas do rotor principal em um ciclo
de rotacdo. Também chamado de comando coletivo, pois altera o angulo das pds uniforme-

mente.

e U,+: Também chamado de ciclico lateral. Os comandos ciclicos sdo responsaveis por alterar o
angulo de ataque das pds individualmente dentro de um ciclo. Este comando gera uma rolagem

no veiculo.

o Uj,pn: Também chamado de ciclico longitudinal. Age semelhantemente ao ciclico lateral, po-

rém, gera um movimento de arfagem.
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® Upeq: Conhecido como pedal porque nos helicopteros em tamanho real, € controlado pelos pés

do piloto. Este comando determina o angulo de ataque das pas do rotor de cauda.

Uma explicacdo mais detalhada sobre o principio de funcionamento de helicopteros, bem como

seus atuadores, pode ser encontrada no Anexo A.

2.2.2 Sensores para localizacido e navegacao

Para que o controle em malha fechada possa ser implementado em qualquer sistema, deve-se
medir ou estimar cada uma das varidveis a serem controladas. No caso de controle de veiculos com
seis graus de liberdade, como os helicOpteros, faz-se necessdrio um sistema que, a partir dos dados
fornecidos por um conjunto de sensores, seja capaz de produzir estimativas confidveis de posi¢do,

velocidade e atitude em relacdo a um sistema de referéncia externo.

Os sensores que podem ser empregados para tal podem ser classificados em:

e Proprioceptivos: medem estados internos do veiculo sem usar uma referéncia externa, tais
como sensores inerciais. No caso de sensores para aviagdo, sua principal vantagem € a alta taxa
com que novas informacdes sio disponibilizadas. Informacdes de cardter inercial como ace-
leracdo e velocidade de rotacdo, contudo, quando integradas, geram estimativas que divergem

com um pequeno erro de medicdo com o passar do tempo.

e Exteroceptivos: utilizam algum tipo de referéncia externa ao veiculo para fornecem informa-
¢oes relativas a localizacdo. Esses sensores, geralmente, disponibilizam medidas de posi¢ao
relativa ou angulo. Sendo usadas para corrigir as estimativas obtidas pelos dados dos sensores

inerciais.

Deve-se atentar que todo o conjunto deve ter peso e consumo de energia reduzidos. E importante
também que os sensores possam ser usados globalmente, nao necessitando, por exemplo, de balizas.
Neste contexto, naturalmente, os sensores mais usados nos diversos projetos em robdtica aérea sao os

mesmos utilizados em aviagao:
e Acelerometros: sensores proprioceptivos que medem as componentes tridimensionais da forga
especifica (forca sobre a massa) atuando sobre o sensor;

e Girdmetros: sensores proprioceptivos que medem a velocidade de rotacdo em torno de seu
eixo de mixima sensibilidade. Juntamente com os acelerometros, compde uma unidade de

medig¢ao inercial (IMU).

e Magnetdometros: sensores exteroceptivos que medem a intensidade do campo magnético local.

Associados a uma carta magnética da regido, podem fornecer informacgdes sobre a orientagao;

e Receptor GPS: dispositivo capaz de fornecer estimativas de posi¢cdo em relagdo ao centro da

Terra usando satélites, portanto, atua como um sensor exteroceptivo;
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e Altimetro barométrico: sensor exteroceptivo que mede a pressdo absoluta da atmosfera. As-
sociado a outras informag¢des como densidade do ar, temperatura, e pressdao ao nivel do solo
fornece medidas de altitude. Usado geralmente para melhorar as estimativas de altitude, uma

vez que a precisdo do GPS nio € satisfatdria para esta coordenada.

Muito embora este seja o conjunto de sensores mais utilizados, algum trabalhos apresentam al-
ternativas para reduzir o custo ou diminuir o erro de precisdo. Em [16], o altimetro barométrico é
substituido por um sistema de visdo usando cameras, que contribui na estimacio, além da altitude,
das velocidades lineares nos trés eixos. Em [15], € incluido também um LADAR (do inglés Laser
detection and ranging) tridimensional, usado ndo s6 para localizagdo mas também para mapeamento.
Por outro lado, como mostrado em [19] e em outras plataformas construidas no mesmo laboratério!,
o sistema de localizacdo para um UAV baseado em helicépteros pode ser construido usando apenas

uma central inercial e um GPS como sensores.

Embora muitos deles [15, 16, 18] utilizem DGPS (GPS Diferencial) com precisdo em torno de
2cm e taxas de amostragem de até 50H z, [14] mostra que em voos curtos, em que o tempo de atraso
de comunicacdo entre o receptor e o satélite € praticamente constante, o uso de um receptor comum

com medidas a cada 1s € suficiente.

Outros detalhes sobre os sensores apresentados e sua aplicacdo em UAV’s, bem como o sistema

de localizacdo como um todo podem ser obtidos de [9].

2.2.3 Instrumentacdo para controle de velocidade do rotor principal

Um dos aspectos mais importantes na simplificagdo do modelo dindmico de um helicéptero € a
possibilidade de assumir a velocidade de rotagdo do rotor principal aproximadamente constante [3].

Para tanto, essa variavel deve ser medida e controlada.

A maneira mais comum de manter a velocidade do rotor constante € usando um governador,
controlador comercial comum no helimodelismo, desenvolvido para esse fim. Um exemplo de go-
vernador é mostrado na figura 2.2(a). Essa abordagem € aplicada em [14, 18, 15]. Para medicdo da
rotacdo do motor, governadores usam sensores magnéticos no eixo de saida do motor, semelhantes

aos contidos em velocimetros utilizados em bicicletas.

Uma outra abordagem ¢é a implementacdo do préprio governador, como mostrado em [16, 17]
utilizando os mesmos sensores magnéticos, ou em [20] usando um encoder 6ptico adaptado no rotor

de cauda.

2.2.4 Controlador de guinada

Um outro dispositivo utilizado para facilitar a estabiliza¢do da guinada é um controlador PI com
um girdmetro para o eixo vertical embutido comercializado especificamente para o controle de gui-
nada de helicépteros, conhecido no helimodelismo apenas como gyro. Um exemplo de gyro é mos-
trado na figura 2.2(b).

Ihttp://robotics.eecs.berkeley.edu/ heshim/research.html, acessado em agosto de 2008
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(a) Controlador de velocidade do rotor (Governador) (b) Controlador de guinada (Gyro)

Figura 2.2: Exemplos de dispositivos comerciais usados no controle de helimodelos

2.2.5 Unidade de processamento

Além de todo o aparato para medi¢do e acionamento, o sistema de controle deve possuir uma ou
varias unidades de processamento que contém o sistema de localizagcdo e que fara os cédlculos para
definir o sinal de controle, entre outras tarefas desejadas. O sistema deve ser capaz de fornecer os
sinais de controle em tempo real. Duas op¢des comuns para tanto sao usar microcontroladores ou PC’s
com um sistema operacional em tempo real (RTOS). Devido a complexidade do problema no caso
de robos helicépteros, existe, no escopo dos trabalhos estudados, uma unanimidade no uso de placas
PC-104 que, quase sempre, tem um poder de processamento superior ao dos microcontroladores e
s@o robustas a vibracdo e outras condi¢des ambientais desfavoraveis.

O sistema operacional em tempo real mais utilizado na maioria dos casos é o0 QNX Neutrino®, um
sistema operacional tempo real baseado em UNIX, direcionado para o mercado de sistemas embarca-
dos com tamanho bem reduzido, podendo ser colocado em menos de 8M B de memoria flash como
feito por [21]. A partir de setembro 2007, uma licenca do QNX passou a ser oferecida gratuitamente

para aplicages nio comerciais’.

A Tabela 2.2 mostra o hardware e o sistema operacional usado nos projetos mais conhecidos.
Percebe-se que nenhum dos projetos mencionados utiliza um disco rigido como unidade de armaze-
namento de dados, utilizando para tanto memorias flash. Essa opcdo se deve, provavelmente, a alta
sensibilidade dos discos rigidos a vibragdo. As memorias flash possuem menores dimensoes, peso e

consumo, além de ndo serem sensiveis a vibragdes.

2.3 IDENTIFICACAO DA DINAMICA DOS HELIMODELOS

A maioria das técnicas de controle necessita, para a sintese do controlador, de um modelo que
aproxime a dinimica da planta. A dinamica de helicpteros ¢ complexa e a obtencdo de um modelo
que, ao mesmo tempo, descreva bem a dindmica e seja suficientemente simples para ser usado no

projeto de controladores, ¢ um desafio.

Seguem algumas caracteristicas que tornam os modelos dindmicos de helicOpteros em miniatura

Zhttp://www.qnx.com/ acessado em agosto de 2008
3http://en.wikipedia.org/wiki/QNX acessado em agosto de 2008
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Tabela 2.2: Caracteristicas das unidades de processamento usadas em alguns dos projetos de robds

helicopteros

Projeto Instituicdo Caracteristicas de hardware RTOS

Xcell .60 MIT 266 MHz, 32MB RAM, 16MB Flash QNX
Avatar usc* 486 DX4 133 MHz, 4MB RAM, 8MB Flash QNX
GTMax GIT? 266 MHz, 500MB Flash QNX

Ursa Minor 2 | Berkeley Ampro Pentium MMX 233MHz Littleboard QNX
Ursa Minor 3 | Berkeley | Real Time Devices MediaGX 233MHz, DiskOnChip | QNX
Ursa Magna | Berkeley Ampro Pentium MMX 233MHz Littleboard QNX

complexos e de dificil obtengao:

e Helicopteros sdo sistemas com multiplas entradas e multiplas saidas (MIMO).

e A vibragdo provocada pela estrutura mecanica gera muito ruido. O processo de filtragem desses

ruidos pode implicar em perda de informagdo importantes sobre a dindmica do sistema.

e Diferentemente dos veiculos aéreos com asa fixa, helicépteros sdo veiculos que possuem um
rotor com uma dinamica bastante complexa acoplado a um objeto de corpo rigido. Desta forma,
um modelo baseado na estabilidade de corpos rigidos como usados em avides ndo descreve a

dindmica do rotor, sendo inadequado para o uso em helimodelos [3].

e Como a dindmica de corpo rigido é bem mais lenta que a dindmica do rotor, tornando-se domi-

nante, muitos métodos de identificacdo ndo captam adequadamente a dindmica do rotor.

o A escalareduzida gera nos helimodelos uma maior relagdo empuxo/inércia [22, 8] e conseqiien-
temente uma dindmica mais rdpida. Segundo alguns autores, os momentos de inércia decrescem
ordem da quinta poténcia do fator de escala [8]. A constante de tempo do rotor, por sua vez

decresce muito mais lentamente, com a raiz quadrada do fator de escala [2].

e Quando helicépteros mudam de regime de operagdo (e.g. voo pairado, cruzeiro em baixa ve-
locidade, cruzeiro em alta velocidade, subindo, descendo), as for¢as aerodindmicas agindo no
corpo do veiculo e a interagdo do rotor com essas for¢cas mudam drasticamente. Isso afeta o

desempenho do veiculo e como ele responde aos sinais de controle.

e Uma vez que helicopteros sdo instdveis, o procedimento de coleta de dados nao pode ser feito
em malha aberta. Em experimentos em malha fechada é mais dificil coletar a dindmica da

planta isoladamente, uma vez que hd uma forte interferéncia da dindmica do controlador [23].

2.3.1 Modelamento com foco na aplicacao direta das leis da fisica

Com excecdo das amplitudes das forcas e momentos envolvidos, bem como os fatores de escala,

os fendmenos fisicos que ocorrem nos helimodelos sdo semelhantes aos ocorridos nos helicopteros
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Figura 2.3: Disposicdo geométrica do experimento na Caltech

em tamanho real. Existe uma vasta literatura dedicada a descrever esses fendomenos [24, 25, 22].
Estes modelos geralmente sdo validos dentro de uma vasta regido de condi¢des de operagdo, o que os
torna bastante adequados para realizacdo de simulagdes de v6o. Devido as indmeras simplificacdes

para tornar factivel a obtencdo desses modelos, sua acuricia ndo € garantida.

Naturalmente, modelos construidos a partir de equagdes da fisica trazem consigo diversos pa-
rametros geométricos e constantes fisicas de diferentes naturezas como a massa de diversas partes
moveis, momentos de inércia, comprimentos, dreas e constantes aerodindmicas que, para serem deter-
minadas, requerem o levantamento de diversas curvas em experimentos complexos de partes isoladas
do sistema. Esses pardmetros muitas vezes variam muito de uma plataforma para outra, diminuindo

sensilvelmente a gama de aplicacdes para esses modelos.

Segundo [3], muitos pesquisadores tentaram usar essa técnica aplicada ao controle de helicépteros
em miniatura. A experiéncia, todavia, quase sempre demandou muitos esforcos e geraram resultados
mal sucedidos, salvo algumas rarissimas exce¢des. Alguns modelos de menor complexidade também
foram propostos pela NASA [26, 27], e posteriormente por [8], simplificando o modelo descrito
em [24], mas ainda assim, os modelos obtidos ainda estdo longe de serem préticos para aplicagdes
em controle cldssico, uma vez que ndo podem ser descritos na forma de equacdes diferenciais com

parametros invariantes no tempo.

2.3.2 Obtencao de modelos com foco em teoria de sistemas

Obtengdo de modelos dindmicos com foco teoria de sistemas é uma técnica bastante usada no
projeto de controladores, principalmente aplicado a sistemas lineares. O principio basico desta técnica
é excitar as entradas de controle sistema observando o comportamento das saidas (varidveis medidas)
e usar esses dados para a obtencdo de um modelo matemético da planta como uma caixa preta. As

principais vantagens desse tipo de andlise sdo:

e Este ¢ um método direto onde poucas caracteristicas necessitam ser assumidas sobre a planta;

e O método € baseado em dados reais.
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Contudo, proporcionalmente, o nimero de trabalhos aplicados a controle de helicopteros em mi-
niatura que utilizam essa técnica é bastante limitado. Em [28], os autores usam um helimodelo como
uma plataforma para aplicacdo de técnicas avangadas de controle. O veiculo € preso a uma plata-
forma com seis graus de liberdade conforme mostrado na Figura 2.3. Nesse experimento, o sistema
¢ assumido linear para angulos de atitude entre £5° tendo o vdo pairado como referéncia. O sistema
¢ entdo excitado e um modelo linear invariante no tempo € obtido usando PEM (prediction error
method). Posteriormente sdo projetados controladores LQG. Segundo os préprios autores, depois de
avaliar o desempenho dos controladores, foi constatado que existia um grande nivel de incerteza no

modelo do sistema.

Em [29] é mostrado uma arquitetura de controle desacoplado, mais detalhado na Secdo 2.4.
Para tanto, se faz necessdria a obtengdo de quatro fungdes de transferéncia, uma para cada atua-
dor, excetuando-se o acelerador. O autor mostra que a obtencdo de quatro modelos simplificados é

mais simples e eficaz que a obten¢do de um tnico modelo mais complexo.

Em [2] também foi mostrado que € possivel obter as func¢des de transferéncia desacoplando o
sistema em quatro subsistemas, entretanto, essa abordagem ignora a presencga dos fortes acoplamentos
presentes nos helimodelos. Outro problema é que o modelo linear obtido descreve o comportamento

do sistema somente em vdo pairado o que nem sempre € interessante.

De fato, [3] comenta que esse tipo de identificacdo modela bem as condicdes apenas para angulos
muito pequenos. Além disso ele diz que a acurdcia desses modelos € bastante pobre em freqiiéncias

além daquelas da dinAmica de corpo rigido do modelo o que justifica os resultados obtidos por [28].

2.3.3 Meétodos hibridos

As principais caracteristicas do modelamento baseado nas equagdes fisicas e na obtencdo de mo-
delos “caixa preta“ é complementar, uma vez que os modelos fisicos fornecem as equagdes dindmicas
que caracterizam as forgas internas e externas sobre o rotor e a fuselagem e os métodos basedos em

teoria de sistemas podem ser usados para sintonizar os parametros do modelo.

A partir desta idéia, [30] apresenta um conjunto de ferramentas denominado CIFER (do inglés
Comprehensive Ildentification from Frequency Responses) desenvolvido na army-NASA Rotorcraft
Division que foi aplicado a diversos helicOpteros em escala natural. Segundo [3], identificagdo no
dominio da freqiiéncia se aplica melhor que técnicas no dominio do tempo para helicopteros, uma
vez que informacdes sobre as freqiiéncias mais rapidas e ndo dominantes ndo sdo negligenciadas. O
primeiro passo, neste método, € identificar a partir dos dados de vdo coletados em um experimento
conduzido em condi¢des bastante especificas. A partir desses dados, alguns detalhes sobre o mo-
delo paramétrico sdo inferidos e posteriormente um novo experimento € realizado para sintonizar os

parametros.

Essa técnica foi aplicada por [31] para um helicoptero em miniatura Yamaha R-50, obtendo-se
um modelo paramétrico linear. Mais tarde, o mesmo autor mostra que seu modelo descreve bem
o comportamento em vOo pairado para miniaturas de diversos tamanhos [3]. Este modelo muito
utilizado nos projetos de controle envolvendo helicépteros em miniatura [18, 32, 12, 1, 33]. Nesta

técnica, a velocidade de rotagdo de rotor principal é considerada constante. O modelo de pequenos
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sinais em torno da situacdo de vdo pairado € da forma:

%X = Ax+ Bu 2.1
com o vetor de estados x e o vetor de controle u dados por:
T
X:{uqugﬁQabwrrfb} 2.2)
T
u= [ Otat  Olon 6ped dcol } . (2.3)

O vetor de estados contém 11 varidveis: u, v e w sdo as velocidades lineares nos eixos x, y € 2
respectivamente. As velocidades angulares de atitude em torno dos mesmos eixos coordenados sio p,
g e r. Os angulos ¢ e 6 se referem a atitude em torno de z e y. A variavel a diz respeito ao batimento
das pds na dire¢do longitudinal bem como b na dire¢do lateral. Ainda, 7 s € a realimentagdo do gyro

que faz o controle de guinada.

O vetor de controle u contém pequenas variacdo em torno do ponto de operagdo (véo pairado)

das varidveis de controle Ujut, Ujon, Uped € Ucor-

As matrizes A e B que determinam o modelo sdo [3]:

Xy O 0 0 0 —g X, 0 0 0 0
0 Y, O 0 g O 0 Y, 0 0 0
L, L, O 0O 0 O 0 Ly L, O 0
M, M, O 0O 0 O M, 0 M, O 0
0 0 1 0 0 O 0 0 0 0 0
A = 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 2.4)
0 0 0 -10 0 —l/rf Ayjrg 0 0 0
0 0 -1 0 0 0 Byfry —1/r; 0 0 0
0 0 0 0O 0 O Zq Zy L Ly 0
0O N, N, 0 0 0 0 No N, Nep
|0 0 0 0O 0 O 0 0 0 K, Kp
[0 0 0 0 |
0 0 Ypa O
0 0 0 0
0 0 0 M.y
0 0 0 0
B = 0 0 0 0 . 2.5
Aat/Tr Aion/Tr 0 0
Biat/7s Bion/Ts 0 0
0 0 0 Zeol
0 0 Nped  Neol
0 0 0 0

Neste modelo, g € a acelera¢do da gravidade local e 77 € a constante de tempo do batimento das
pas do rotor principal. Todos os outros termos sdo parametros sem um significado fisico notdvel e

que sdo obtidos durante o procedimento de identificacio.
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Figura 2.4: Diagrama de blocos mostrando os principais componentes da dindmica de um helicéptero
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Figura 2.5: Niveis interno e externo de um controlador em cascata

A partir dos dados de vdo, os pardmetros podem ser obtidos, por exemplo, usando o PEM que

busca minimizar uma funcio de custo. O vetor de pardmetros estimados &

A~

N

.1 NP

§=argmin % €(y(i) - §(il¢)), (2.6)
£ED]M i=1

em que N € o nimero de amostras, y(7) é a saida medida na i-ésima amostra, 3 (|£) € a saida estimada

para o instante < dado um vetor de pardmetros £ e /(-) é uma fungdo de ponderacdo.

Além desse modelo basico com onze varidveis de estado, € também bastante usada uma variacao
que separa o efeito da barra estabilizadora, atribuindo uma dindmica de quarta ordem ao batimento
das pds, ao invés da dindmica de segunda ordem, acrescentando, portanto, dois estados ao sistema,

totalizando treze estados.

Muito embora o modelo tenha sido desenvolvido para identificar o voo pairado, [3] também afirma
que a partir de um novo conjunto de dados de identificacdo, o mesmo modelo pode ser utilizado para
descrever o comportamento do veiculo em modo de cruzeiro, todavia com pardmetros bem diferentes

daqueles obtidos para o voo pairado.

2.4 ESTRUTURAS PARA CONTROLE DE HELIMODELOS

Muito embora helicépteros sejam considerados veiculos com seis graus de liberdade, os angu-
los de rolagem e arfagem nio podem ser controlados independentemente das velocidades lineares
em x e y. A Figura 2.4 ilustra de maneira simplificada a dindmica dos helicopteros. Nota-se que o
piloto/controlador nao tem acesso direto a dinamica de translagdo do veiculo. Os sinais de controle al-
teram basicamente os angulos das pas que modificam a intensidade do empuxo e alteram o batimento
das pds. Isso gera mudangas nos momentos e nas forgas que os rotores principal e de cauda geram
sobre a fuselagem. A rotag@o do veiculo altera a dire¢cdo do empuxo gerando forcas que transladam o

helicoptero.
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Figura 2.6: Ilustrag@o do problema de sensibilidade mista

Dadas essas caracteristicas, € comum o projeto de controladores em dois niveis conforme mos-
trado na Figura 2.5. A malha mais interna € dedicada a controlar a atitude e algumas vezes a altitude.
Esse controlador, conhecido como controlador de estabilizacdo, é responsavel por estabilizar o mo-
delo e desacoplar as varidveis. Muitos projetos de controle para aeronaves em escala natural usam

apenas o controlador mais interno de forma a ajudar o piloto [34].

Uma vez que existe um controlador interno com desempenho satisfatério, o projeto de um con-
trolador externo torna-se mais simples pois o sistema a ser controlado € estavel e desacoplado. As
arquiteturas expostas a seguir ddo mais énfase ao projeto do controlador interno. Todavia, alguns

detalhes sobre o controlador externo também podem ser comentados.

2.4.1 Projeto de Controladores H ., aplicado a Helicopteros

O alto grau de acoplamento entre as varidveis nos helicopteros sugere o uso de um controlador
unico projetado a partir de um modelo que represente bem os acoplamentos mais relevantes em uma
faixa de operacdo como, por exemplo, o descrito na Secdo 2.3.3. A partir do modelo, diversos tipos
de controladores podem ser implementados. Dentre os controladores lineares, técnicas de controle
robusto sdo reconhecidas como as que fornecem a helicépteros o melhor desempenho [35, 28, 36].
Isso ocorre porque no proprio projeto do controlador leva-se em consideragdo as medidas de robustez

a variacdo de parametros no modelo e a perturbacdes externas [12].

Uma forma bastante comum de se projetar controladores H,, é minimizando a funcdo de sensi-
bilidade mista [34, 35]. A formula¢do do problema é mostrada na figura 2.6. O problema consiste em

calcular para uma planta G um controlador K de forma a minimizar

WS
WoKS

em que S é a funcdo de sensibilidade definida como (I4+GK)~!. Os pesos W7 e W sdo determinados
pelo projetista. Usualmente, W7 € um filtro passa-baixas de alto ganho, uma vez que é importante
diminuir o erro em regime permanente. Da mesma forma, W5 deve ser um filtro passa-altas de ganho
menor, de forma a evitar o chaveamento muito rapido do controlador, que pode danificar os servos no

longo prazo.

Uma outra abordagem, consiste em incluir na formula¢do um termo para minimizar também a

interferéncia de perturbacdes externas como o vento [34, 37]. Essa formulagdo é mostrada na figura
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Figura 2.7: Ilustracdo do problema de rejeic@o a perturbagcao

2.7. Desta vez o problema consiste em minimizar a norma

Wi S -W1SGB,
WeKS —-Wi1KSGB,

A matriz B,, deve ter um ganho maior para as freqiiéncias mais presentes na perturbagcao d. Uma
vez que a dindmica do vento é bem mais lenta que a dindmica dos helicopteros, o uso de uma matriz
constante € capaz de gerar bons resultados. Segundo [34], a segunda formulacdo ndo perde muito

desempenho em relacdo a primeira, mas € sensivelmente mais robusta a perturbacdes externas.

2.4.2 Controle Linear Quadratico

Uma outra técnica bastante empregada quando um unico controlador MIMO ¢€ projetado € o
controle linear-quadratico. Os reguladores lineares quadraticos (LQR, do inglés) possuem a vantagem
da garantia de estabilidade assintética para o sistema de malha fechada caso o sistema de malha aberta
seja estabilizavel [38]. Essa garantia, todavia, s6 existe quando ndo hé perturbacdes atuando sobre os

estados e quando h4 pleno conhecimento do modelo do processo a ser controlado.

Um outro problema para a aplicagdo do LQR diretamente € a ndo disponibilidade de todos os
estados para realimentacdo. Torna-se necessdrio o projeto de um observador. Controladores do tipo
LQG (linear-quadratic-Gaussian) incluem em sua estrutura um filtro de Kalman capaz de estimar
esses estados se o sistema for observavel. O conhecimento pleno do modelo é muito importante nesta
etapa também. Esta técnica foi aplicada com sucesso em [28, 39, 35]. Esse tipo de controle também

¢ aplicado em [32], porém, adicionando ag¢do integral aos controladores.

2.4.3 Controle desacoplado

A maior parte das tentativas de se obter um helimodelo auténomo foi baseado em controle PID
devido a simplicidade da implementag¢do e do baixo custo computacional quando comparado a outras
estratégias [12]. Esse tipo de controladores, comumente é do tipo SISO (Single Input Single Output),
ou seja, o sistema tem apenas uma Unica entrada e uma saida. Para tanto, devem ser projetados quatro
controladores PID conforme mostrado na Figura 2.8 para realizar o controle de estabilizacdo. Muito
embora o conjunto dos quatro controladores SISO componham o controlador MIMO, a expressao

controlador MIMO, neste trabalho, dird respeito ao projeto de um tnico compensador com quatro
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Figura 2.8: Controle de estabilizacdo desacoplado usando compensadores PID

entradas e quatro saidas.

Para usar controladores SISO em um helicéptero, deve-se assumir que as varidveis controladas
ndo sdo fortemente acopladas. Uma boa métrica para verificar se esse desacoplamento € vidvel é
obtida realizando o teste de dominancia diagonal [12, 40]. Para um sistema com n entradas e saidas,

pode-se calcular coeficientes para cada entrada e sua correspondente saida conforme

Z?:l,i;éj Gji(jw)]

2.7
G Gw)] @7

®;(jw) =

Se ®;(jw) < 1 para todas as freqiiéncias de interesse, € possivel fazer o desacoplamento sem
maiores conseqiiéncias. Se ®;(jw) > 1, o método aponta que existe um alto grau de acoplamento

entre os modos do sistema.

Muitas vezes, ndo é possivel realizar o desacoplamento total, porém, pode-se separar o sistema
em dois subsistemas com duas entradas e duas saidas, uma vez que os acoplamentos mais fortes sdo
entre as dindmicas lateral e longitudinal devido aos efeitos giroscépicos e da dinAmica de guinada e
de altitude, devido a variagcdo do torque em torno do eixo z quando o a aceleragc@o vertical também
muda. Em [32], por exemplo, o controle de rolagem e guinada € realizado por um controlador LQG,

enquanto a altitude e a guinada sdo controlados por outras técnicas.

O controle desacoplado foi implementado com sucesso por [ 18] nos niveis de atitude, velocidade e
posicao utilizados controladores projetados utilizando lugar geométrico das raizes. Em [16] o controle
de estabilizacdo € realizado usando quatro controladores PI. O uso de controladores PID para a malha
interna € relatado em [40, 19, 29]. Este dltimo realiza o controle da malha mais externa usando

controladores H,, de forma a minimizar os efeitos do vento.
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Figura 2.9: Fluxograma para escolha da arquitetura de controle [1]

2.4.4 Escolha da arquitetura de controle

Além das técnicas de controle abordadas, sdo usadas ainda estratégias baseadas em logica Fuzzy
[37], também supondo um possivel desacoplamento. Outras estruturas de controle mais avangadas
s@o aplicadas a problemas mais especificos como output tracking [37, 41], controle PID robusto [42]

e controle adaptativo ndo-linear [43, 44, 45, 46].

Um estudo comparativo entre os controladores LQG, PID e H, € abordado em [12]. Segundo os
autores, o controle LQG foi ligeiramente mais lento que os demais, além de ter os piores resultados
em termos de desacoplamento. Suas principais vantagens foram sua baixa sensibilidade a perturba-
coOes e robustez em termos gerais. O controle PID apresentou melhor desempenho quanto a agilidade
e desacoplamento do sistema controlado. Todavia, o sistema final ndo se mostrou robusto a pertur-
bacdes. O controlador H,, por sua vez, apresentou desempenho intermedidrio em todos os quesitos

apresentados, mas no balanco geral foi o que apresentou melhor desempenho.

Em outros trabalhos comparando LQG, Hs e H, [36, 35] obtiveram resultados semelhantes
entre si, 0s quais mostram que o controle H, apresentou um desempenho ligeiramente melhor que
os demais em todos os critérios analisados. [35] ainda acrescenta que controladores LQG em muitas

tentativas de simulac@o geraram uma sistema final instdvel devido as incertezas no modelo.

De modo a auxiliar na escolha de arquitetura de controle, [1] apresenta o fluxograma apresentado
na Figura 2.9. Vale ressaltar que, analisando o modelo apresentado na Se¢éo 2.3.3, observa-se que o
helicéptero em voo pairado ndo é um sistema controldvel, apenas estabilizdvel. Contudo, os quatro
estados de interesse para o projeto do controlador interno, sdo controldveis. Isso nos permite seguir

pelo ramo direito do fluxograma.
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Para este projeto em especial, optou-se por desenvolver um modelo ndo linear para descrever a
dinamica do veiculo. A justificativa desta escolha € a incapacidade dos modelos lineares de descrever
a dindmica do robd em disversos modos de operacdo. Os modelos ndo lineares observados na litera-
tura, contudo, sdo bastante complexos, portanto, mais adequados a simulacdes e ndo a aplicagdes de

controle.

O modelo obtido pode ser usado para o projeto de diversos tipos de controladores em diferentes
modos de vb6o. No presente projeto, o controle PID desacoplado se mostrou uma opcio mais inte-
ressante que as outras, uma vez que, o desacoplamento permite identificar mais facilmente algum
comportamento inesperado, minimiza a ocorréncia de erros de implementaco e facilita, inclusive, o
diagnéstico de problemas. Além disso, o fato de diversos grupos nio terem notado perda significa-
tiva de desempenho para o controle em vdo pairado, estimula o uso de arquiteturas mais simples que

permitem, ainda, a sintonia durante a operacao.
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3 INSTRUMENTACAO

A designer knows he has achieved perfection not
when there is nothing left to add, but when there is
nothing left to take away.

Antoine de Saint-Exupéry

3.1 INTRODUCAO

Este capitulo apresenta os detalhes a respeito da instrumentacio do robd aéreo proposto. Con-
forme observado no capitulo 2, sdo diversos os componentes a serem utilizados na instrumentagao
de um robd baseado em um helimodelo. Os detalhes vao desde a escolha e adaptacdo da plataforma
mecanica, dos sensores, hardware para processamento, sistema operacional e software. A Figura
3.1 mostra a arquitetura escolhida neste projeto. As justificativas para cada detalhe da arquitetura
proposta sao trazidas no decorrer deste capitulo.

O processamento principal é realizado em um computador embarcado, arquitetura PC-104, mo-
delo PCM-4153 da Advantech. Esta placa envia os sinais de controle para uma outra placa, chamada
de controlador norte que comanda os servos do helimodelo e também de um pan-tilt, instalado para
mover as cAmeras de aquisicdo de imagens, usadas para coleta de imagens do ambiente. Estas ima-
gens nao sdo usadas na localizagdo do robd. O controlador norte também realiza a leitura do sinal de
um receptor de radio controle e estima a velocidade de rotagdo do rotor. O computador embarcado
também se comunica com o controlador sul, que funciona como um intermediador entre diversos sen-
sores (sonar ultrassdnico, magnetdmetro e altimetro barométrico) e o computador embarcado. Este,
ainda recebe informacdo diretamente de uma IMU e de um receptor GPS. Para alimentacdo desses
componentes, ¢ usada uma placa com conversores de tensdo alimentada por bateria de litio-polimero
(LiPo). A tensdo dessa bateria é medida periodicamente por uma placa que também é usada como
terminal local de video e teclado. O computador embarcado ainda se comunica com uma estacio base
através de rede sem fio padrao IEEE 802.11g. VAle ressaltar que os nomes das placas controlador

norte e controlador sul ndo tem qualquer relacdo com suas respectivas finalidades.

3.2 ESTRUTURA MECANICA

Para implementacdo do veiculo aéreo, foi utilizado um helimodelo comercial rddio controlado
fabricado pela Thunder Tiger®, Raptor 90 SE, ilustrado na figura 3.2. Dentre suas caracteristicas

mecanicas, destacam-se:

e Comprimento da fuselagem: 1410mm;
e Largura da fuselagem: 190mm;

e Altura (veiculo original): 476mm;
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Figura 3.2: Helimodelo Raptor 90 SE
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Tabela 3.1: Servomotores usados para comando

Modelo ‘ Torque [Nm] ‘ Velocidade [s/60°] ‘ Obervagio

S3151 0,30 0,21 Propésito geral - usado nos comandos ciclicos
S3004 0,31 0,23 Propésito geral - usado no acelerador
S9252 0,65 0,14 Alto torque - usado no coletivo principal
59254 0,33 0,06 Alta velocidade - usado no coletivo de cauda

e Diametro do rotor: 1605mm;
e Diidmetro do rotor de cauda: 260mm;

e Massa (sem instrumentagio): 4, 9kg.

Também € importante mencionar as caracteristicas inerentes ao motor a combustdo usado:

Fabricante: O.S. Engines Mfg.Co.,Ltd.;

Volume do cilindro (cilindrada): 14.95¢m?;

Refrigeragdo: Ar;

Combustivel: Metanol adicionado de 10% a 30% de nitrometano e pelo menos 18% de 6leo

lubrificante.

Um dos fatores determinantes para a poténcia de um motor de helimodelos é a propor¢do de
nitrometano presente no combustivel. No caso geral, helicopteros utilizam uma taxa maior de nitro-
metano que avides, uma vez que necessitam de uma poténcia maior. O carburador do motor deve ser
calibrado antes da realizacdo de qualquer experimento de controle. No caso do motor utilizado, sdo
trés as agulhas que definem a propor¢do de ar/combustivel injetada no cilindro. Vale ressaltar que
qualquer mudanca significativa do combustivel ou nas agulhas do carburador implica em refazer os

procedimentos de identificagdo e o projeto do controlador para a rotag@o do rotor.

O Raptor 90 SE possui cinco servos atuadores que correspondem aos comandos do acelerador,
coletivo do rotor principal, coletivo do rotor de cauda, ciclico lateral e ciclico longitudinal. Para
helimodelos menores, como o Raptor 30 V2 utilizado em [2], todos os comandos utilizam servos de
alta velocidade e precisdo, favorecendo uso em vo6os acrobaticos. O Raptor 90 SE é um helimodelo
maior e requer uma diversificacdo maior nos servos utilizados. A Tabela 3.1 mostra as caracteristicas

dos servos usados neste trabalho quando alimentados com 4, 8V, todos fabricados pela Futaba®.

3.3 SENSORES

Para realizar o controle automatico de um helimodelo, uma série de sensores se faz necessaria.
Esta secdo apresenta cada um dos dispositivos utilizados para medicdo de diversas varidveis impor-

tantes no controle do robo.
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Figura 3.3: IMU300CC fabricada pela Crossbow®

331 IMU

Para medicdo das aceleragdes e das velocidades angulares, utiliza-se uma IMU (do inglés iner-
cial measurement unit) que consiste em um conjunto de trés acelerometros e trés girdbmetros € um
microcontrolador que filtra os dados, faz compensacio da temperatura e se comunica com 0 meio

externo.

Neste projeto, foi usada a IMU300CC de de fabricagio da Crossbow® ilustrada da Figura 3.3.
Seus dados sdo enviados diretamente ao computador embarcado via comunica¢do RS232. O periodo
de amostragem é de 20ms. Os dados sdo usados pelo computador para estimar a localizacdo do
veiculo. Este dispositivo pode ser alimentado com tensdes entre 9V e 30V corrente continua.

3.3.2 GPS

O GPS (do inglés Global Positioning System) é um sistema de localiza¢do baseado em ondas de
radio e satélites controlado pelo governo dos Estados Unidos. Um receptor GPS, é capaz de informar
ao usudrio informagdes sobre tempo, posi¢do e velocidade do mesmo em relagdo a um sistema de

coordenadas fixo com origem no centro da Terra.

Para este trabalho, um receptor GPS € usado para corrigir a cada 200ms as informacdes de loca-
lizagdo do veiculo. O receptor escolhido foi o SuperStarll de fabricagio da NovAtel® (Figura 3.4),
com erro de posi¢do menor que 5m no modo ndo diferencial. Este, alimentado com 5V, se comu-
nica com o computador embarcado via comunica¢do RS232. Também € utilizada uma antena ativa
para a recepgio do sinal !. Esta possui amplificacdo de 12db e alimentacdo de 5V. O uso de uma
antena ativa com o receptor SuperStarll implicou no projeto de um circuito de pré-amplificacdo da

alimentacdo da antena® com limitacdo da corrente maxima em 40mA.

Foi criada uma pequena placa de adaptacdo que converte os protocolos de comunicacao de serial
5V para o padrao RS232 e também regula a tensdo de 12V destinada a alimentag@o dos dispositivos
para 5V, além de conter a implementacdo do circuito de alimentacdo para a antena usando um circuito

integrado £200 e alguns resistores e capacitores.

"Foi utilizada a antena AT575-70W-MCXM-240-05-12-RM da Aeroantenna Technology
“Circuito disponivel em http://www.stmicroelectronics.com/stonline/products/literature/ds/1318.pdf acessado em no-
vembro de 2008
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Figura 3.4: Receptor GPS SuperStarll fabricado pela Nov Atel®
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Figura 3.5: HPA200 fabricado pela Honeywell®

3.3.3 Altimetro barométrico

Altimetros barométricos sdo dispositivos que utilizam a variacio da pressdo e a temperatura para
calcular uma varia¢fo na altitude do sensor. Este, ¢ muito utilizado para conhecimento da altitude na

aviagao.

Neste trabalhou, optou-se também por utilizar um altimetro barométrico para melhorar a correcao
das estimativas de atitude. O altimetro utilizado é o modelo HPA200 de fabricacio da Honeywell®
(Figura 3.5) que, além da pressdo, também mede a temperatura. Este possui resolucdo de 1, 31pa

(aproximadamente 11cm), porém, garante precisdo apenas de 40pa (aproximadamente 3, 3m).

O altimetro escolhido pode ser alimentado com uma tensdo varidvel entre 5,5V e 30V. Neste
projeto, a alimentag@o usada é de 12V. Os dados de pressdo e temperatura sdo enviados sempre que
solicitados para o controlador sul via interface RS485. Este trata de encaminhar os dados para serem

utilizados pelas rotinas de localizacdo no computador embarcado.

3.3.4 Magnetometro

Muito embora as medidas de uma bussola nao sejam confidveis préximas a linhas de transmissao
de energia, foi decidido incluir este sensor neste trabalho para melhorar as estimativas principalmente

de orientagd@o para o robd.

Foi escolhido o PNI MicroMag3 (Figura 3.6(a)) para realizar a medi¢ao da intensidade do campo
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(a) PNI Micromag3 (b) Placa completa

Figura 3.6: Sistema de medi¢cdo do campo magnético
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Figura 3.7: Diagrama de blocos do sistema de medicdo do campo magnético

magnético em cada eixo coordenado. O mddulo utiliza sensores magnetoindutivos e disponibiliza
medidas por meio de interface SPI com 16 bits de resolu¢do por eixo. A taxa de amostragem do
moédulo para medi¢do do campo magnético nos trés eixos, utilizando a melhor resolugao, é de cerca
de 6H z.

Para uma melhor estimativa da orientacdo, os sensores magnéticos nao devem ficar proximos a
objetos de material ferromagnético. Uma vez que a caixa que contém os componentes assim como
o motor do helimodelo é de aco, o médulo deve ser colocado em um local distante, no caso, a cauda
do helimodelo. Foi projetada, entdo, uma placa contendo um microcontrolador ATMEGAS (Figura
3.6(b)), que periodicamente faz a leitura do campo magnético via SPI, onde 0 ATMEGAS é o mestre
e 0 médulo MicroMag3 o escravo. Sempre que solicitado, o microcontrolador envia as medidas pela
porta serial (USART).

Para melhor robustez da comunicacio a interferéncias eletromagnéticas, considerando também
0 maior comprimento do cabo, foi implementado um conversor USART-RS485 para que os dados
pudessem ser enviados de forma diferencial. Os mesmos sdo enviados para o controlador sul 3.5
que os encaminha para o computador embarcado. A Figura 3.7 mostra um diagrama esquemaético
mostrando as principais funcionalidades do sistema de medicao do campo magnético, bem como sua

interface com o controlador sul.

3.3.5 Sonar

As operacdes de pouso e decolagem de helicépteros exigem um conhecimento mais preciso da

altitude. Para melhorar essas estimativas quando o veiculo de encontra préximo ao solo, foi instalado
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Figura 3.8: LV-MaxSonar® de fabricacio da MaxBotix®

no helimodelo um sonar modelo LV-MaxSonar® (Figura 3.8), de fabricacio da MaxBotix®. Este
fornece medidas com resolugio de 1”7 (2, 54cm) entre 6”(15, 24cm) e 254”(6,45m). Os dados do
sonar sdo lidos pelo controlador sul através do ciclo de trabalho de um sinal PWM gerado pelo sonar

e, entdo repassados para o computador embarcado.

3.3.6 Sensor optico de velocidade do rotor

Muito embora esse sensor tenha sido desenvolvido em um trabalho anterior [2] e apenas poucas
modificagdes foram feitas, convém explicar aqui seu funcionamento para melhor compreensdo do

projeto com um todo.

Conforme mostrado na Secao 2.2.3, a maioria dos projetos utiliza um governador comercial para
controle de velocidade do rotor, com medi¢des usando um sensor magnético. Outros projetos usam
esse mesmo sensor magnético para o projeto de um controlador de velocidade de rotacdo. Neste
trabalho, uma vez que o objetivo é usar o robd para inspecdo de linhas de transmissio, deve-se ter
um sistema robusto a perturbagdes eletromagnéticas. Neste sentido, foi projetado um sensor 6ptico
que, além de ser robusto a variacdo no campo magnético, é de simples instalacio, ndo necessitando

de grandes adaptagdes.

O sensor é composto de um LED infravermelho e um fototransistor montados de forma que
quando ndo h4 obsticulo entre eles, o foto transistor seja ativado pela luz emitida pelo LED. Entre
eles foi adaptado um disco opaco que gira acompanhando o rotor de cauda. No disco hd uma pequena
fenda que permite a passagem de um pulso de luz por revolugdo do disco ativando o fototransistor e
gerando pulsos elétricos. Estes, geram interrupgdes no microcontrolador AT91SAM?7 (Secdo 3.4) que
calcula o tempo entre cada uma delas e estima a velocidade usando um filtro. A Figura 3.9(a) mostra
uma foto do sensor instalado em um helimodelo Raptor 30 V2, utilizado em [2]. Na Figura 3.9(b) é

apresentado o esquematico do circuito do sensor.

3.4 CONTROLADOR NORTE

Com o objetivo principal de ser um dispositivo intermedidrio entre a unidade central de processa-
mento, computador embarcado, e o helicéptero, foi desenvolvida a placa denominada de Controlador

Norte®. Esta, possui como dispositivo principal o microcontrolador AT91SAM?7, ilustrado na Figura

3 Agradecimentos a Alexandre Simdes Martins pelo desenvolvimento do hardware e software desta placa.

31



+3,3V

120o0hms 4,7kohms

| para AT91SAM7

|sensor

(a) Sensor instalado em um (b) Circuito
Raptor 30 V2

Figura 3.9: Sensor 6ptico para medi¢do de velocidade do rotor (adaptado de [2])

Figura 3.10: Placa contendo Microcontrolador AT91SAM7

3.10, que possui, entre outras peculiaridades, duas portas serias e 55M H z de clock. A placa permite
o chaveamento entre o controle automético gerado pelo computador embarcado e o controle manual,
enviado por um raddio comum de helimodelismo. A selec¢do entre o uso de um outro outro sinal € feita

no radio.

A placa, ilustrada na Figura 3.11, é alimentada com 12V, tens@o usada para alimentar seus cir-
cuitos, e com 5V, para suprimento de corrente para os servos e para o rddio. Seu esquematico, pode

ser observado na Figura 3.12%.

O Controlador Norte faz a cada 20ms a leitura dos canais do radio. Sdo sete canais, dentre
0s quais cinco correspondem aos comandos para os servos, um € dedicado para dizer o modo de
controle usado para o gyro e outro para definir se o controle serd manual ou automatico. Os sinais
de controle manual e automatico sdo passados para um conjunto de multiplexadores. Caso o controle
seja manual, o microcontrolador seleciona a leitura do rddio para ser usada para ativagdao dos servos.

Caso contrdrio, seleciona-se os sinais gerados pelo microcontrolador.

Especialmente para o comando do acelerador existe um seletor manual que define se o comando
serd a saida do multiplexador ou o sinal de controle automético. Essa necessidade existe uma vez que,
no procedimento de identificagao, € necessario que o controle da velocidade do rotor seja automatico,

embora todos os outros comandos devam ser manuais.

O comando dos servos ¢ feito por um sinal modulado em largura de pulso (PWM) com freqiiéncia
em torno de 50H z. A posicdo do eixo do servo é determinada pelo tempo em que o sinal fica em

nivel 16gico alto, que varia entre 1ms (excursdo minima) e 2ms (excursdo maxima), independente de

“Na Figura 3.12, servos* indica os comandos para os servos excetuando-se o acelerador
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Figura 3.11: Placa Controlador Norte embarcada no sistema

comandos
MUX |- do radio
radio radio
{1 canal por vez * ocs servos)
selegao
servos*
R5232 :
Circuito sarial
AT91SAMT MuUX
comunicagao MAX3232 aceleradc; )
com PC104 # ¢
R5485 seletor para
Tran tor -
a“.ssfausn ma“ual SEervos
para
bpan-tilt
alimentacio Regulacko alimentagio para l:irl:ui;:i
de tensao
alimentacao para servos,

pan-tilt e radio

»-

Figura 3.12: Diagrama de blocos da placa Controlador Norte
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Figura 3.13: Geracao de sinais PWM defasados para controle dos servos [2]

pequenas variagdes na freqii€ncia. Para um periodo de 20ms (50H z), altera-se o ciclo de trabalho
entre 5 e 10%.

Devido a limitacdo no nimero de canais PWM no AT91SAMY7, € usado um contador interno
para geracao dos sinais em diversas portas. Para que fosse possivel o uso de um tnico contador, os
sinais sdo defasados, conforme mostrado na figura 3.13. Uma vez que os sinais gerados pelo rddio
também sdo defasados, sua leitura é feita usando uma Unica porta e um multiplexador, controlado
pelo AT91SAMT7 que seleciona qual canal sera lido.

Alguns comandos sao passados pelo computador embarcado ao Controlador Norte via comunica-
¢do serial RS232 que também retorna diversos dados ao computador. A placa permite ainda que essa

comunicagdo seja realizada por uma rede RS485.

Os comandos passados pelo computador embarcado ao Controlador Norte sdo:

e Solicitacdo da leitura dos canais do radio. O microcontrolador responde com inteiro de 8 bits

proporcionais ao ciclo de trabalho do sinal em cada canal.

e Solicitacdo da leitura da velocidade de rotacdo do rotor principal. O AT91SAM7 responde com

uma variavel em ponto flutuante de 32 bits que corresponde a rotacdo do rotor de cauda em
Hz.

e Alteracdo dos comandos dos servos de controle do helicoptero.

e Comando para alterar os angulos de inclina¢do do pan-tilt das cameras, feito por outros dois

SErvos.
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(a) Microcontrolador STR711 (b) Placa completa

Figura 3.14: Controlador Sul
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Figura 3.15: Diagrama de blocos da placa Controlador Sul

3.5 CONTROLADOR SUL

O objetivo principal do Controlador Sul® é reencaminhar os dados dos sensores para o compputa-
dor embarcado, principalmente devido ao nimero limitado de portas seriais frente ao grande nimero
de dispositivos. Foi escolhido, como dispositivo principal desta placa o microcontrolador STR711
(Figura 3.14(a)), uma vez que este dispde de 4 portas seriais independentes. A Figura 3.14(b) exibe
uma imagem da placa completa.

Um esquemitico deste subsistema é mostrado na Figura 3.15. O microcontrolador envia para o
magnetdmetro e para o altimetro barométrico solicitacdes de suas varidveis: campo magnético nos
trés eixos para aqueles e pressdo e temperatura para este. Também € feita a leitura da distdncia medida
pelo sonar. Estes dados sdo encaminhados para computador embarcado via comunicacio serial RS232

sempre que hd uma solicitacao.

Na placa estdo implementadas rotinas para detec¢do de falhas de comunicagdo ou nos sensores.
Toda a alimentag@o dos sensores conectados ao Controlador Sul sao fornecidos pelo mesmo.

3 Agradecimentos a Bruno Vilhena Adorno e Pedro Santana pelo desenvolvimento do software desta placa.
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(a) Placa embarcada no sistema (b) Interface com o operador

Figura 3.16: Sistema de medicao de nivel de bateria e interface com operador
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Figura 3.17: Diagrama de blocos de medicao de nivel de bateria e interface com operador

3.6 PLACA DE MEDICAO DE NiVEL DE BATERIA E INTERFACE COM OPERADOR

Visando maior seguranca a possibilidade de uma maior iteracdo com o usudrio foi criada uma
placa para medi¢ao de nivel de bateria e interface com o operador (Figura 3.16(a)). Esta é constituida
de um microcontrolador ATMEGAS ligado a um visor de LCD, trés botdes e alguns outros periféricos.

O visor e os botdes funcionam como uma interface local com o operador do sistema (Figura 3.16(b)).

A Figura 3.17 apresenta um desenho esquematico da placa e de sua comunicagcdo com o com-
putador embarcado. A tensdo da bateria do robd é medida visando o monitoramento constante para
que o robd pouse em local seguro antes que a bateria chegue em um nivel critico. Tensdes muito
baixas nos terminais da bateria podem danifica-la permanentemente. As medi¢des sdo feitas por um
conversor A/D embarcado no préprio ATMEGAS. Para compatibilizar os niveis medidos e melhorar
a sensibilidade da medi¢do, € usado um divisor resistivo implementado a partir de um potencidmetro.
O microcontrolador é informado previamente sobre a tens@o nominal da bateria para que possa infor-
mar seu valor correto. Essa informacao é gravada na EEPROM, de modo que néo é perdida quando o

sistema € desligado.

O ATMEGAS periodicamente verifica a cada 10ms quais botdes estdo apertados. Caso um
mesmo botdo seja apertado por mais de 40ms, esta informagao € armazenada e repassada ao compu-

tador embarcado assim que for solicitado. O microcontrolador estima se o computador ja foi ligado
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(a) Placa PCM-4153 (b) Adaptador Com- (c) Cartao de Memoria
pactflash - IDE

Figura 3.18: Hardware que compde a unidade de processamento

ou desligado baseado em um tempo fornecido pelo préprio computador e também armazenado em
EEPROM. Durante a inicializagdo ou desligamento do sistema, é exibido na tela o andamento da ta-
refa. Esse procedimento auxilia o operador a saber quando pode inicializar alguma rotina ou desligar

a alimenta¢@o docomputador embarcado.

A placa recebe comandos do computador através de comunicacdo SPI. Esta foi implementada
usando a porta paralela. O computador embarcado € o mestre ¢ 0 ATMEGAS € o escravo nesta

arquitetura. Diversos comandos podem ser enviados nesta interface:

e Solicitacdo de impressdo de uma mensagem qualquer em uma linha do visor de LCD;
e Solicitacdo de impressdo da rotina de desligamento;

e Acendimento ou apagamento da luz de fundo do LCD;

e Informa o ATMEGAS sobre a tensdo nominal da bateria;

e Informa o ATMEGAS sobre o tempo de ligamento do computador embarcado;

e Informa o ATMEGAS sobre o tempo desligamento do computador embarcado;

e Solicitacdo de informacao sobre o uso ou ndo de cada botao;

e Solicitacdo da medida da tensdo da bateria.

3.7 UNIDADE DE PROCESSAMENTO

Como unidade principal de processamento, foi utilizado uma placa com arquitetura PC-104, ilus-
trada na Figura 3.18(a). Com processador AMD Geode® L.X800 5000\ H z, 256 M B de memdria
DDR333 SDRAM, interface IDE, quatro portas RS232 independentes, duas portas ethernet, porta
paralela e alimentagdo 5V, 1,35A. A alimentagdo de 12V é opcional para uso em placas adicionais

e visores LCD.

O sistema operacional e os programas sdo alocados em uma memoria compactflash (Figura

3.18(c)) conectada ao computador embarcado por um adaptador Compactflash - IDE (Figura 3.18(b)).
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O sistema operacional deve ser suficientemente pequeno para ser comportado na compactflash e
textensdo tempo real. Foi escolhida a distribui¢do linux LiRE v.0.5 (Linux Real-time Environment®).
Esta distribuicdo foi projetada para aplicagdes em robética e como principais vantagens o seu tamanho
reduzido (20MB) e a extensdo RTAI (RealTime Application Interface).

A extensdo RTAI faz pequenas modificagdes no kernel do Linux alterando o escalonador e o
tratamento de interrupgdes. Desta forma, obtém-se uma plataforma de processamento em tempo real
com requisitos de baixa laténcia e alta escalonabilidade, com suporte do ambiente linux (interfaces,
sistema de arquivos, comandos). Basicamente, ele atua como um roteador de interrupcdes, capturando
as chamadas dos periféricos e, se necessario, repassando-as ao linux, que € considerado pelo RTAI
como uma tarefa rodando em segundo plano com baixa prioridade. Uma vantagem da combinagao
linux - RTAI para este trabalho € que sdo projetos de software livre com cddigo aberto e de licenca

gratuita de uso.

O software embarcado que se executa na placa PCM-4153 foi concebido de forma modular em
linguagem C. Do ponto de vista de implementacdo, cada mddulo estd organizado em um arquivo
de cabecalho (.h) contendo as defini¢des e declaracdes de uso externo e um arquivo contendo as
implementacdes e as defini¢des de uso local (.c). Para manter o encapsulamento, o acesso as varidveis
globais de um moédulo por outro médulo somente sdo feitas por meio de fungdes do médulo que
contém as varidveis. Estas estdo protegidas por semaforos, evitando assim, acesso simultdneo por
duas tarefas a uma mesma regido de memdria. Alguns médulos incluem ainda bibliotecas para acesso
a fungdes que gerenciam o hardware como a comunica¢do com IMU e o controlador norte e outras

funcdes dedicadas a tarefas mais especificas como controle do rotor e fusdo de dados de sensores.

Os seguintes modulos estao definidos:

e Moddulo principal (main): Inicia os demais médulos e gerencia tarefas sem periodicidade pré-

estabelecida de baixa prioridade e sem grande relevancia.

e Moddulo de localizagdo (localization): Mdédulo que determina a localiza¢do do helicép-
tero, gerencia a aquisi¢do de dados do GPS, IMU, altimetro, sonar ¢ magnetometro. Uma
vez que cada um dos sensores possui periodicidades diferentes, optou-se por criar as seguintes

tarefas periddicas dentro deste médulo:

— tarefa localization_imu_read: Solicita a IMU novos dados a cada 10ms, tratando

a recepcao destes dados e armazenando-os em uma estrutura global.

— tarefa localization_gps_read: Solicita ao GPS novos dados a cada 200ms, tra-

tando a recep¢do destes dados e armazenando-os em uma estrutura global.

— tarefa localization_controlador_sul_read: Interroga periodicamente o con-
trolador sul se ha novos dados provenientes do magnetometro, altimetro, ou sonar. Em

caso afirmativo, os dados sdo recebidos e armazenados em uma estrutura global.

— tarefa localization_update’: A cada 10ms atualiza a estimativa de localizagio 3D
por meio de predi¢do usando as medidas da IMU. Se medidas do GPS, sonar, magnetome-

tro ou altimetro estiverem disponiveis, esse médulo corrige a estimativa de localizacao.

®http://www.rts.uni-hannover.de/lire/about.html acessado em setembro de 2008.
"Implementacdo pelo professor Geovany Aratjo Borges
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e Moddulo de controle (control): Mddulo que realiza o controle do helicéptero, por meio de
uma tnica tarefa periddica executada a cada 20 ms. Esta tarefa realiza a comunicagdo com o
controlador norte fazendo a leitura da velocidade de rotacdo do rotor e dos comandos do radio
e enviando comandos para os servos de controle e do pan-tilt. Este médulo possui os seguintes

estados:

— STOP: Todos os servos sdo colocados em condi¢do definida de seguranga, e o servo do

acelerador estd no minimo, impedindo o funcionamento do motor.

— IDLE: Todos os servos sdo colocados em condi¢@o definida de seguranga, mas o servo do
acelerador estd no minimo valor que garante que o motor possa ser ligado ou fique em

funcionamento.

— LAND: Todos os servos sdo colocados em condi¢do definida de seguranca, mas o ro-
tor estd com controle de velocidade ativado. Neste periodo o rotor estd acelerando até

alcancar a velocidade nominal de rotacao.

— HOVER: O controle neste modo deve estar ativo, quando o helicéptero estiver voando. O
valor a ser enviado para os servos serd calculado a cada 20ms e atualizado. Outros modos
de voo ainda podem ser implementados, caso futuramente haja a necessidade de comutar

os controladores para diversos modos de voo.

e Moddulo de entrada via teclado (keyboard): Mdédulo que gerencia a entrada de comandos
e dados caso em algum experimento, opte-se por controlar o helicoptero por ssh (protocolo
Secure Shell). Este médulo ndo possui fungdes periddicas e é chamado dentro do mddulo

principal.
e Moddulo de exibi¢do de informagdes em tela (screen): Mddulo que gerencia as informagdes

que sdo exibidas na tela quando for ligada uma saida de video ou quando controlado por ssh.

Outros médulos ainda podem ser definidos seguindo a mesma metodologia, como, por exemplo,
os médulos de comunicagdo com uma estagdo base e o sistema de registro de dados em memoria
flash.

3.8 SISTEMA DE ALIMENTACAO

Toda a parte eletrdnica do protétipo foi escolhida de modo a poder ser alimentada com tensdes de
oV e 12V. Alguns dispositivos que necessitam de alimentagdo de 3, 3V utilizam um regulador para

fornecer a tensio correta.

Para fornecer a alimentacdo para o circuito foi utilizada uma bateria LiPo (Litio Polimero) com

as seguintes caracteristicas:

e Modelo: PQ4S-6000MG;
e Numero de células: 4;
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Figura 3.19: Placa de alimentacdo embarcada no sistema

e Tensao nominal: 14,8V

Capacidade de carga: 6000mAh;

Corrente de descarga mdxima em regime continuo: 90,0 Amperes;

Corrente de descarga méxima para 10 segundos: 108,0 Amperes;

Massa: 734g;

e Dimensodes: 165x95x23mm.

A tensdo da bateria € constantemente monitorada, conforme mostrado na Se¢do 3.6, evitando
assim que sua tensio chegue a um nivel muito baixo que pode danificar a bateria. Esta alimenta uma
placa com dispositivos conversores de tensio continua da TracoPower® modelo T EN30W I. Estes
sdo conversores de alta eficiéncia com poténcia de saida de 30W. A placa (Figura 3.19) contém ainda

alguns capacitores que compde o circuito e conectores para alimentacdo de cada componente.

Para evitar a sobrecarga do conversor de 5V foi escolhido usd-lo apenas para alimentagdo dos
servos, do rddio e do computador embarcado, dispositivos de maior consumo. Todos os outros dispo-
sitivos que necessitam de 5V s@o alimentados com 12V através de reguladores LM 7805 embarcados

em cada placa.

Foi adaptado também um conector que permite recarregar a bateria sem a necessidade de des-
montar o sistema. A tensdo de cada célula da bateria € balanceada durante a carga, evitando danos as

c€lulas individualmente.
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4 CONTROLE

It is simple to make something complex,

and complex to make it simple.

Murphy’s Technology Laws - Edward A. Murphy

4.1 INTRODUCAO

Este capitulo trata das estratégias de controle de voo pairado propostas e avaliadas em simula-
¢do para a construcdo de um robd aéreo baseado em um helimodelo. Primeiramente, na Secdo 4.2
¢ apresentado o desenvolvimento de um modelo matemadtico ndo linear simplificado que descreve a
dindmica do um helicéptero em miniatura, bem como os procedimentos para identificacdo dos para-
metros deste modelo. Este modelo € utilizado para o projeto e sintonia dos controladores para o voo
pairado, apresentados na Secdo 4.3 e avaliados em simulag@o. O simulador utiliza um modelo mate-
matico bastante complexo, descrito no Anexo B.. O simulador permite, ainda, a realizacdo diversos

ensaios incluindo influéncia do vento e da gravidade.

4.2 OBTENCAO DO MODELO

Embora existam muitos modelos que tentem descrever a dindmica de helicépteros e suas minia-
turas, ndo se pode identificar na literatura um modelo ndo-linear que represente fielmente a dindmica
de um helimodelo em diversos modos de v6o nao-acrobdticos e a0 mesmo tempo suficientemente
simples para ser usado no projeto de controladores por métodos mais comuns. Esta secio apresenta

o desenvolvimento de um modelo que se propde a atender a estes requisitos.

Diferentemente da modelagem de avides, o uso apenas das equacdes diferenciais de corpo rigido
ndo ¢é suficiente para capturar as componentes mais importantes da dindmica de helicopteros. Essas
equacdes de corpo rigido devem ser acopladas com equacdes simplificadas da dindmica do rotor para

a obtenc¢do de um modelo eficaz.

4.2.1 Equacdes de corpo rigido

As equagdes de corpo rigido para a fuselagem de helicéptero com seis graus de liberdade sdo
obtidas das equacdes de Newton-Euler, adaptadas de [8]:

u:—wq+vr—gsin(9)+%, 4.1)
: : Fy
0 = wp — ur + gsin(¢) cos(d) + o 4.2)
. F,
w = uq — vp + gcos(¢p) cos(d) + — (4.3)
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1
p=7—(=ar(lyy — L) + M), (4.4)

Y

. 1

q= 7(—177’([% - I.Z’Z‘) + My)7 (45)
Iyy

. 1

r= E(_pQ(Ixm - Iyy) + Mz)' (4.6)

Nas equacgdes acima, u, v € w sdo as velocidades lineares e p, ¢ e r sdo as velocidades angulares
em torno dos eixos z, y and z. As for¢as e momentos agindo no i-ésimo eixo sdo F; e M;, respecti-
vamente. A acelerac@o devido a gravidade é denotada por g, e m € a massa do veiculo. [;; representa
o momento de inércia a rotacdo em torno do i—ésimo eixo. Para modelos em escala reduzida, os
1

produtos de inércia cruzados I, I yzs Lzys Ipz € Iy, usados em modelos mais complexos [24]

Yyxs
podem ser desprezados [8].

As forgcas e momentos F; e M; sdo gerados pelo rotor principal, pelo rotor de cauda e por efeitos

aerodindmicos atuantes na fuselagem, na aleta vertical e no estabilizador horizontal.

4.2.2 Dinamica simplificada do rotor principal

Para tornar o modelo de corpo rigido mais fiel ao sistema fisico pode-se modelar de maneira
simplificada a dindmica das forcas e momentos gerados pelo rotor principal e acopld-las ao modelo.
Neste trabalho, a maneira escolhida foi partir do modelo desenvolvido para simula¢do do helicéptero
acrobatico no MIT [8], que ndo € suficientemente simples para ser usado para o projeto de controla-
dores.

Considera-se para a obtencdo do modelo a velocidade de rotacdo do rotor constante. Essa pre-
missa pode ser assumida, uma vez que, em um trabalho anterior, utilizando um helimodelo Raptor 30
acoplado a uma base, foi mostrado como € possivel regular essa velocidade a partir do comando do

acelerador U, para diversos torques diferentes aplicados ao rotor [47].

As equagdes do rotor podem ser simplificadas para levar em consideragdo apenas as componen-
tes de baixa freqiiencia na dindmica de batimento. Essas componentes podem ser representadas pela
dindmica do plano formado pelo caminho percorrido pela extremidade da hélice, conhecida por dina-
mica de ttp, do inglés tip-path plane.

Para entender o efeito do batimento das pas pode-se imaginar que o ttp se inclina com relagdo ao
plano original do rotor. Para representar essa inclinacao usamos os angulos a para a direcdo longitu-
dinal e b para a direcdo lateral. As equacdes simplificadas relacionadas a esses estados, desprezando

os efeitos do vento sdo [3]

16 . 16 p  8ks

Do=—a——q+ 2 A 4.
'YQa a ")/Qq + Q + 7921[317 + lonUlona ( 7)
16 ; 16 q 8k

—bh=—-b— —p+ = BiatUlat, 4.8
o) ’YQp+Q+VQQIﬁa+ latUlat (4.8)

em que vy, conhecido como lock number, representa a razao entre as forcas aerodindmicas e as forcas

inerciais; €2 € a velocidade angular do rotor, considerada constante; kg € a constante eldstica a torsao
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(linear), Ig € o momento de inércia da pa em torno do eixo de variagdo de seu angulo. A, € Bjgt
s@o coeficientes lineares que aproximam o efeito dos comandos ciclicos Uj,y, € Upgys.

Para simplificacdo, pode-se definir
16

Tf:’yiQ

como a constante de tempo do batimento das pas do rotor principal. Os termos

4.9)

—Tfq € —Tfp

sdo responsaveis pela diminuicdo do batimento quando da arfagem ou rolagem do veiculo e sdo as

principais componentes de amortecimento do batimento das pés. Os termos

q p

L. L
Q  Q

dizem respeito ao resultado do batimento quando o angulo das pas muda durante a arfagem ou rola-

gem. Este é um dos principais acoplamentos identificados entre a dindmica de arfagem e rolagem.

Definindo também os termos constantes

8 ks
b a nyQ I,B ( )
e adicionando ainda dois termos de acoplamento para levar em consideracdo dindmicas ndo-modeladas,

as equacdes de estado de batimento das pds ficam

1

a= ?[_a —Trq + % + Apb + A1onUton + AlatUlat], 4.11)
f

.1

b= —[=b—7sp— & — Ava+ BionUon + BiatUiat]. (4.12)
f

A barra estabilizadora pode ser considerada um segundo rotor que ndo produz empuxo. O seu
pequeno lock number, s, reduz o acoplamento entre o batimento longitudinal e lateral e produz
uma constante de tempo 75 maior. As equacdes da barra estabilizadora, se tornam entdo muito mais

simples que as do rotor principal [3]

1
¢= ?[*C — Tsq + ClonUlon}v (4.13)
.1
d=—[~d=7p + DiatUa], (4.14)

em que Cj,p, € Dy,t, similarmente a A;,, e By, s30 ganhos que aproximam o efeito do angulo deter-

minado pelos comandos ciclicos.

A barra estabilizadora afeta a dindmica do veiculo apenas ampliando o efeito do comando ciclico
do rotor principal. Fazendo uma extensdo similar a do modo linear de [3], pode-se reescrever os

comandos laterais e longitudinais como

Ulat = Ulat + Kdd € Ulon = Ulon + ch7 (415)

em que K. e K4 representam reducdo do mixer da barra estabilizadora.
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plano do rotor

Figura 4.1: Momentos de rolagem devido ao batimento das pés

Definindo as derivadas de acoplamento

By = BigKq e Ac = Ajon K. (4.16)

e usando Uy € Uy, a0 invés de Uy, e Uy, e substituindo a expressoes (4.15) e (4.16) em (4.11) and

(4.12), as equagdes de batimento se tornam

1

a = ?[_a —Tfq + % + Abb + ACC + AlonUlon + AlatUlat]y (417)
f

: 1

b= —[~b—74p— & — Ayb+ Bad + BionUion + BiatUtar). (4.18)
f

4.2.3 Acoplando o modelo de corpo rigido e a dinamica do rotor

A partir do modelo da dindmica do rotor, pode-se extrair a expressdo que determina 0s momentos
nos eixos de rolagem e arfagem. A Figura 4.1 esboga a relagdo entre o Angulo lateral do ttp, b, o vetor
empuxo T e os momentos produzidos pelo rotor principal. Uma andlise similar pode ser feita para
o angulo longitudinal. E assumido que o empuxo permanece sempre perpendicular ao ttp para véos

ndo acrobaticos. Os componentes, nos eixos coordenados do helicéptero, do vetor empuxo sdo:

T, = —|T|sin(a) cos(b), (4.19)
T, = |T|sin(b) cos(a), (4.20)
T. = —|T| cos(a) cos(b). (4.21)

Essas forcas agem na fuselagem do veiculo com um brago de alavanca h, correspondente a dis-

tancia entre o centro de gravidade cg e a cabega do rotor principal, resultado nos seguintes momentos:

My = hT, = h|T|sin(b) cos(a) (4.22)

Myr = —hT, = h|T|sin(a) cos(b). (4.23)
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Segundo [3], hd ainda uma componente ndo desprezivel de amortecimento gerado devido a re-
sisténcia das pas ao batimento combinada com a inércia do rotor que se transmite para a fuselagem.

Essa componente pode ser modelada por
My, = kgb (4.24)
My, = kga. (4.25)

O célculo do empuxo é uma tarefa bastante complexa e de dificil modelagem. Para aplicacdes
em controle, faz-se necassdria uma simplificacdo. O empuxo T para vdos ndo acrobdticos, pode ser
aproximado por mg, uma vez que as aceleragdes lineares ndo sdo grandes, mesmo com o veiculo em
movimento. Essa aproximagao € relizada em diversos modelos lineares [3], mas ndo hé limitagdes
que impeg¢am 0 uso no caso na linear. Os torques M, e M, sio entdo calculados como 0s momentos

resultantes nos eixos coordenados

M, = kgb+ hmgsin(b) cos(a) (4.26)

My = kga + hmgsin(a) cos(b). (4.27)

4.2.4 Dinamica de Guinada

O empuxo gerado pelo rotor de cauda ndo pode ser simpificado desta forma, uma vez que sua
amplitude e sentido varia bastante. Desta forma, seria muito dificil determinar uma expressdo para
M, . Até nos modelos mais simples é usada regressao polinomial de dados coletados em testes devido

a grande complexidade na dindmica.

Dadas essas circunstancias, neste trabalho, a abordagem escolhida foi partir de um modelo linear
[3] e adicionar alguns termos para melhorar a eficidcia do modelo. Os resultados da identificacio de
parametros na Secdo 5 mostram que, partindo desse modelo simplificado, ndo ha perdas significativas
de precisdao. Observa-se que nao ha grande contribui¢do da gravidade ou da velocidade longitudinal

considerando um vdo ndo acrobdtico o que justifica essa aproximagao.

A principal contribuicdo para o momento M, é o empuxo gerado pelo rotor de cauda, o qual é
controlado pelo dngulo de ataque de suas pds, proporcional a Up.q. Outra fonte de torque em z € a
velocidade do vento lateral. Considerando que essa velocidade modifique linearmente o torque, usa-
se os termos N,v e Npp para modelar essa influéncia. IV, e N, sdo pardmetros a serem determinados

experimentalmente.

A aleta vertical, entre outros componentes, também produz momentos que amortecem 0 movi-
mento, modelados pelo termo N,r. O torque M, também é afetado pelo torque do motor, tendo
como principais influéncias, considerando a velocidade do rotor constante, o dngulo médio de ataque

do rotor principal, determinado por Ucol, e velocidade vertical w.

Pode-se considerar, também, o controlador de guinada conhecido como gyro um sistema de amor-
tecimento ativo que aumenta a ordem da dindmica de guinada, aumentando, todavia, consideravel-
mente a margem de fase. Somando todas essas componentes, as equagdes de estado correspondentes

a guinada se tornam
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7= NpedUped + va + Npp + Npr + NcolUcol + Nww + Nmed + Nrfbrfb (4.28)
’I'”fb = K,r— Krfb""fb 4.29)

em que 7y, corresponde a um estado interno inerente ao gyro. As variaveis Npeq, Neois Ny, Np, Ny,
Ny, K, e K, fp, sd0 parametros do modelo. O termo V.4 foi adicionado para compensar o torque

do motor com U,,; nulo.

Sem perda de generalidade, pode ser imposta a seguinte restri¢ao:
K,y = —2N,. (4.30)

Essa imposicdo evita problemas durante a identificagdo dos parametros [3], todavia, IV, perde seu
significado fisico, o que ndo é de fato um problema no caso de modelagem para projeto de con-
troladores. Foi observado na identificagdo dos pardmetros usando o simulador que o néo uso dessa
restricdo faz com que os pardmetros convirjam para um minimo local com dindmica instdvel, diferen-
temente do que aponta a teoria. Usando a restricdo, os parametros se ajustam aos valores esperados

para o modelo.

4.2.5 Dinamica de elevacao

Com o helicoptero em voo pairado, a velocidade vertical pode ser representada por um sistema
de primeira ordem [8]:
W = ZyW + ZeoiOcol - “4.31)

O termo d.,; representa uma pequena variagao de U, em torno de um ponto de operacdo. Lineari-

zando a equagdo (4.3) para operagdo em vOo pairado, a aceleragdo vertical fica expressa por

w= Fz/m. (4.32)

Das equagdes (4.31) e (4.32) pode-se inferir que
Fz/m =~ Zyw + ZeoUeo.- (4.33)
Dos modelos mais complexos [8] sabe-se que o movimento de guinada também influencia a

aceleracdo vertical. Desta forma, o termo Z,r € adicionado para levar em consideragdo efeitos ndo

modelados

A equacdo diferencial usada para expressar a dindmica de elevacio se torna, entdo,

W = ug —vp + gcos(¢) cos(0) + Z1 + Zyw + ZeotUecol- (4.34)

4.2.6 Dinamica de translacao lateral e longitudinal

As principais for¢as que atuam na dindmica de translacdo lateral e longitudinal sdo os efeitos
aerodindmicos decorrentes da fuselagem. Estes efeitos podem ser modelados usando apenas derivadas

de primeira ordem. As equacdes (4.1) e (4.2) sdo, entdo, reescritas como
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U= —wq+ vr — gsin(0) + X, u, (4.35)

U = wp — ur + gsin(¢) cos(0) + Y,v (4.36)

4.2.7 Modelo completo

Desta forma, obtém-se o modelo completo que descreve a dindmica do helicéptero:

p= i(—qr(lyy —1I..) + kgb + hmgsin(b) cos(a))

qg= ﬁ(—pr([zz — Iyy) + kga + hmgsin(a) cos(b))

¢

0=q

a= %[—a —7rq+ & + Apb + Acc + AonUton + AtatUtat]

b= %[—b — 70 — & — Apa + Bad + BionUion + BiatUlat]

w = uq — vp + gcos(¢) cos(0) + Zyr + Zyw + ZeoUeol (4.37)

7 = NpeaUped + Nyv + Npp + Npm + NeotUeot + Nyw + Nipeaq + NippoT fp
Ty = Kpr + 2Ny,

¢ = [~¢—75q + CionUton]

d= %S[*d — Tsp + Dyt Uat)

U= —wq+vr — gsin(d) + Xy,u

0 = wp — ur + gsin(¢) cos(f) + Y,v

Este modelo contém 13 estados e utiliza apenas equacdes diferenciais com pardmetros invariantes
no tempo. Desta forma, o seu uso para projetos de controladores nio € invidvel. Contudo, estima-se
que ele descreva o comportamento de um helimodelo melhor do que o modelo apresentado na Se¢ao

2.3.3, uma vez que leva em consideracdo diversos efeitos ndo lineares inerentes a dindmica do veiculo.

4.2.8 Identificacao dos parametros

O modelo proposto possui 32 pardmetros a serem identificados: Iy., Iyy, I.., kg, h, m, 77, €,
Ab, AC’ Alon’ Alat, Bd’ Blon, Bl(lt> Zv"’ Zw’ Zcola Npeda Nv, Np, Nra Ncol, Nwa Nmeda Nrfb, Kr’ Ts»
Clon’ Dlat, Xu € Yv-

Para identificar os pardmetros foi utilizada a funcdo pem da System Identification Toolbox do
MATLAB®. Esta funcio utiliza, para minimizar os parAmetros, a minimizacio do erro de predicio

usando o algoritmo de busca de Levenberg-Marquardt.

Para facilitar a identificacdo, o modelo completo foi dividido em quatro modelos menores. Neste
caso, as entradas de cada submodelo, ndo sdo necessariamente as entradas do helicéptero, mas to-
das as varidveis que influenciam na dindmica. Essas entradas ndo sdo comandadas pela funcio de

controle, mas determinadas por uma dindmica externa a do submodelo em questao.
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e Modelo de atitude.

P ﬁ(—qr(fyy — I..) + kgb + hmgsin(b) cos(a))

q= i(—pr(lzz — Iyz) + kga + himgsin(a) cos(b))

a #[—a —71q+ B+ Apb + Acc + AionUson + AatUlat] 4.38)
b=L{~b—rsp— & Aya+ Bad + Bionlion + BiatUia '

¢ = 2[—c = 7eq + CionUton)

d= %S[—d — 75 + DiqtUlat)-

— Parmetros: I, Iyy, L, kﬁ, h, m, Tfs Q, Ay, Ac, Aton> Atat> Bas Bions Blats Ts» Clon €
Digt.

— Entradas: Uy, Upgt, w e r.

— Saidas: peq.
e Modelo de altitude
W =uq — vp + gcos(¢) cos(0) + Zyr + Zyw + ZeoiUeol (4.39)

— Pardmetros: Z,, Zy, € Z.q.
— Entradas:v, p, u, q, v € U,y;.

— Saidas:w.
e Modelo de guinada

7= NpedUped + Nyv + Npp + Nyr + NcolUcol + Nyw + Nmed + Nrfbrfb

) (4.40)
Ty = Kpr + 2Npr .
— Pardmetros: Nycq, Ny, Np, Niy Neots Ny Nopeds Ny g € K.
— Entradas: v, Upeg, p, Ucor € w.
— Saidas: 7.
e Modelo de translagdo
U= —wq+vr — gsin(d) + Xyu 441)

0 = wp — ur + gsin(¢) cos(f) + Y.

— Pardmetros: X, e Y,.
— Entradas: w, ¢, 7, p, 0 e ¢.

— Saidas: u e v.

A identificacdo dos parametros no modelo de atitude precisa ainda de uma outra divisdo para que

todos eles sejam estimados corretamente. Essa necessidade € justificada pela grande dificuldade que

a funcdo pem tem para a sintonia de um niimero grande de pardmetros quando estdo distantes do

minimo global. Os pardmetros h e m, por serem de facil medi¢do, ndo sdo estimados. A identificagédo

do restante deles € feita da sequinte forma:

Em cada época do algoritmo de identificagdo, sdo realizadas as seguintes rotinas:
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1. Estimacao dos parametros de rolagem: Executa a funcido pem com dez iteragdes visando a
sintonia dos parametros mais determinantes para arfagem.

Parametros livres: I, kg, 77 € Bjq.

2. Estimacao dos parametros de arfagem: Executa a fungdo pem com dez iteragdes visando a
sintonia dos paradmetros mais determinantes para rolagem.

Parametros livres: 1, kg, 77 € Ajop.

3. Estimacao dos parametros de acoplamento entre rolagem e arfagem: Executa a funcfo
pem com dez iteragdes visando a sintonia dos pardmetros que mostram o acoplamento entre
arfagem e rolagem.

Parametros livres: Ay, Ajut, Bion € ).

4. Estimacao dos parametros de acoplamento entre rolagem e arfagem: Executa a funcio
pem com dez iteracdes visando a sintonia dos pardmetros que mostram o efeito da barra esta-
bilizadora.

Parametros livres: A., By, 75, Cion € Djat.

5. Estimacao geral dos parametros: Executa a fun¢éo pem com trinta itera¢es visando a sinto-
nia de todos os pardmetros livres: L., Iy, I.., kg, 7f, Q, Ay, Ac, Alon, Atats Bas Bions Biat,
Ts> Clon € Digy.

O ndmero de épocas ¢é varidvel. Nao foi determinada uma condi¢do para o fim do algoritmo, ou
seja, o usudrio pode determinar essa condi¢cdo em cada caso, podendo inclusive fazer intervencdes ma-
nuais entre as épocas caso haja algum conhecimento prévio sobre os pardmetros. Este algoritmo ndo
tem garantia de convergéncia. Esta seqiiencia € repetida inimeras vezes até que o modelo apresente

um erro satisfatério com rela¢do ao conjunto de dados de validagao.

4.3 CONTROLE EM SIMULACAO

Uma vez que muitos equipamentos t€m o custo bastante elevado e o risco de acidentes é grande
nos experimentos iniciais, foi decidido realizar todo o procedimento de identificacio e controle pri-

meiro em simulagdo para posteriormente serem realizados experimentos usando o helimodelo.

Um modelo simplificado, mas ainda bastante completo, baseado nos principios fisicos de funci-
onamento de um helimodelo foi desenvolvido pelo MIT [8]. Este modelo foi desenvolvido visando
a simulacdo de vdos acrobéticos para um helimodelo Xcell.60. A partir desse modelo foi desenvol-
vido no LARA um simulador e visualizador nominado Helisim 2.0'. O Anexo B. contém o modelo
matematico utilizado. Uma ilustracdo da tela do simulador é mostrada na Figura 4.2. Este é capaz
de simular efeitos externos como gravidade e vento e permite a implementacdo de diversos tipos de
controladores digitais com periodo de amostragem varidvel. O periodo de integracdo utilizado foi de
1ms. O simulador considera, ainda, velocidade angular do rotor principal constante.

! Agradecimentos a Bruno Vilhena Adorno pelo desenvolvimento do Helisim 2.0
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Camera 1

Usando a funcao local

Central de controle

Figura 4.2: Tela do Helisim 2.0

4.3.1 Procedimento de identificacao

Para proceder com a identificacdo dos parametros do modelo no simulador foram projetados qua-
tro controladores PID para estabilizar inicialmente o sistema em modo de vdo pairado. As varidveis
controladas associadas com cada entrada sdo relaciodadas na Tabela 4.1. A sintonia dos controlado-
res foi feita eixo a eixo. Enquanto um eixo era controlado, os demais tinham suas varidveis levadas
instantaneamente para o repouso, desconsiderando qualquer dindmica, a cada 20ms. Vale lembrar
que esse procedimento difere um pouco da metologia de preender o helimodelo a uma base, uma vez

que, nesta dltima, surgem forcas que o helimodelo nio apresenta quando em voo.

O simulador também néo dispde da simulacdo do gyro, portanto, foi implementado um contro-
lador PI interno para amortecer o movimento de guinada. Nao foi realizado um ajuste fino para este,
contudo, assim como nas demais varidveis de atitude, foi projetado um controlador PID. A dindmica

deste controlador PI passa, entdo, a fazer parte do modelo do veiculo.

A partir deste procedimento, obtém-se um veiculo estdvel, que poderia ser obtido na pritica com
um voo pilotado. A partir deste, sdo programados diversos experimentos em que as referéncias para
w, p, q € r variam senoidalmente no tempo variando a freqii€ncia visando excitar o sistema na faixa
de freqiiéncias de interesse. Foram realizados experimentos separados para verificar a dindmica de
cada eixo isoladamente e também dos acoplamentos mais significativos, bem como do veiculo como

um todo.

De posse dos dados experimentais e do modelo, resta realizar os procedimentos relatados na
Secdo 4.2.8 para a obten¢do dos pardmetros. Como estimativa inicial para os pardmetros I, Iy, 1.
e () foram utilizados os valores do proprio Helisim. Isso ndo representa um problema, uma vez que
sdo parametros relativamente faceis de medir experimentalmente. Durante as primeiras iteragcdes do

algoritmo esses pardmetros ndo foram identificados como parametros livres para priorizar a variagao
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Tabela 4.1: Correspondéncia entre entradas e saidas no controle desacoplado

altitude | w | Uy
arfagem | q | U
rolagem | p | Uy
guinada | 7 | Upeq

C Rolagem

C Guinada_;

Modelo i

YYVYY

Figura 4.3: Arquitetura inicial de controle no simulador

dos demais parametros até que estivessem suficientemente préximos do minimo global.

Os valores iniciais de 77 e 75 foram escolhidos sendo idénticas as constantes de tempo do heli-
coptero Yamaha R50 [3], que é muito maior e mais lento que o Xcell.60 da simulacdo. Os demais
parametros foram inicializados com valor nulo. A Tabela 4.2 mostra os valores obtidos para os para-

metros do helicéptero Xcell.60 simulado, os valores iniciais para a estimagao.

4.3.2 Controle de estabilizacao

De posse do modelo, resta usa-lo para o projeto de um controlador para o helimodelo da simula-
cdo. Foi escolhida a estratégia de controle PID desacoplado devido, entre outros fatores, a facilidade
de sintonia, podendo ser feita, até mesmo, a sintonia em tempo de execu¢do. Para garantir a possi-
bilidade de bons resultados com controle desacoplado, foi realizado o teste de dominéncia diagonal

descrito na Se¢do 2.4.3. Os resultados do teste, descritos no Capitulo 5 foram satisfatérios.

O modelo com todos os pardmetros foi exportado para o ambiente Simulink® do MATLAB®,
Este, foi excitado com ondas quadradas defasadas e com freqiiencias diferentes em suas quatro en-
tradas de referéncia ref,, refy, ref, e ref, (Figura 4.3) e observadas as saidas. A sintonia dos

controladores PID foi realizada seguindo os seguintes principios empiricos:

1. Inicializa-se o controle com os ganhos proporcional k;, iguais aos utilizados para obteng¢do do
modelo (estes s@o suficientes para estabilizar o modelo), os ganhos integrais k; e derivativos kg4

iguais a zero.

2. Os ganhos proporcionais sdo feitos os maiores possiveis, desde que o sobrepasso ndo ultrapasse

aproximadamente 5% do valor do degrau.

3. Os ganhos integrais sdo aumentados até que se obtenha erro préximo de zero (menos de 2% de

erro)para um tempo cinco vezes maior ao tempo de subida.
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Tabela 4.2: Parametros estimados para o helimodelo Xcell.60 simulado com o Helisim 2.0

Parametro | Valor inicial | Valor estimado ‘ Unidade ‘ Observagdo
Iy 0,18 0,181009 [kg.m?] Valor inicial do Helisim 2.0
Iy, 0,34 0,339777 [kg.m?] Valor inicial do Helisim 2.0
I.. 0,28 0,279996 [kg.m?] Valor inicial do Helisim 2.0
h 0,235 0,235 [m] Parmetro ndo estimado
m 8,2 8,2 [kg] Pardmetro ndo estimado
Kg 0 109,625 [s72] -
Q 167 172,382 [rad.s!] Valor inicial do Helisim 2.0
Tf 0,046 0,145328 [s] Valor inicial do YR50 (CMU)
Ay 0 0,681448 [] -
Ajon 0 2,31386 [rad] -
Ac 0 -0,926968 [] -
Ajat 0 -0,425766 [rad] -
Bias 0 5,71802 [rad] -
By 0 0,0274279 [ -
Bion, 0 -0,212871 [rad] -
Ts 0,342 0,0671302 [s] Valor inicial do YR50 (CMU)
Cion 0 -1,26861 [rad] -
Dy 0 -5,79001 [rad] -
Z 0 -1,12021 [s71] -
Z, 0 -0,150283 [m.rad='.s71] -
Z ol 0 -141,15 [m.s2] -
N, 0 -0,250147 [s71] -
N, 0 -3,46369 [s71] -
Nped 0 5,99497 [rad.s~? -
N, 0 0,256001 [s71] -
Neop 0 -157,6 [rad.s~? -
Noed 0 8,29 [rad.s 2] -
Ny fp 0 12,4828 [s71] -
K, 0 -1,20751 [s71] -
Ny 0 -0,769938 [rad.m=1.s71] -
Xu 0 -0,181873 [s71] -
Y, 0 -0,00697395 [s71] -
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4. Aumentar os ganhos derivativos enquanto ndo for observada fase ndo minima em algum modo

do sistema de malha fechada.

Uma vez que o sistema € nao-linear e o controle PID é um tipo de controle linear, foram feitas
ainda as seguintes alteragdes, adicionando ganhos diretos das principais pertubagdes para tornar a

resposta do sistema mais simétrica em torno do repouso e diminuir os acoplamentos entre as varidveis:
No controle de altitude:
Considerando o v6o pairado, observa-se de (4.39) que o valor da acdo de controle deve ser igual
Ulirer = -2 (4.42)
col

Uma vez que o objetivo é que o sistema tenha uma resposta semelhante para subida e para descida,

soma-se a saida do controlador PID o termo Z_—gl, de forma que o controle de altitude é dado por

Ueot = Ul P + UL, (4.43)
ou seja,
g
Ueot = Uggl " = — (4.44)
col
em que U C’;II D ¢ aresposta do controlador PID de altitude.

Semelhantemente, o controle de guinada € modificado. De (4.40), observa-se que, em repouso, o
sinal de controle de guinada é dado por

—N, N,
hover med col
Uped - = N - N Ucol- (4.45)
ped ped
Neste caso, ocorre ndo apenas a adi¢do de um termo constante —%’”j‘i, mas também a adic¢ao
pe

de um termo de acoplamento — ]]\\;wfi col- De fato, [48] comenta sobre o beneficio de se adicionar um
pe
termo proporcional ao comando coletivo no controle de guinada. No trabalho citado, entretando, o

ganho era obtido experimentalmente.

Desta forma, o sinal de controle de guinada se torna

Uped = Upei’ + Uhoer, (4.46)
ou seja,
—Nmed  Neot
Upeqg = UPED — —_Ted_ —_co 1y 4.47
ped ped Nped Nped peds ( )

em que UﬁéD corresponde a resposta gerada pelo controlador PID.

A arquitetura final de controle de estabilizagdo empregada no simulador ¢ ilustrada na Figura
4.4. Vale ressaltar que os controladores sdo digitais, com o periodo de amostragem de T,, = 20ms,
muito embora o modelo seja de tempo continuo. Aqui, termos como amostradores foram omitidos

das figuras para enfatizar melhor clareza da ilustragao.
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Figura 4.4: Arquitetura de controle no simulador

4.3.3 Controladores externos

Conforme explanado na Se¢do 2.4, o grande desafio no controle de helicépteros reside no controle
de estabilizacdo. Uma vez que esses controladores estejam corretamente sintonizados, o controle em

cascata para niveis mais altos pode ser realizado como se fossem sistemas SISO.

Para a simulacdo em questdo, externamente a malha de estabiliza¢do foram implementados con-

troladores em mais dois niveis:

e Controle de angulos de atitude: Neste nivel é realizado o controle dos angulos ¢ e 0 direta-
mente (na malha mais interna € realizado o controle de suas derivadas p e ¢), além do controle
da altitude absoluta no sistema de cordenadas do helimodelo zr. Uma vez que as derivadas
dessas grandezas jé estdo controladas, o uso de um termo integral é dispensdvel. Neste nivel

foram usados trés controladores PD.

e Controle da velocidade de translacao: Neste nivel é realizado o controle das velocidades de
translacdo u e v através de 0 e ¢ respectivamente. Uma vez que os efeitos do vento em v e v

sdo bastante considerdveis, optou-se por utilizar nesta malha controladores PIL.

Para sintonia dos controladores de angulos de atitude, utilizou-se o sistema controlado em esta-
bilizacdo do ambiente Simulink® como modelo. As entradas se tornam re fq> refp e refy,, uma vez
que ref, ndo é utilizada. As saidas sdo as varidveis controladas 0, ¢ e zy respectivamente. A sintonia

dos controladores PD ¢é feita usando os mesmos procedimentos descritos na Se¢ao 4.3.2.

Semelhantemente, o controle da malha mais externa para as velocidades de translagdo é efetuado.
Utiliza-se o sistema do ambiente Simulink® j4 com os angulos de atitude controlados como modelo
para o ultimo nivel de controle. Observa-se que nestes dois controladores mais externos, o controle
pode ser feito totalmente desacoplado, devido a atuacdo do controlador de estabilizacdo. A Tabela

4.3 faz um resumo das entradas e saidas nos trés niveis de controle cascateados.
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Tabela 4.3: Correspondéncia entre entradas e saidas para o controle nos trés niveis

Estabilizacao Angulos de atitude Velocidade de translagao
entrada saida entrada saida entrada saida
Uion q refq 0 refy U
Ulat p refp ¢ refy v
Uped r - - - -
Ucol w refw ZH - -
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5 RESULTADOS

A theory is something nobody believes, except the
person who made it. An experiment is something
everybody believes, except the person who made it.

Albert Einstein

5.1 INTRODUCAO

Este capitulo apresenta os resultados de algumas simula¢des que validam as extretégias usadas em
diversas fases do trabalho. Inicialmente, na Se¢@o 5.2 sdo apresentados os resultados do procedimento
de identificacdo dos pardmetros do modelo matematico proposto. Os resultados desta etapa validam
o modelo e confirmam o sucesso dos procedimentos propostos para a identificacdo do parametros.
Posteriormente, na Secdo 5.3, sdo expostos os resultados referentes ao controle do helimodelo em
simulacdo nos diversos niveis da arquitetura em cascata. Os resultados obtidos em simulagdo sdo
bastante encorajadores e indicam a viabilidade do controle do modelo real. Seguem os resultados dos

experimentos realizados no simulador.

5.2 IDENTIFICACAO DOS PARAMETROS DO MODELO EM SIMULACAO

O experimento de identificagdo foi realizado conforme descrito na Se¢do 4.3.1. Houve o cuidado
de se realizar diversos experimentos para a coleta dos dados, visando priorizar tanto a correspondén-
cia da entrada de controle com seu estado mais afetado, quanto os acoplamentos. As Figuras 5.1,
5.2, 5.3 ¢ 5.4 mostram a comparagdo entre 0 modelo obtido e algumas amostras dos dados experi-
mentais quando todas as entradas sdo excitadas simultaneamente. Nestas, a linha continua indica os
dados medidos enquanto a pontilhada indica a resposta do modelo as mesmas entradas. A medida fit

indicada nas figuras é calculada conforme

L y-vy

— 00% 5.1
ly-v| "

fit =

em que || . || é a fun¢@o que retorna a norma euclidiana, Y é o conjunto dos dados, Y s@o os resultados

preditos pelo modelo e Y é o valor médio dos dados. Coeficientes mais préximos de 100% significam

um melhor ajuste do modelo matemaético aos dados.

Na Figura 5.1, observa-se a comparagdo entre o modelo obtido para rolagem e arfagem com os
dados experimentais. Observa-se que em baixas freqiiéncias, houve bastante compatibilidade entre os
dados e o modelo. O mesmo ndo pode ser afirmado para altas freqiiéncias, como pode ser observado
aproximadamente entre 9s e 11s. Isso ocorre pois o modelo obtido prioriza as freqiiéncias mais
baixas. Uma vez que o objetivo do trabalho é controlar o helicéptero para realizacdo de manobras
ndo acrobdticas, bem menos agressivas que as manobras realizadas para identificacio, a diferenca nos

resultados nesta faixa ndo sdo comprometedores.
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Figura 5.5: Resposta do sistema linearizado para o teste de dominancia diagonal

Nas Figuras 5.2 e 5.3, observa-se que houve uma boa correnpondéncia das curvas, todavia hi
uma sensivel diferenca quando observamos os picos. As principais causas dessas diferencas, sdo o
modelo simplificado assumido pela guinada e um desempenho ndo muito bom na identificacdo dos
acoplamentos entre a guinada e a dindmica de altitude. A identificacdo dos pardmetros relacionados
a esse acoplamento é dificil, uma vez que os dados usados foram colhidos de um experimento em

malha fechada, onde ja existe um desacoplamento gerado pelos controladores.

Na Figura 5.4, pode-se notar que houve um bom acompanhamento entre os dados e o modelo.
Nota-se, também, que, com o passar do tempo, ocorre um divergéncia. Esta, se deve a simplicidade de
modelo e aos efeitos de acoplamento ndo modelados. Uma vez que a dinAmica de translagao sé possui
dois pardmetros a serem sintonizados (referentes ao amortecimento aerodindmico sobre a fuselagem),

pode-se concluir que os resultados foram bastante satisfatérios.

5.3 CONTROLE EM SIMULACAO

5.3.1 Controle de estabilizacao

Para ter certeza de que € possivel realizar o controle de estabiliza¢do desacoplado, foi realizado o
teste da dominancia diagonal descrito na Se¢do 2.4.3. Para tanto, o modelo obtido foi linearizado em
modo de vdo pairado, ou seja, velocidades e aceleragdes nulas. Os ganhos ®;(jw) para o j—ésimo
par entrada/saida € mostrado na Figura 5.5 considerando uma pequena faixa contendo as freqiiencias
de interesse. Observa-se que na maior parte da regido, o ganho nfo ultrapassa o valor limite unitério,
contudo, em mais altas freqiiéncias, este ganho diverge chegando a valores bem elevados. Uma vez
que, para a obtencdo do modelo e para a identificacdo, as freqii€ncias mais altas foram ignoradas, para
estas freqiiéncias, o modelo e conseqiientemente o teste se tornam invalidos. Desta forma, os resul-
tados do teste de dominancia diagonal indicam que € possivel fazer o desacoplamento sem maiores

problemas.

O controle de estabilizacdo correspondente ao nivel mais baixo na arquitetura em casacata, quando

desacoplado, implica no projeto de quatro controladores com objetivos diferentes. A Figura 5.6 mos-
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tra as respostas do simulador a degraus de variagdo nas referéncias das varidveis p, ¢, w e r. Trata-se
de um tnico experimento em que as referéncias sdo alteradas simultaneamente. O controle das velo-
cidades de rolagem e arfagem p e ¢ deve, sobre tudo, tornar o sistema estdvel, uma vez que a parte
instdvel estd associada a essas varidveis. Neste caso, embora o desejado sejam respostas rapidas, é
mais importante sintonizar o controlador de modo a minimizar a presenca de oscilagdes, decorrentes
dos podlos mais rapidos. Nao convém, aqui, utilizar de cancelamentos de pélos e zeros uma vez que
a incerteza sobre o modelo € grande. As respostas para degraus na referéncia de p e ¢ para o sistema
controlado podem ser observados nas Figuras 5.6(a) e 5.6(b). Observa-se, principalmente na Figura
5.6(a) as pequenas oscilagOes referentes a parte de dindmica mais rdpida; contudo, uma vez que se

trata da malha mais interna do controle, os resultados sdo satisfatorios.

O controle da velocidade de subida e descida w é o mais simples no caso de controle de estabi-
lizagdo. A dinimica predominante é de primeira ordem e pouco sensivel a variacdes nos atuadores
ciclicos e de cauda. A resposta do sistema controlado é mostrado na Figura 5.6(c). E observado
um tempo de estabilizagdo inferior a 1s com sobrepasso em torno de 15%. Para o controle a malha
interna, € interessante que o controle seja o mais rdpido possivel, ndo sendo tao importante minimizar

o sobrepasso do sistema.

O controle de guinada visa complementar o efeito do gyro. A dindmica, embora estavel, possui
um margem de fase muito pequena e uma componente de amortecimento quase nula. O objetivo no
controle de guinada é aumentar a margem de fase de sistema, tentando aumentar também a robustez a
variagdes no comando coletivo. A Figura 5.6(d) mostra os resultados do experimento para o controle
de guinada. Nota-se que a resposta a variagdo na guinada € sensivel as variagdes na referéncia do con-

trole de altitude, gerando principalmente erro em regime. Os resultados, contudo, sdo bem melhores

do que usando o controlador sem o termo g::; ol que compensa as variacdes no comando coletivo
para a guinada. O aumento do ganho integral, solu¢do natural para melhorar os resultados, deixa o
sistema muito oscilatério, o que nédo € desejado, uma vez que o controle de guinada néo se trata de
uma malha mais interna mas do dltimo nivel de controle, ou seja, o usudrio final do veiculo determina

a referéncia para r.

5.3.2 Controle de altitude e atitude

No segundo nivel na malha de controle foi implementado o controle PD de altitude (posicao
z) e de atitude (angulos de arfagem e rolagem ¢ e #). A Figura 5.7 ilustra a resposta do sistema
controlado para variagdes na referéncia de altitude com degraus de 1m. O experimento tenta simular
uma operacao de voo e decolagem, onde sdo passadas pequenas varia¢des na referéncia de altitude e
as demais referéncias do sistema sdo mantidas constantes. Neste nivel de controle, ¢ muito importante
que a resposta ndo apresente sobrepasso, uma vez que em uma operacao de pouso, o helicéptero se
chocaria com o solo abruptamente, podendo danificar o robd. Os resultados sdo bastante satisfatdrios,
uma vez que ndo houve sobresinal e o tempo de estabilizacdo nfo ultrapassa 2s. Nota-se que ndo ha
erro de regime dado que a velocidade de subida e descida, w, j4 é controlada na malha de mais baixo

nivel.

A Figura 5.8 mostra a resposta do sistema a variacdes nas referéncias dos angulos ¢(Figura 5.8(a))

e O(Figura 5.8(b)) ja com os controladores PD implementados. Percebe-se que as oscilages averi-
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Figura 5.8: Resposta do controle de estabilizacdo no simulador

guadas no controle de p foram propagadas para o controle de ¢. Essas oscilagdes, contudo sdo tdo
pequenas que nao sdo notadas apenas observando a tela do visualizador. Neste experimento, a referén-
cia varia de —0.1rad (—5.7°) a 0.1rad (5.7°). As variagdes limitadas entre —10° e 10° caracterizam
a regido de vdo pairado[41]. Tanto o controle dos dngulos de rolagem como arfagem apresentaram
pequeno sobresinal e erro nulo em regime permenente. Também pode ser observado que os controla-
dores efetuaram um bom desacoplamento do sistema, uma vez que se trata de um experimento tinico

e a alteracdo da referéncia de um sinal pouco afetou o comportamento da outra varidvel observada.

5.3.3 Controle de velocidade de translacao

A malha de controle de velocidade de translagdo é a malha mais externa implementada. E alte-
rando as referéncias nesta malha que o operador ou o planejador de rotas controlard o veiculo. Neste
lago, embora o controle nas malhas mais internas ndo apresente erro de regime, existe a necessidade

de do ganho integral. Isto ocorre porque € nessas varidveis (u e v) que o sistema é mais sensivel a
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Figura 5.9: Resposta do sistema completo a degraus na referéncia de velocidade de translacio longi-

tudinal (u)[m/s] no tempo[s]

Figura 5.10: Resposta do sistema completo a degraus na referéncia de velocidade de translacdo lateral

(v)[m/s] no tempols]

perturbagdes aerodindmicas geradas, por exemplo, pelo vento. Foram aplicados degraus nas referén-
cias de u e v com o controle PI ja implementado. Os resultados podem ser obeservados nas Figuras

5.9 e 5.10 respectivamente.

Analisando as curvas, percebe-se que a resposta do sistema, principalmente para v apresenta um
sobrepasso bastante grande, proximo a 40%. N&o ha nenhuma conseqiiéncia mais grave para este
aspecto. O mais importante neste nivel de controle é eveitar as oscilagdes que confundem o usudrio,
obter um sistema total robusto a interferéncias e bem desacoplado. Entende-se que os resultados s@o

satisfatdrios e atendem a estes requisitos genéricos.
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6 CONCLUSOES

Every new beginning comes from some other

beginning’s end.

Seneca

6.1 CONSIDERACOES FINAIS

Este manuscrito descreve o desenvolvimento da instrumentacdo de um robd aéreo baseado em
um helimodelo Raptor90SE, bem como o desenvolvimento de uma estratégia de controle adequada a
este veiculo. O projeto em questio objetiva o desenvolvimento de uma plataforma capaz de se manter
estdvel, voando a baixas e médias velocidades, sendo de fécil operacdo visando a possibilidade de

inspecdo de linhas de transmissdo de energia utilizando cAmeras embarcadas no robod.

Muitos s@o os campos de pesquisa que envolvem o desafio de conceber um rob6 aéreo. Visando
este objetivo, diversos trabalhos na UnB vém, desde 2003, somando conhecimentos de forma a per-
mitir que um rob6 baseado em um helimodelo possa voar de maneira autonoma. Este trabalho, em
especial, pode ser considerado um esforco de integracdo, uma vez que os trabalhos anteriores foram

fundamentais para determinar os rumos a serem seguidos.

Dentre os muitos precursores que contribuiram que a pesquisa chegasse ao estdgio atual, pode-se
destacar [9], que propds um sistema de localiza¢do 3D para aplicacdo em um UAV e [2] que propde
estratégias de controle de rotagdo do rotor principal e de atitude para o helimodelo Raptor 30 montado
em uma plataforma de testes. Os resultados e conclusdes destes trabalhos determinaram, para o estudo
presente, quais seriam os sensores e a arquitetura de instrumentacio adequada para o veiculo. Além
disso, impuseram diversas limitacdes para a arquitetura de controle, que permitiram que nao muitos

erros fossem cometidos no trabalho corrente.

Neste trabalho, foram adaptadas as estruturas mecanicas responsdveis pelo acionamento e pela
medi¢do de algumas varidveis. Foi feita a integracdo em nivel eletronico e 16gico de cada um dos
sensores propostos: IMU, GPS, magnetdometro, altimetro barométrico, altimetro ultrassonico, sensor
optico de rotacdo do rotor e medidor de nivel de bateria. Foram usados para tanto microcontroladores,
que também servem de interface com o usudrio e acionam os servos. O processamento do sistema
de localizagdo 3D e do controle é realizado em um computador embarcado no rob6é com arquitetura
PC-104. Este computador foi dotado de um sistema operacional Linux com extensdo de tempo real
RTAI, capaz de gerir a comunicacdo por suas quatro portas seriais, e as tarefas de calculo dos sinais
controle e determinacdo da localizacdo com requisitos de tempo real rigidos (hard real time). A

instrumentacao inclui também o sistema de alimentacdo dos circuitos.

Foi obtido, também, um modelo matematico ndo linear que descreve o comportamento do he-
limodelo em diversos modos de operacdo ndo acrobéticos. Embora o modelo seja bem abrangente
neste aspecto, ele é suficientemente simples para ser aplicado em projetos de sistemas de controle,
uma vez que é composto apenas por equagdes diferenciais de primeira ordem. Nao pode ser encon-

trado na literatura algum modelo que satisfaca simultaneamente cada um dos atributos mencionados.
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O modelo proposto possui trinta e dois parametros. Foi determinado também um procedimento para

obtencdo cada um desses parametros.

Para controlar o helimodelo, optou-se por utilizar uma arquitetura de controle em cascata com o0s
modos desacoplados. O controle foi avaliado somente em simula¢do. No nivel mais baixo é realizado
o controle das velocidades de atitude e de elevacdo/descida. Em um segundo nivel é realizado o
controle de atitude e de altitude. No dltimo nivel € realizado o controle das velocidades de translagao
lateral e longitudinal. O controle em todos os niveis é formado por controladores PID com algumas
alteracdes para melhorar o desempenho devido as ndo linearidades e acoplamentos entre os modos do

sistema.

Essa arquitetura permite a execucdo do projeto de maneira incremental. Prevé-se inicialmente
o controle da velocidade de rotacdo do rotor com o veiculo preso a uma base. Em um segundo
estdgio, seria feito um voo como helimodelo controlado por um piloto. Neste vdo, o rob6 estaria
coletando dados para o procedimento de identificagdo. De posse desses dados, os pardmetros do
modelo podem ser obtidos usando o procedimento proposto e, entdo, os parametros dos controladores
sdo determinados. Acredita-se que esses pardmetros sdo adequados para estabilizar o helimodelo,

levando em consideracdo os resultados satisfatorios das simulagdes.

Desta forma, acredita-se que este trabalho proporcionou um contribui¢ao significativa para o pro-
jeto de concepgdo de um robd aéreo, uma vez que, além de completar a instrumentagdo do veiculo,

prové boa parte do embasamento tedrico para a realizagdo do controle de véo do robo.

6.2 PROPOSTAS PARA TRABALHOS FUTUROS

Nesta secdo sdo apresentadas algumas propostas de trabalho para complementar e enriquecer os
resultados ja alcancados até aqui. Algumas das tarefas propostas sdo necessdrias para a conclusao
do veiculo, outras propdem linhas de pesquisa que utilizaram a infraestrutura ja desenvolvida neste
trabalho:

Realizacdo do controle de rotacdo do rotor baseados nas técnicas apresentadas em [47] e pos-

teriormente reafirmadas em [2].

e Usar o procedimento de identificagdo de parametros proposto para obter um modelo que des-

creva a dindmica do robd.
e Baseado no modelo obter parametros que estabalizem o helicéptero em regime de vo pairado.

e Desenvolver um médulo de comunicagdo usando rede sem fio, criando, assim, uma interface

amigével com o robd.

e Realizar um estudo para implementacdo de controladores para outros modos de v6o nao acro-
béticos que ndo o vdo pairado. O mesmo modelo identificado pode ser utilizado, contudo,
deve-se aplicar técnicas de controle adaptativo, atentando para a transi¢do dos controladores e

ainda técnicas de controle hibrido.
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e Miniaturizar os componentes eletronicos de modo a permitir um aumento da carga util e a

inclusdo de outros sensores.

e Utilizar as imagens das cAmeras para outras atividades como mapeamento e controle servovi-

sual visando desvio de obstaculos.
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A.. PRINCIPIOS BASICOS DE FUNCIONAMENTO DE
HELIMODELOS

As informagdes contidas nesse anexo, bem como algumas figuras foram adaptados de [8], [22],

[2] e de material na internet'.

A figura A..1 mostra um helicéptero convencional (com um rotor principal € um rotor de cauda),
seus eixos coordenados e seus angulos de atitude. O conjunto formado pelas pds giratdrias sobre a
fuselagem e pelo eixo que as liga ao veiculo € chamado de rotor principal. Esse rotor gira através
do torque gerado por um motor que que acopla ao rotor por meio de uma caixa de redugdo. Nas
miniaturas rddio controladas, existe uma embreagem centrifuga que faz com que o rotor se acople
totalmente ao motor somente depois que este atinge uma determinada rotagdo. A poténcia entregue
pelo motor, assim como nos automaveis € controlada abrindo uma borboleta e aumentando o volume

de mistura ar/combustivel injetada. Esse comando é acessivel ao piloto e é chamado Uy.

Uma forma para entender o principo de funcionamento dos helicépteros é imaginar cada uma das
pas do rotor principal como a asa de um avido. Muito embora os avides em geral tenham asas assimé-
tricas em relacdo ao plano horizontal, as pas dos helicéptero podem ser simétricas ou assimétricas. O
movimento de rotacio das pds, aliado a um angulo de ataque gera uma diferenca de pressao entre o ar
sob e sobre as pds, gerando um empuxo que suspende o veiculo. Angulos de ataque negativos geram

empuxo no sentido contrdrio, fazendo com que o helicéptero acelere na dire¢do do eixo z.

O motor estd, necessariamente, fisicamente acoplado a fuselagem do veiculo. Desta forma, pela
terceira lei de Newton, existe uma componente de igual intensidade do torque aplicado sobre o rotor
principal agindo no sentido contrdrio sobre fuselagem. Uma vez que ndo € desejado que a fuselagem
acelere no sentido contrario, faz-se necessario uma outra componente de torque agindo sobre a fuse-
lagem para compensar essa acdo. Nesse contexto, age o rotor de cauda, que gira em uma velocidade
proporcional a velocidade do rotor principal e gera um empuxo na direcdo lateral. Esse empuxo,

'http://science. howstuffworks.com/helicopter.htm acessado em setembro de 2008

Figura A..1: Eixos e angulos relacionados a um helicéptero convencional

75



B —g]
=" —
e
prato biclas de /{ s

giratdrio
|

passo

prato " bielas de_q_ Pil do - I/
fixo comando _ -
rotor biela de passo
(a) Posi¢@o neutra (b) Pratos inclinados (¢) Mudanga do angulo da pa

Figura A..2: Mecanismo de mudanca do angulo das pds. Adaptado de [2]

multiplicado pela distancia do rotor de cauda ao centro de massa do veiculo produz um torque que
compensa o torque do motor. Para controlar esse torque, o piloto possui dois pedais que alteram o
angulo de ataque das pds do rotor de cauda, comando denominado U,c4. A combinagio dessas duas
compenentes aliados a forcas aerodindmicas inerentes a fuselagem produzem o movimento de rotagdo

em torno do eixo z, conhecido como guinada (variacdo de ).

O rotor principal também € responsavel pelo movimento do helicéptero nos sentidos vertical,
lateral e longitudinal. Excetuando-se o acelerador, o Unico recurso existente para gerar essas forcas
¢é alterar o dngulo de ataque das pds. O mecaninsmo que altera os dngulos de forma a permitir
a movimentacdo em todos os graus de liberdade € chamado de Bell-Hiller mixer ou simplesmente
bailarina. Um dos principais componentes da bailarina € o prato ciclico (swash plate) cujas principais

fungdes sdo:

e A partir do comando coletivo U, alterar o angulo das pds simultaneamente, modificando a
sustentacdo do veiculo e permitindo seu ganho ou perda de altitude. Vale lembrar que a alte-
racdo do empuxo muda o torque necessario a ser fornecido pelo motor e consequentemente o

torque resultante sobre o eixo z.

e A partir dos comandos ciclicos Uy, € Uy, alterar o angulo das pas individualmente durante

sua revolugdo, gerando um torque sobre a fuselagem.

O prato ciclico, € composto de dois pratos menores: o prato fixo e prato mével conforme mostra-
dos na Figura A..2(a). Enquanto o prato fixo estd acoplado a fuselagem, o prato mével gira acoplado
ao rotor. Quando o comando coletivo U,,; € modificado, todas as bielas de comando se elevam ou
abaixam igualmente modificando alterando também a posicao das bielas de passo e alterando o angulo
das pas independentemente da regido do ciclo de rotagdo as pds estejam. A variacdo dos comandos
ciclicos, por sua vez, inclina o conjunto de pratos conforme mostrado na figura A..2(b). Desta forma,
o angulos das pds varia durante a revolucdo do rotor, gerando uma desbalanceamento no empuxo

sobre a area do disco formado pela rotacdo do rotor principal.

Como ilustracdo desse fendmeno, a Figura A..3 motra mostra vetores referentes a modificacio
do empuxo quando o ciclico longidudinal aumenta o angulo das pds na parte de trds do helicoptero,
enquanto diminui o dngulo na parte da frente gerando um torque em torno do eixo y que implicard na

arfagem do veiculo (variacdo de 0).
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(a) Empuxo com ciclico longitudinal nulo (b) Empuxo com ciclico longitudinal deslocado

Figura A..3: Efeito do alteracio do ciclico longitudinal. Adaptado de [2]

A mesma variacio no ciclico lateral causa um desbalanceamento no empuxo gerando um torque
em torno do eixo z e um movimento de rolagem (variacdo de ¢). O fendmeno de mudanca ciclica do

angulo das pés durante uma revolug@o é chamado de batimento.

Fendmenos relacionados a conservacdo do momento angular durante a revolugdo, acabam ge-
rando momentos indesejados de rolagem quando varia-se o ciclico longitudinal e de arfagem quando

varia-se o ciclico lateral, caracterizando um forte acoplamento entre as varidveis de atitude.

Alguns modelos de helicépteros apresentam no rotor principal, um conjunto de pds menores deno-
minado barra estabilizadora. Essas pas respondem apenas a comandos ciclicos. A dindmica resultante
do batimento das pas do rotor principal e da barra estabilizadora é mais lenta que a dindmica das pas
principais isoladamente, devido, entre outros fatores, ao aumento da inércia, facilitando, assim, o
processo de pilotagem, principalmente em condi¢des de vento. A presenca da barra estabilizadora

também diminui o acoplamento entre arfagem e rolagem.

A descricdo sobre os efeitos aerodindmicos gerados pela fuselagem, pela aleta vertical e pelo
estabilizador horizontal ndo serdo mencionados, uma vez que, apenas alteram coeficientes de amor-
tecimento que auxiliam o piloto. Estes efeitos, portanto, ndo sdo fundamentais para a compreensao

deste trabalho. Mais detalhes sobre cada um deles, entretanto, podem ser encontrados em [8], [22]
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B.. MODELO MATEMATICO PARA SIMULACAO DO
HELIMODELO

O presente anexo contém uma descri¢do do modelo matemético utilizado no simulador Helisim
2.0'. Esta ferramenta simula o modelo de um helicéptero Xcell.60 desenvolvido no MIT considerando
o rotor principal com velocidade de rotagdo () constante. Ndo serdo dadas aqui detalhes sobre o
modelo. Estes podem ser obtidos em [7] e [8]. Para simplificar a notacdo, usa-se mr para tratar
do rotor principal, ¢r para tratar do rotor de cauda, v f para a aleta vertical e ht para o estabilizador

horizontal.

O modelo contém diversos parametros medidos diretamente ou obtidos através de experimentos
especificos. Estes podem ser observados na Tabela B..1. Chamamos aqui de coeficiente de arrasto o

termo do inglés lift curve slope.

B..1 O ROTOR PRINCIPAL

O célculo da forca de sustentacdo do rotor principal comeca pela determinacdo da chamada taxa
de empuxo induzido A como fung¢éo da velocidade do veiculo, velocidade do rotor e passo coletivo
das pas por um método iterativo proposto por [24]. Consideram-se as pas sem tor¢ao, € ignoram-se
os angulos de batimento. A influéncia dos passos ciclicos e da taxa de rolagem sdo de segunda ordem

para regimes de voo com g < 0.15 [8] e também sdo desprezados aqui.

Definem-se inicialmente a taxa de avanco i do veiculo e a componente normal de fluxo p, como
VuZ 4+ v2
-~ (B..1)
QR
Waq,
QRmr
em que ug, Vg € Wq sdo as velocidades do veiculo relativas ao vento (considerando que existe um

ILL:

" (B..2)

simulador de vento implementado) nos eixos x, y e z do helimodelo. O pardmetro R,,, é o raio do

rotor principal.

O coeficiente de empuxo C'r €, entdo, dado por:

Cr = M2nw /112 + (Ao — p12)2. (B..3)

A taxa de fluxo \¢ € inicializada com o valor Ag(0) = 0.033 (vdo pairado).

A cada passo de integracdo, o simulador executa o seguinte lago 25 vezes de modo a obter 0 novo
valor para . Sdo definidas as seguintes varidveis:

1
On(= + =
(0(3+ 2)+

AmrO

pz — Ao
2 )

Cideal —
T 2

(B..4)

"Implementagdo por Bruno Vilhena Adorno
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Tabela B..1: Pardmetros para simulacdo do Xcell.60

Parametro ‘ Valor ‘ Unidade Descricao
m 8,2 [kg] Massa do veiculo
g 9,81 [m/s? Aceleracio da gravidade
Iy 0,18 [kg.m?] Momento de inércia de rolagem
Iy, 0,34 [kg.m?] Momento de inércia de arfagem
I, 0,28 [kg.m?] Momento de inércia de guinada
p 1,225 [kg/m?] Densidade do ar
sfus 0,1 [m?] Area de arrasto frontal da fuselagem
S 0,22 [m?] Area de arrasto lateral da fuselagem
5 0,15 [m?] Area de arrasto vertical da fuselagem
e?u’} 0,2 I Fragdo da v f exposta a velocidade do ar induzida pelo tr
lir 0,91 [m] Distancia em z entre o ¢ e 0 cg
Ry 0,08 [m)] Distincia em z entre o tr € 0 cg
Suf 0,012 [m?] Area de arrasto efetiva da v f
CZ{Z 2,0 [rad=! Coeficiente de arrasto da v f
Iht 0,71 [m] Distancia em z entre o ht e 0 cg
Shi 0,01 [m?] Area de arrasto efetiva do ht
cpt 3,0 [rad=!] Coeficiente de arrasto do ht
Kps 54 [Nm/rad] Rigidez do cubo (hub) a torgdo
Py 0,235 [m] Distancia em z entre o cubo (hub) e o cg
Ror 0,775 [m] Raio do mr
Ay 5,5 [rad=!] Coeficiente de arrasto das pés
Conr 0,058 [m] Comprimento da haste no inicio da pd mr
Cp, 0,024 I Coeficiente de arrasto do perfil da pa
T 0,9 I Coeficiente de fluxo ndo-ideal
Tax | 203,56 [N] Empuxo méximo mr
As, 4,2 [rad/rad] Ganho ciclico longitudinal
Bs,,, 4,2 [rad/rad] Ganho ciclico lateral
Q 167 [rad/s] Velocidade nominal de rotagdo mr
Te 0,1 [s] Constante de tempo efetiva de batimento
K, 0,2 [s] Fator de escala
L 0,05 ( Coeficiente de empuxo méaximo do tr
Ry, 0,13 [m] Radio do tr
Nty 4,66 I Taxa de reduc@o do tr para mr
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O = C (B..5)
g p( QR )* R, )
em que o, a taxa de solidez, é dada por
2cmr
= — B..6
7= R (B..6)

O valor de U7 fica limitado entre —C7'* e C7'** assumindo esses valores caso o célculo reali-

Cideal

zado em (B..4) ultrapasse esses limites e C'77°* caso contrario. Definindo as varidveis

A=+ (Ao — p)? (B..7)

By — — (277w/\0\/K — CT)A (B 8)
J 20 A5 + @ 00.25A — Cr(p, — Ao)’ h

determina-se
Ao = Ao + fjhj‘ (B..9)

Sugere-se um valor constante para o coeficiente de taxa de convergéncia f; = 0,6 [24]. O médulo

do empuxo do rotor principal, T}, é calculado entdo como

Ty = Crp(QR,, )2 R2,,.. (B..10)

Calcula-se, ainda, o coeficiente de torque

Cp,o 7
Co = Cr(ho = p=) + (=)L + git®), (B..11)
e o torque do rotor sobre a fuselagem
Qumr = Cop(QRy ) *1RY,. (B..12)

O efeito do empuxo nos eixos x, y e z do helimodelo sdo dados por uma aproximacdo linear dos

efeito dos dngulos de batimento:

Xmr = —Tran, (B..13)
Yor = Tinrb1 (B..14)

c
Zmr = —Timy, (B..15)

em que a; e by sdo angulos de batimento das pas nos sentidos longitudinal e lateral.

Os torques gerados pelo batimento das pas em torno dos eixos x e y sdo dados por

Mpy = (Kg + Tonrhor)ar (B..16)
€

Loy = (K5 + Tyl )b1. (B..17)
E por fim
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B..2 O ROTOR DE CAUDA

A velocidade do rotor de cauda é relacionada com a velocidade do rotor principal através de uma

reducdo por engrenagens ny,-. Desta forma a velocidade de rotacdo do rotor de cauda é dada por

Qtr = ntrﬂ. (B19)

A componente de velocidade normal ao rotor de cauda é composta por

Vip = Vg — b7 + hyrp. (B..20)

Com isto, determina-se a componente normal de fluxo do rotor de cauda

Utr

tr
= (B..21)
H QtrRtr
e o fator de bloqueio da aleta vertical
3 Sur
=1-- . B.22
ft 4 WR?T ( )

Alguns fatores como Y," e Yt:", que correspondem a forcas laterais geradas pela velocidade lateral
e pelo angulo de ataque do rotor de cauda ndo puderam ser determinados analiticamente. Foram
usadas regressdes polinomiais geradas a partir de curvas experimentais retiradas de [8]. As equacgdes

correspondentes sao:

Y7 =0.04 + 0.0016u, (B..23)

Yy = —0.0002u3 + 0.0138u2 — 0.1485u, + 5.1922. (B..24)
Obtém-se assim o empuxo gerado pelo rotor de cauda através da equagdo
Y = mlﬁ;tfét,,« + mYJTzuZQtrRtT. (B..25)
Este valor, contudo, também tem seu médulo limitado por

le;LTax = f tctr

max

p(QrRir)*1RE,. (B..26)
Esse empuxo gera componentes de torque sobre 0s €iX0s x € z:

Ny = *thrltr (B27)

Ltr = Y;ST htr~ (B..28)
O rotor de cauda, contudo nio gera nenhum movimento de arfagem, por estar no plano do movimento.
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B..3 ACOPLAMENTO ENTRE O ROTOR DE CAUDA E O ROTOR PRINCIPAL

O fluxo de ar gerado pelo rotor principal afeta o rotor de cauda de uma forma complexa. Para
modelar essa influéncia, ¢ feita uma aproximacao das componentes mais significativas. Para tanto, é
necessario calcular o fator de intensidade do fluxo do rotor principal k). Para isso, obtém-se inicial-
mente as tangentes dos angulos que determinam as a geometria dos rotores:

ltr - Rmr - Rtr

i = B..29
g o, ( )

ltr — Ry + Rir
gr =2 = ¢ (B..30)

Sédo verificadas, entdo as seguintes condi¢des para determinar ky: Se

ngi ot Vimr < wg
‘/imr — Wq
entdo, ky = 0. No caso de
_ Ua >
‘/imr — Wq o gf7
entdo ky = 1, 5. Caso contrario,
V _ -
oy = 1.5%/ Vimr = wa) = 9;. (B.31)
9gf — Gi
B.4 BATIMENTO DAS PAS
Para determinar precisamente os efeitos do batimento, obtém-se as derivadas
8&1 4
— = 2kx\(=0cot — A B..32
6,& )\(3 col O)a ( )
Oar _ Lﬁﬁsign(u) (B..33)
op. " Sllul + a0 -
e
ob 0
1 __Jar (B..34)
Ot I

Esses termos s@o usados nas equacdes de estados que descrevem determinam os angulos eficazes

de batimento

. a1 1 0ar wug a1 wq As,
Rt STl et on§, B..35
===t G ar Yo ar,,) T (B..35)
e
. b 1 0b a B
b= p- 1O ta | Bouy (B..36)

Te - 7—Ta aluﬂu QR Te
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B..5 FORCAS AERODINAMICAS SOBRE A FUSELAGEM

As forcas que a aerodindmica da fuselagem realizam sobre o veiculo nos seus eixos x, y € z sdo

calculadas através de

VOO = \/u?z + U?L + (wa + ‘/imr)(wa + ‘/Zmr) (B37)
e sdo dadas por
Xpus = —0.5p51"u, Voo, (B..38)
Yius = —0.5081" 04 Voo (B..39)
(&
Xpus = —0.505" (wq + Vipr) Vo (B..40)

B..6 ALETA VERTICAL

Para o calculo das forgas e momentos relativos aleta vertical s@o calculados as seguintes veloci-
dades eficazes da aleta vertical:
t
Upf = Vg — 61;3"‘/72157“ — lt'rr (B41)

W = Wq — lirq — K\ Vi (B..42)

VS =\ Ju2 +wi. (B..43)

Assim, pode-se calcular a forga lateral produzida pela aleta vertical como

Calcula-se ainda

Yor = —0,5p8u1(C Viros + [[vag ) vy, (B..44)
porém, com médulo limitado a
T = 0.5pSup (Vie2)?) + vy (B..45)
Devido a desvios no centro de massa, essa for¢a provoca momentos

Nyp = —Yoyrlir (B..46)

Ly = Yoshu. (B..47)

B..7 ESTABILIZADOR HORIZONTAL

Os efeitos do estabilizador horizontal, sdo calculados levando em conta a velocidade vertical
efetiva da cauda
wpt = wq + lhtq — K)\V;mr. (B..48)
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A forca gerada por este elemento €, entdo, dada por
Zny = —0.5pSni(CLL uallwne + l[whellwne), (B..49)
também com mddulo limitado a

Z = 0.5pSp (u2 + wi,). (B..50)

O momento em torno de z gerado por este elemento é dado por

Myt = Zpilpe. (B..51)

B..8 EQUACOES DE ESTADO

Calculadas todas as varidveis que afetam o veiculo, pode-se entdo descrever as demais equagdes
de estado do veiculo:
U =vr —wq— gsin(0) + (Xomr + Xpus)/m
0 =wp — ur + gsin(¢) cos(8) + Yor + Yius + Yir + Yo 5 /m
)

w:uq—vp+gcos( cos(0) + (Zmr + Zfus + Znt)/m

p—qT( )/Ixx+( mr+va+LtT)/IJ:x

G =pr(Lz — Ina) [ Iy + (Mpy + Mpi) /1y

7= pq(Izz = Iyy)/ Loz + (= Qumr + Nog + Nir) /L

& = cos(v) cos(@) + (cos() sin(0) sin(¢) — sin(v)) cos(¢))v + ...

.. + (sin(¢) sin(¢) + cos(v) cos(¢) sin(f)w (B..52)

§ = sin(¢)) cos(0)u + (cos(¢) cos(v)) + sin(¢) sin() sin(y))v + ...
..+ (cos(¢) sin(0) sin(¢p) — cos(y) sin(y))w

z2 = —sin(f)u + cos(8) sin(¢)v 4 cos(¢) cos(d)w

¢ = p + sin(¢) * tan(0)q + cos(¢) tan(6)r

0 = cos(¢)q — sin(¢)r

W = 28 q + (cos(¢)/ cos(0))r
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