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Resumos

Resumo: No desenvolvimento de um helicoptero autbnomo, um dos pontos-chave e
principais problemas € o controle de atitude, que diz respeito ao controle dos movimentos
de arfagem, rolagem e guinada. Esse trabalho descreve o projeto de uma plataforma
experimenta construidaparaprover um maior conhecimento sobre adinamicade atitude de
um model o reduzido de helicoptero. O projeto dessa plataforma abarca a concepcao de um
suporte que possibilite 0 movimento do helicoptero nos trés graus de liberdade, bem como
0 projeto da instrumentagdo necessé&ria para a aquisicdo de dados, acionamento dos
atuadores e interface com o PC, que foi a plataformade controle digital escolhida. Eladeve
possibilitar 0 estudo de estratégias de controle de atitude para um modelo em escaa
reduzida de helicoptero.

Abstract: In the development of a fully autonomous helicopter, one of the key points and
major problems is the attitude control, which holds for the control of the pitch, roll and yaw
motions. This work describes the project of a experimental workbench built to provide a
better understanding of the attitude dynamics of a scale model helicopter. The
workbench'’s design includes the mechanical structure which allows the movement in the
three degrees of freedom, and also the instrumentation needed for data aquisition,
actuators driving and PC interfacing, which was the chosen platform for digital control. The
workbench must provide the possibility to a comprehensive study of control strategies to a
model scale helicopter.
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1. Introducéo

1.1. Definicao do problema

As primeiras aeronaves ndo-tripuladas ou UAVs (Unmanned Aerial Vehicle, em
inglés) surgiram na década de 60 em missOes militares de reconhecimento em éreas de
inimigas. Desde entdo, a importancia desse tipo de veiculo tem sido cada vez maior, em

especia parao caso das aeronaves autbnomas.

Os veiculos aéreos de decolagem e aterrissagem vertical ou VTOL (Vertical Take
Off and Landing, em inglés) também tém merecido muita atengdo desde o inicio do século
20, devido as diversas aplicacdes em que seu uso € maisindicado em relacdo as aeronaves
de asafixa

Para o projeto de um sistema VTOL nao-tripulado é necessario o desenvolvimento
de um sistema complexo de controle. Entretanto, uma das primeiras etapas a ser realizada
diz respeito ao estudo da atitude da aeronave. A atitude corresponde a posi¢ao nos trés
eixos de orientagdo. Esse estudo é importante pois é a partir de um controle preciso da

atitude da aeronave que se torna possivel o controle datrajetoria e a navegagdo da mesma.

Este projeto propde a concepgéo de uma plataforma experimental para o estudo de
estratégias de controle digital da atitude de um modelo de helicdptero em escalareduzida, a
plataforma VTOL escolhida
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1.2. Contextualizacao

Um projeto que envolve diversas areas dentro da engenharia vem ao encontro dos

objetivos principais de se realizar um projeto final de graduagdo em engenharia

No contexto da engenharia mecatronica, 0 nosso projeto lida com multiplos
assuntos abordados durante o curso, tais como 0 projeto mecanico do suporte e da junta
universal, o projeto eletronico dainstrumentacdo de controle e daparte de alta poténciae o
controle propriamente dito. Nesse sentido, o projeto cumpre 0s objetivos pedagdgicos que

justificam sua existéncia.

Além disso, o projeto no Brasil de concepcédo de um VTOL auténomo € pioneiro no
Brasil, de acordo com a pesqguisa bibliogréfica, e traz novas perspectivas de pesquisaparaa
Universidade de Brasilia, em especia para o Laboratério de Controle e Visdo por

Computador, onde arobdtica aérea pode vir a se tornar um proeminente campo de estudo.

Para a sociedade brasileira como um todo, para a qua a pesquisa universitéria se
pretende, o projeto pode trazer grandes beneficios. Em especial, pode-se citar as aplicacoes
deste sistema no sensoriamento remoto aplicado a agricultura e a preservagdo do meio
ambiente, a inspecdo de linhas de transmissio e parques industriais, a vigilancia em zonas
urbanas, entre outras. Em todas essas aplicagcdes, um modelo reduzido e autbnomo de

helicoptero pode realizar tais tarefas com maior eficiénciae menor custo.

1.3. Objetivos do projeto

O projeto dessa plataforma experimental envolve a fabricagdo de um suporte
mecanico que possibilite 0 movimento do helicdptero nos trés graus de liberdade, o projeto
dos circuitos de acionamento dos atuadores e interface com o PC e a concepgao de um

software de monitoramento e controle.

Um dos requisitos principais deste projeto € que 0 suporte restrinja 0 minimo
possivel 0 movimento do helicoptero, ao mesmo tempo que deve possibilitar amedicéo dos

angulos correspondentes.
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O projeto dos circuitos de acionamento dos atuadores e interface com o PC, que foi
aplataformade controle digital escolhida, compreende aconcepcéo de todainstrumentacao

necessaria paraatingir os requisitos da plataforma experimental .

A conclusdo desses objetivos principais deve prover um ambiente de estudo das
diferentes estratégias de controle de atitude do helicoptero. Assim, o futuro usuario do
sistema ndo tera necessidade de se preocupar com questdes relativas ao acionamento e
aquisicdo de dados do processo. Cabera a ele apenas a computagdo dalei de controle a ser
utilizada.

1.4. Apresentacdo do manuscrito

No capitulo 2 é apresentada uma revisdo bibliografica sobre o helicoptero. Sao
descritos também pesqui Em seguida, no capitulo 3 descreve o projeto da plataforma
experimental, abordando todas os problemas encontrados e as devidas solucdes propostas.
No capitulo seguinte € discutido o modelamento matematico do modelo utilizado. Os
resultados experimentais sdo apresentados no capitulo 5, que é seguido que é seguido das
conclusdes na se¢do 5. Os anexos contém material complementar.
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2. O helicoptero

Neste capitulo encontra-se a maior parte da pesquisa bibliografica efetuada para a
realizacdo do projeto. A primeira parte do capitulo refere-se ao estudo do préprio
helicoptero, enquanto que uma segunda se¢do trata de artigos sobre sistemas semel hantes

a0 NOSSO.

2.1. Introducgéo

Ao compararmos aguns dos meios de transporte atual mente disponiveis, podemos
identificar aaltissima versatilidade apresentada pel o helicdptero. Como pode ser observado

na Figura 2.1, o helicoptero proporcionatotal liberdade de movimento.

As principais aplicacbes de um veiculo com essa versatilidade s&o no transporte
aéreo em que as condicBes de pouso excluem o avido e nas aplicagbes derivadas do voo
pairado do helicoptero. Entre essas, pode-se citar o resgate de pessoas em situagdes de

emergéncia, as filmagens e fotografias aéreas, transporte em locais de dificil acesso, etc.

Essa isencdo de restrigcbes traz determinados inconvenientes. Por exemplo, o
helicoptero € um sistema inerentemente instavel, que demanda um ajuste constante das
varidveis de controle pelo piloto ou operador. Um outro aspecto é que adindmica que rege
0 seu comportamento é bastante complexa e varia enormemente entre os diferentes modos

de voo, tornando mais dificil o emprego autilizac&o de técnicas convencionais de controle.
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Além disso, ndo se pode deixar de citar algumas desvantagens que o helicoptero possui em
comparagéo com o avido, como reduzidas velocidade, adtitude e alcance.

(©

Figura 2.1 - Comparativo das possibilidades de movimento do (a) trem, (b) automovel, (c) avido e
(d) helicoptero.

2.2.Um brevehistorico

A historia da aeronave com a asa rotativa € muito antiga e, como em varios outros
meios de transporte, foi construida por meio de muito trabalho, dedicagdo, insucessos e
conquistas. A primeira referéncia encontrada € a de Leonardo da Vinci, que projetou uma
aeronave com uma asa em espiral em torno de um eixo centra® (Figura2.2(a)). A proxima
mencgdo historica relevante se da somente no inicio do seculo XX, quando o francés
Breguet?, construiu um helicéptero formado por dois rotores coaxiais girando em sentido

contrario, de modo aanular o efeito do torque no corpo do helicéptero devido areacéo da

! Surge, ent&o, 0 nome helicoptero, cuja etimologia é formada pelas pa avras gregas helix (hdicoide) e pteron

(esa).
? Louis Breguet foi uma dos maiores personaidades da aviacdo mundial . Entre outros feitos, formulou uma
relacdo que prevé o alcance das aeronaves por meio dataxa de consumo de combustivel.
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transmissdo de forca ao rotor. Apesar de ter sido responsavel pelo primeiro voo de sucesso
da histéria do helicdptero, Breguet teve sérios problemas com o controle e estabilidade
dele.

A partir de entdo, foram construidos varios protétipos que utilizavam dois rotores,
porém com os mesmos problemas ja citados. Somente no fina dadécadade 30, que 0 russo
Igor Sikorsky apresentou o primeiro modelo pratico de helicoptero com apenas um rotor, 0
VS-300 (Figura 2.2(b)). Os anos seguintes foram marcados pela consolidagcdo do
helicoptero que conhecemos hoje, bem como por inimeras pesquisas sobre modelos
alternativos, como quadri-rotores, autogiros e aeronaves hibridas que buscam conciliar
caracteristicas tanto do helicoptero, quanto do avido, como o V-22 Osprey (Figura2.2(c)).

F{,','&: ‘.ﬁ,wgw‘p"} ..,-,'-.mrﬂl e
D

- .\
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faf*}.i":.';ﬁﬂ grate §

©) (b) ©
Figura 2.2 — (a) Esboco do helicoptero de Leonardo da Vinci, (b) o VS—300 de Sikorsky , (c) o V-
22 Osprey

O modelo idealizado por Sikorsky trouxe diversas inovagtes que libertaram o
desenvolvimento do helicoptero apds anos de estagnacdo. De uma forma geral, pode-se
dizer que ha muito tempo ja estava difundida pelo mundo a idéia de um aparelho que
possibilitasse 0 voo vertical por meio de um sistema de asas rotativas, que forneceriam
sustentagdo. Porém, além da necessidade de utilizar-se um motor de peso reduzido e
poténcia consideravel, havia a necessidade de encontrar solucdes vidveis para o torque
contrério a rotagdo exercida pelo rotor principal e para a geracdo de propulsdo para 0s
movimentos de arfagem e rolagem (descricdo destes termos na seg¢do 2.1.2.1). Essas

guestdes foram solucionadas, respectivamente, através dainstalacéo do rotor de caudae do
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mecanismo de posicionamento dos angulos de incidéncia, explicados mais adiante. Essas
solucdes deram formaamaior parte dos helicopteros de hoje.

2.3. Principios de funcionamento

A maioria dos helicopteros que vemos hoje em dia possui um grande rotor principa
para sustentacéo e um rotor de cauda para estabilidade. Sabemos que existem varios outros
modelos de aeronaves de asas rotativas como mostrado na Figura 2.3(a). Mas aqui vamos
abordar os principios bésicos de funcionamento do helicoptero mais comum. O helicoptero
com rotor principal erotor de cauda, ilustrado na Figura 2.3(b).

£
(_,_g_.,j

Rotores em TAHDEM

Eﬁ

Rotores LADO A LADO

L

Rotores COAXIAIS

@
(b)

Figura 2.3 — (a) Modelos de aeronaves com asas rotativas. (b) Modelo com rotor principal erotor de
cauda.

Essenciamente, o helicdptero € sustentado por um rotor principa (Figura2.4), uma
grande hélice que giraem torno de um eixo vertical. As |aminas do rotor sdo semelhantes a

asas de avido (Figura 2.5) e, a medida que giram, deslocam uma grande massa de ar
gerando empuxo vertical paracima
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Sustentagao

Figura 2.4 — Principio de sustentacdo de um helicoptero.

‘-ﬁ—FDRCA PARA CIMA

A @ @ (_BE

RAID L4
00 BORDOD A

DE ATagUE 2l
CENTRO DE
PRESSOES _l
\ 2Ly ——

I,_ PONTO DA
CURVETLIRA
LLERALE )

FORGA PARA BAIXO IMAGEM 1
TERMINOLOGIA DE UMA ASA

ASA ASSIMETRICA COM SUSTENTAGAO POSITIVA

Figura 2.5- Secéo transversal da hélice de um helicoptero (Fonte: www.jhelicopteros.com.br).

Um problema encontrado € que, quando o rotor gira, o corpo do helicoptero recebe
um torque de reagdo que o faz girar no sentido contrério. O rotor de caudatem, portanto, o
papel de se opor a esse efeito. Os modelos que ndo possuem rotor de cauda compensam o
torque de reacdo de outras formas, como dois rotores principais girando em sentidos

opostos, por exemplo.

O rotor de caudatambém é chamado de rotor antitorque, justamente porque impede
gue o helicoptero gire em torno de si mesmo devido ao torque de reac&o ao giro do rotor

principal.

O grande desafio dos idealizadores do helicoptero era, aém de estabiliza-lo,
controlar sua diregdo e trgjetoria. Para um helicoptero voar plenamente € necessario poder
piloté&lo de forma segura Como ja foi visto, a grande versatilidade do helicoptero vem,
justamente, da sua grande possibilidade de movimentos. Enquanto um avi&o tem de mover-
se para frente, um helicOptero pode deslocar-se tanto horizontalmente (para trés ou para

frente), quanto verticdmente (para cima ou para baixo), e ainda pode deslocar-se
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lateralmente (para a esquerda ou para a direita) ou fazer uma combinacdo de todos esse

movimentos (Figura 2.6).

A seguir serdo explicados, de maneira simplificada, os principios de funcionamento

do helicdptero e como é possivel fazé-lo voar de forma segura.
2.3.1. Tipos de vbos

Existem dois tipos bésicos de vbos de helicépteros. O véo pairado e 0 véo em

translacao.

No vdo pairado, o helicdptero € capaz de parar no ar. A velocidade vertical e a
velocidade horizontal s&o nulas em relagdo ao solo. Esse tipo de voo exige muita

concentracdo e habilidade do piloto.

Sustentagao

Sustentagio

Figura 2.6 - V6o pairado (a) e voo em trandacéo (b).

No véo em translacdo o helicdptero se desloca em relacéo ao solo. A partir de uma
determinada velocidade, a dindmica do véo do helicoptero é alterada. O rotor principa
passa a funcionar tanto como propulsor quanto como asa. Como propul sor, porgue fornece
0 empuxo necessario para deslocar o helicdptero para frente; como asa, porque o rotor
deflete para baixo o fluxo frontal de o ar, como a asa fixa de um avido. Esse efeito €
conhecido como lift de translacéo (Figura2.7). A sustentacdo gerada pelo lift de translacéo
aumenta a eficiéncia do v6o . De fato, para a maioria dos helicopteros comerciais, a

velocidade 6tima de cruzeiro é em torno de 80 km/h.
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Para voar parafrente, o helicoptero precisainclinar-se ligeiramente parafrente. Para
voar para a esguerda, o helicoptero precisa inclinar-se ligeiramente para esquerda e assim
por diante. Pode-se concluir que ainclinacdo do helicoptero em relagdo ao plano horizontal

€ fundamental para definir sua direcdo, sentido e velocidade.
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Figura2.7 - Lift detrandac&o. A medida que o fluxo frontal de ar aumenta, ocorre um aumento da
sustentacdo gerada pelo rotor principal (Fonte: www.jhelicopteros.com.br).

Existem trés movimentos principais que devem ser abordados: arfagem, rolagem e

guinada. A arfagem constitui 0 movimento de rotagdo em torno do eixo horizontal, a
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rolagem € o movimento de rotacdo em torno do eixo longitudinal e a guinada é o

movimento de rotacdo em torno do eixo vertical (Figura 2.8).

2.3.2. Atitude

Arfagem, rolagem e guinada sdo variaveis importantes que modificam o que se
chama de atitude do helicoptero. A atitude € a postura do helicdptero em relagdo ao plano

horizontal e € medida por trés angulos. o angulo de arfagem (&), o angulo de rolagem (¢)

e o0 angulo de guinada (¢ ).

Rolagem Guinada

Figura 2.8 — Ostrés eixos de rotacéo do hdlicoptero.

Apesar de ter apenas duas hélices, o helicoptero é capaz de atuar nos trés
movimentos (arfagem, guinada e rolagem). E fécil entender que variando a forga aplicada
pelo rotor de cauda é possivel controlar a guinada. Entretanto, como fazer o helicoptero
inclinar-se para frente ou para os lados? Para responder a essa pergunta, € preciso primeiro

entender como é constituido o rotor principal.
2.3.3. Rotor principal

O rotor principa é congtituido de laminas com passo variavel. Isto significa que o
angulo de incidéncia das |aminas (que sdo, na verdade, asas) pode mudar de acordo com o
comando do piloto. Aslaminas séo presas a hastes que controlam suainclinagéo. As hastes,
por suavez, sdo presas a umaimportante estruturado helicoptero: aestrelarotativa (Figura
2.9).
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A estrela rotativa pode subir e descer fazendo o passo das |aminas diminuir ou
aumentar. Além disso, ela pode inclinar fazendo o passo de uma l&mina aumentar e o da
outra diminuir na mesma proporcdo. A estrela rotativa estd em contato com a estrela
estaciondria, que tem esse nome porque ndo gira em relacdo a fuselagem do helicéptero.
Ela também sobe, desce ou se inclina, pela acdo de barras de comando. E a estrela
estaciondria que transfere 0 movimento das barras de comando para a estrela rotativa que,

por suavez, o transfere para as laminas do rotor.

! I Barra de cantrole

dainclinagao

it

a

Estrela rotativa

Barra do comando coletivo

Batras do comando ciclico

Figura 2.9 — Rotor principal.
2.3.4. Comando

O piloto do helicoptero tem, ao seu lado esquerdo, a chamada aavanca de passo

coletivo. Entre suas pernas, fica 0 manche ciclico e, aos seus pés, os pedais (Figura 2.10).

Com a alavanca do coletivo, o piloto movimenta a barra de comando coletivo, que
faz as estrelas subirem ou descerem, fazendo o passo das |aminas diminuir ou aumentar.

Quando o passo das laminas aumenta, o angulo de incidéncia aumenta. Dessa forma, as
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l&aminas deslocam uma massa maior de ar e a forca de sustentacdo aumenta. O inverso
ocorre quando o angulo de incidéncia diminui. A Figura 2.11 descreve o angulo de
incidéncia de uma asa. E importante ressatar que os helicopteros tém dispositivos que
mantém constante avel ocidade de rotacdo do rotor. Quando o piloto movimentao coletivo,
apoténcia do motor se g usta automaticamente de modo que avel ocidade de rotacéo nunca
muda. Dessa forma, a alavanca do coletivo faz o helicoptero subir ou descer (em véo

pairado) ou faz avelocidade de translacdo aumentar ou diminuir, em voos de translacéo.
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Figura 2.10 - Dispositivos de comando (Fonte: www.jhelicopteros.com.br).
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Com os pedais, o piloto controla o rotor de cauda, controlando assim 0 movimento
de guinada. O rotor de cauda também tem velocidade constante e esté ligado ao rotor
principal por um sistema de arvore e engrenagens (o0 helicOptero tem apenas um Unico
motor). As pas do rotor de cauda também tém passo variavel e aestrutura é semelhante ado
rotor principal.

Com o manche ciclico, o piloto controlaas barras de comando ciclico, que fazem as
estrelas inclinarem. Quando essas se inclinam, uma das laminas aumenta o angulo de
incidéncia e a outra diminui. Dessa forma, a sustentacéo passa a ser desigual. Quando o
rotor gira 180°, a posi¢do das |aminas se inverte e aque tinha o angulo de incidénciamaior
passa a ser a que tem o angulo de incidéncia menor e vice-versa. Assim, a sustentagdo
continua desigual ho mesmo sentido. O resultado disso € que surge um torque e O
helicoptero se inclina. Quando o piloto leva o manche ciclico a frente o helicoptero se
inclina para frente (arfagem), quando o piloto leva o manche para traz o helicoptero se
inclina para traz (arfagem) e quando o piloto inclina 0 manche para a esquerda o para a
direita, o helicoptero se inclina para a esquerda ou para a direita (rolagem). Assim, o
piloto, além de poder manter a estabilidade do helicoptero, € capaz de fazé-lo se deslocar
em qualquer direcdo num plano horizontal.

E importante esclarecer que o angulo de incidénciaé diferente do angulo de ataque.
O angulo de ataque se refere ao angulo da pa com o vento aparente. Ou seja, com o fluxo

damassade ar que incide sobre aasa.
2.3.5. O efeito de precessdo giroscopica

O efeito de precessdo giroscopica é uma propriedade inerente de todo corpo em
rotacéo, segundo aqual, se aplicarmos um torque para mudar o plano de rotacéo, os efeitos
se fazem sentir como se esse momento tivesse girado 90 graus no sentido da rotagdo. Em
outras paavras, paragirar o plano de rotacéo de um giroscopio em determinado sentido, é
necessario aplicar um torque noventa graus antes do ponto que esse torque seriaaplicado se

guiséssemos girar um disco parado.
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Para entender melhor esse efeito, imaginemos um corpo preso por uma corda aum
ponto fixo (Figura 2.12). Esse corpo € posto em movimento circular com raio R e
velocidade tangencial V. Surge portanto um momento angular inicia L, perpendicular ao
plano de rotacdo £. Em determinado momento, aplica-se a este corpo uma forca F, para
cima, por um periodo infinitesima de tempo (dt). Esta forca causa uma variacdo de
velocidade dV. A velocidade final do corpo (V') sera dada pela soma vetorial: V'=V+dV.
Note que a nova velocidade tangencia € inclinada em relacdo ao plano de rotacdo inicial.
O corpo modificara sua trajetéria e teremos um novo plano de rotacdo (), que sera
inclinado em relagdo ao plano inicial. Teremos também um novo momento angular (L)
com direcédo diferente. Um observador que olha para o plano de rotagdo como se ele fosse
um disco tem a impressdo de que a forca se manifestou 90° a frente, no sentido da

rotacao.

Figura2.12 — O efeito de precessao giroscopica.

Essa inclinagéo pode ser caculada da seguinte forma: sabe-se que o torque (7)

causado pelaforcaF e é dado pelo produto vetorial de F por R:
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T=FxR (2.1)
Sabe-se ainda que 0 momento angular inicial L € dado por:
L=cl (2.2

Em que

w Velocidade angular [rad/s]

I Momento de inérciado corpo em rotacgo [kg.m?]

A segundalel de Newton naformaangular diz que:

_d (23)
dt
Que pode ser reescrita naforma:
dL =r7.dt (2.9)

O momento angular final (L) é somavetoria de L edL e o angulo deinclinacéo (a)

sera dado por:

a= tan'l(

%j (2.5)
L

Figura 2.13 — Decomposi¢céo do momento angular L’ em detalhe.
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Substituindo as equactes de (2.2) e (2.4) naequagéo (2.5) temos:

_ {r.dtj (2.6)
a=tan™| —

wl

2.3.6. Auto-rotacéo

Pode-se pensar que quando o motor para, o helicoptero simplesmente cai sem
controle. Naverdade, o que ocorre ndo € bem isso. Existe um tipo de v6o que se chamavoo

em auto-rotacéo.

Quando o motor para ou quando o piloto desengata o rotor do sistema de tracéo, €
possivel manter o regime de rotacdo das pés e o helicéptero voa perfeitamente controlado
até aterrissar. Para conseguir isso, o piloto gjusta o coletivo de modo a manter as rotagfes
adequadas a medida que o helicoptero desce. O fluxo de ar que passa através do rotor
durante a descida da méquina fornece a energia para manter as pas em rotacdo. O
movimento das pas gera sustentagdo e permite manter a estabilidade. Dessa maneira, 0
helicoptero “plana’, damesmaformaque um avido. E nitido, entretanto, que um avio com
asas fixas plana com muito mais eficiéncia. Contudo, o helicdptero tem avantagem de nédo

precisar de areas grandes para aterrissar.

Para conseguir aterrissar em auto-rotacdo o piloto deve reduzir a0 maximo a
velocidade horizontal e arazdo de descidaimediatamente antes de tocar os solo. A primeira
manobra é puxar o controle do ciclico paratras e modificar aatitude do rotor em relacéo ao
vento aparente. Esta mudanca de atitude aponta a forca total do rotor paratras e diminui a
velocidade horizontal (chama-se flare) (Figura 2.14). O pouso é extremamente parecido
com o dos passaros. Para aterrissar, 0S passaros posicionam as asas na vertical de formaa

conseguir um freio aerodinamico e diminuem drasticamente a vel ocidade horizontal.

O pouso em auto-rotacéo € uma manobra de emergéncia muito arriscada, que exige

muita pericia e experiéncia do piloto.
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2.3.7. Piloto automatico

Por serem aeronaves de dificil pilotagem, muitos helicdpteros hoje em dia séo
equipados com pilotos automati cos. Em cada helicoptero, basicamente, existem dois modos
de pilotos automaticos. Um deles atua somente na atitude do helicdptero, controlando
arfagem, rolagem e guinada e mantendo a estabilidade, tanto em v6o pairado, quanto em
voo em translagdo. E o chamado controlador de atitude. O outro atua no controle a

velocidade, arota e aaltitude. E o piloto automético de cruzeiro
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Figura2.14 - (a) V6o em translacdo com determinado angulo deincidéncia. (b) Momento em que o
motor perde poténcia. O piloto reduz o &ngulo de incidéncia, diminuindo a sustentagdo. (c) Quando
comega adescida, o fluxo de ar para cima mantém arotacdo e gera sustentacdo. (d) Momentos
antestetocar 0 solo o piloto realiza uma manobra para reduzir a velocidade horizontal. (Fonte;
www.j helicopteros.com.br)
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Figura2.15 - Piloto automatico de um helicéptero.

Ao utilizar somente o modo de controle de atitude, tudo o que o piloto precisafazer
€ decidir para que lado quer ir e acionar o ciclico na direcdo desejada. Ndo é mais
necessario compensar as oscilagdes ou turbuléncias. O controle da atitude utiliza sensores
gue medem os angulos de arfagem, rolagem e guinada e compara com a referéncia
introduzida pelo piloto pelo manche ciclico e os pedais.

O controlador de cruzeiro € utilizado em longas viagens, com rotas e altitudes pré-
definidas por um plano de véo. Ele funciona como os pilotos autométicos dos avides
comerciais - utiliza sensores de dtitude, velocidade e direcdo e compara com areferencias
introduzidas pelo piloto num painel de comando. O piloto automético de cruzeiro atua em
cascata com o controlador de atitude, pois, para dterar a dire¢do (virar a esquerda, por
exemplo) é preciso modificar a atitude de maneira adequada até que a manobra se

complete. O mesmo ocorre quando se quer mudar avelocidade ou a altitude.
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2.4. M odelos automaticos em escalareduzida

Ha uma bibliografia consideravel que trata do modelamento e controle de modelos
de helicoptero. Muitas outras tratam de sistemas com asas rotativas, como o quadrirotor e 0

chamado “helicoptero” com 2 GDL.
2.4.1. Helimodelos

Séo muitos os traba hos efetuados sobre o modelamento e controle de modelos de
helicoptero. Verifica-se um interesse grande por essa aeronave em instituicdes européias,
japonesas e americanas. N&o foi encontrada, entretanto, nenhuma linha de pesquisa

permanente sobre o assunto no Brasil.

A maior parte dos pesquisadores dessa area inicia mente desenvolveu uma bancada
de testes para 0 helimodelo e, somente apds o alcance de um nivel adequado de

conhecimento sobre ele, partiu para experimentos de voo em campo.

Em [1] e[2], Avila-Vilchis apresenta 0 modelamento e controle n3o-lineares de um
helimodelo movido a gasolina. Foi projetada uma plataforma semel hante a nossa, mas que
permite a translacdo no eixo da atitude. Os resultados obtidos foram aceitdveis com um

controlador linearizado.

Sastry e os demais membros do Robotics and Intelligent Machines Laboratory da
University of California em Berkeley, desenvolveram, a partir do helicoptero RX-50, da
Y amaha, um sistema autbnomo capaz de navegar, pousar e seguir objetos no solo [19]. Em
[20], € proposto um amplo procedimento de identificacdo do sistema no dominio da
frequéncia. Em [18], descreve-se umaanalise de desempenho de diversas metodol ogias de
controle: controle robusto, controle fuzzy e controle linearizado. Foi verificado que, para

diferentes condi¢fes de voo, diferentes controladores séo mais adequados.

Em [21], Sugeno, um dos principais pesquisadores de |6gica fuzzy, descreve um
sistema de controle fuzzy completo (controle de atitude, velocidade de translacdo e
navegagao) parao mesmo helicoptero da'Y amaha No entanto, ndo éfeitareferénciaaetapa

de modelamento, apenas ao controle.
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E notével também o trabaho de outro grupo americano, porém do California
Institue of Technology (Caltech). Em [14], é descrito o controle de velocidade do rotor do
helicoptero, que € o a maha de controle fundamenta de todo helicoptero real. Em [26] e
[13], séo descritos experimentos de identificacdo do sistema e controle utilizando LQR e

LQG, respectivamente.

Um outro trabalho que trata do controle e modelamento de helimodelos [11], em
gue é proposto um modelo fisico para o helicoptero em escala reduzida e conclui-se da
importancia da ssmulacéo em todas etapas de projeto de um sistema tdo complexo como

€Sse.

Foram verificados também grupos de pesquisa em outras universidades, como

Cargenie Mellon University, Stanford University e a Technischen Universitat Berlin.

H4, ainda, algumas empresas que comercializam helimodel os autbnomos. Entre elas
pode-se citar a Scandicraft®, empresa sueca que fabrica e comercializa modelos para
inspecdo, vigilanciae etc; aRotormotion®, empresaameri canafundada pel osidealizadores
do projeto autopilot.sourceforge.net; e a Yamaha®, cujos helimodelos, produzidos
inicidmente para 0 combate as pragas da agricultura, sdo a plataforma padrdo para

desenvolvimento de pesquisas sobre 0 tema atualmente.
2.4.2. M odelos simplificados

M uitas universidades possuem plataformas experimentai s didaticas comercializadas
por duas empresas. a Quanser® e a Feedback® (Figura 2.16). Esses sistemas podem ser
descritos como parentes do helicoptero real, pois s6 possuem 2 GDL: a arfagem e a
guinada. Por esse motivo, ndo ha comando ciclico nos rotores e 0 aumento de sustentacéo €
definido somente pelo aumento da velocidade de rotagdo. E um sistema multivariavel,
como o helicoptero, e também fortemente acoplado, porém possui valor exclusivamente
didético.

Um dos trabalhos desenvolvidos nessa plataforma foi realizado por Balderud, que,

em [3] e [4], investigou vérias estratégias de controle aplicadas ao processo. Em [9], foram
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alplicadas técnicas de algoritmos genéticos para implementar um controle preditivo do
sistema.

@ (b)
Figura2.16 — “Helicoptero” com 2 GDL produzido pela (a) Quanser® e pela (b) Feedback®.

A Universidade de Siena, da Italia, por meio do Automatic Controle Telelab,
possibilita a realizacéo deste experimento on-line, no site

http://www.dii.unisi.it/~control/act/home.php.
2.4.3. Quadrirotores

Os quadrirotores sdo aeronaves gque possuem quatro rotores independentes atuando
no mesmo plano longitudinal do veiculo. Apesar da dindmica que rege o comportamento
desse sistema ser consideravel mente diferente do nosso projeto, foram pesquisados aguns
trabalhos sobre eles porque supunhase que poderiamos desenvolver um sistema

semel hante em NoOsso projeto.

O quadrirotor também possui 0s 6 GDL apresentados pelo helicoptero, porém a
viabilidade técnica e comercial dessetipo de sistemaé aindabem menor, até mesmo porque
as velocidades acancadas séo consideravelmente menores. Entretanto, existem algumas

aplicacbes interessantes, como resgate de pessoas em prédios em chamas.

Em [5], esta descrito o controle e modelamento de um quadrirotor montado sobre

uma plataforma experimental .
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3. Projeto da plataforma experimental

Esse capitulo descreve todas etapas envolvidas no projeto da plataforma
experimental. Ndo sdo descritos em detal hes todas as decisbes técnicas que foram tomadas
para incrementar a qualidade do experimento, pois considera-se que isso acarretaria num
volume desnecessario de informagdes. Pretende-se, entretanto, deixar claro o conjunto dos

principais objetivos almejados e os principai s problemas encontrados na sua busca

O capitulo esta dividido em trés secOes principais: projeto mecanico, projeto
eletrénico e projeto computacional. Elas descrevem as principas frentes de projeto da
plataforma experimental. Além disso, descrevem cronol ogicamente as acOes adotadas para

se alcangar o desempenho esperado.

3.1. Projeto mecanico

Um dos requisitos do projeto eraconceber um suporte que permitisse ao helimodelo
realizar os movimentos de arfagem, rolagem e guinada. Em outras palavras, era necessaria
a construcéo de uma haste de apoio com trés graus de liberdade. Assim, foi idealizado um
suporte que consistiriaem um eixo perpendicular ao solo, que poderiagirar livremente em
torno de s mesmo. A extremidade desse eixo seria fixada uma junta universal, que
permitisse 0 movimento com dois eixos de rotacdo. A essa junta, seria, entdo, fixado o

helimodelo. Um esbogo do suporte esté descrito naFigura 3.1.
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Figuras 3.1- (a) Esboco do suporte e da (b) junta universal.

O projeto mecanico apresentou certos desafios. Uma das maiores dificuldades foi
fabricar umajunta que permitisse fixar de maneira adequada os potencidmetros que medem
os angulos de arfagem e rolagem. Outro problema era a grande quantidade de cabos

necessarios paratransmitir os sinais entre 0 modelo e a base. Esses cabos poderiam enrolar
na haste e atrapalhar o movimento do helimodelo.

3.1.1. O helimodelo

Figura 3.2 — Foto do Fun Piccolo.

O modelo utilizado € o Fun-Piccolo, fabricado pela IKARUS, da Alemanha (Figura
3.2). Eummodelo leve, pequeno, de facil montagem, que utiliza2 motores DC - um parao
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acionamento do rotor principal e um para o rotor de cauda - e dois servo-motores, que
atuam na mudanca da inclinagdo das pas do rotor principal. O modelo foi adquirido com
recursos da Finatec apds aprovacdo do projeto pelo edital 2003.2 de Financiamento a

Pesquisa.

Assim, foi adquirido um kit que contém: estrutura mecanica (incluindo rotor
principal, rotor de cauda, estrela estacionaria, estrela rotativa, carenagem); 2 motores DC e

2 servos. As especificagdes do kit sio:

= Comprimento: 50cm;
» Diametro do rotor principal: 50cm;

»  Peso completo: aproximadamente 250 g;
» Servos: Modelo Micro 201, Fabricante LEXORS, Torque 0,84 kg/cm,
Velocidade 0,13 rad/s (Figura 3.3).

T T ]

"'h._

i

Figura 3.3 — Servos Micro 201.

3.1.2. O suporte

O projeto do suporte priorizou arobustez e a precisdo. O eixo do suporte foi fixado
com dois rolamentos para reduzir atrito. A base foi construida com chapas de ago e o eixo
foi retirado de umaimpressoraem sucata. As Figuras 3.4 mostram 0 esgquema de montagem

do suporte. A Figura 3.5 mostra o suporte depois de pronto.

37



g

i

Figura 3.4 —Modelo CAD do suporte.

Figura 3.5 — Visdo geral de todo conjunto (suporte, sistema de escovas, junta e helimodelo) depois
de montado.
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3.1.3. A junta universal

Para permitir a movimentacdo do modelo em dois dos trés graus de liberdade
propostos, foi necesséria a construgcdo de umajuntauniversal, com dois eixos de rotacdo. A
junta precisava ser resistente o suficiente para suportar o modelo e devia mover-se
livremente, com o minimo de atrito possivel. Além disso, ajunta deveria ser construida de
maneira que fosse possivel acoplar a seus eixos dois potencidmetros para a medi¢do dos
angulos de giro.

Os modelos de helicopteros que haviam sido estudados até aqui, como o da
Quanser®, se moviam apenas com dois graus de liberdade e ndo utilizavam nem um tipo de
junta com caracteristicas semelhantes. Depois de consultados alguns catédlogos de juntas e
estudadas as possibilidades, chegou-se a conclusdo que a solucéo seria uma juntaformada
por um eixo central em forma de cruz ao qual se conectariam duas pecas em forma de U
(Figura 3.6). Os potenciémetros poderiam ser facilmente fixados as pegas em U e seus

cursores girariam presos ao eixo. Eles sdo usados como sensores de posi¢ao angular.

ot E xtremidade supenor
Potenciometros

7o
¢, 0

- i
E o
X0 em cruz 7 ,)'\" S

Rolamentos

}” Extremidade inferior
Figura 3.6 — Modelo CAD dajunta universal.

Para 0 bom funcionamento da junta, fazia-se necessario que o eixo em forma de
cruz tivesse suas hastes perfeitamente perpendiculares entre si. Foi usada soldagem aponto

por resisténcia elétrica para unir dois pequenos eixos de aco de maneira precisa. Para
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reduzir atrito de giro, foram usados rolamentos para conectar os eixos as extremidades em
U dajunta.

(@

(b)

Figura3.7 — A junta universal, com os potenciémetros conectados.

3.1.4. O sistema de escovas

Um grande problema encontrado no projeto era a quantidade excessiva de fios
necessarios para transmitir, tanto os sinais de poténcia e de controle dabase ao helimodel o,
guanto os sinais analdgicos de dados do helimodelo a base. Os fios impunham limites a
movimentacao do helimodelo. Seja ao se enrolar na haste, seja ao forcar o helimodelo para

um certo lado pelo peso ou elasticidade.

Para solucionar o problema dos fios e permitir ao helimodelo movimentar-se mais
livremente, foi propostaaimplementacdo de um sistema de contatos el étricos rotativos por
escovas (Figura 3.9). Algumas configuragGes foram tentadas inicialmente, com o uso de
fios de cobre e laminas de cobre enroladas e soldadas a um tubo central de Nailon.
Entretanto, todas elas apresentavam sempre 0S mesmos problemas. elevado atrito
mecanico, elevadaresistividade no contato e surgimento de ruido natransmissao dos sinais.
De todos esses, 0 problema mais sério seria a variagdo de resisténcia de contato, que
poderia ocasionar perturbacéo aleatoriano sistema el étrico de medi¢do do helimodelo. Para

0 acionamento, com correntes elevadas, as perdas podem ser importantes.
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A figura 3.8 relacionaa solugéo paraesse problemaencontrada pela Quanser®, uma
das propostas frustradas apresentadas, bem como a solucgéo final.

L |
. |
y,
.

TR EpEEmn -

'1’211"’.'1-1.31'?.'; -

T rocecoooe b

(@ (b) (©

Figura 3.8 — (a) Sistema de escovas produzido pela Quanser®, (b) tentativa frustrada de
implementagdo e (c) detalhe de um suporte para os contatos de grafite.

Anel de cobre
Contato de grafite
Cartucho
\ Micleo isolante
3/

i

Eixo central

Figura 3.9 — Modelo CAD do sistema de escovas.

Para solucionar os problemas, foram empregados contatos de grafite de escovas de
motores DC e foram usinados tubos de cobre para a confeccdo dos anéis rotativos. A nova
configuracdo reduziu muito o atrito e as perturbacdes elétricas. O atrito, agora pequeno,
deixou de ser um problema. Porém, as perturbacdes ainda impediam o funcionamento
correto dos servos. Para minimizar os efeitos desses ruidos foram adotados os
procedimentos descritos no item 3.2.2. do projeto eletrénico.
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Na figura 3.10, pode-se ver o modelo CAD completo do conjunto composto pelo
suporte, pelo sistema de escovas e pelajunta universal.

Figura 3.10 — Modelo CAD do conjunto suporte-junta-escovas.

3.2. Projeto eletronico

O objetivo do projeto eletrdnico era a confeccéo dos circuitos que possibilitariam
tanto aaquisi¢do dos dados de posi¢céo do model o (angul os de arfagem, guinadae rolagem),
guanto a atuacdo correta nos motores e nos servos, aém dos circuitos necessarios para o
correto funcionamento do microcontrolador Atmel AVR ATmega 8 e da interface
microcontrolador/PC (item 3.2.3.3.).

O diagrama de blocos do sistema esta representado na Figura 3.10.
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Figura 3.11 — Diagrama de blocos do circuito embarcado.

3.2.1. Fonte de alimentacao

Para o funcionamento correto do sistema foi preciso confeccionar uma fonte para
fornecer as seguintes tensdes. 12 V e —12 V DC, para aimentar Cls e amplificadores
operacionais, 5V DC paraaimentar o microcontrolador, os servos e a parte | 6gicadaponte
H; e cerca de 10 V DC para aimentar os motores DC, que juntos demandam corrente
superioresa 3 A. A Figura 3.12 mostra o projeto dafonte de tens&o.
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Figura 3.12 — (a) Circuito retificador em ponte de diodos de baixa poténcia. Uma das tensdes
positivas é utilizada para o circuito da base e a outra para o circuito embarcado. (b) Circuito
retificador em ponte de diodos de alta poténcia (b). Circuito regulador de tensao para 0s motores
DC. (c) O circuito é capaz de fornecer altas correntes.
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Com relagéo ao circuito regulador de tensdo para os motores apresentado na Figura
3.12(c), foi utilizada como base a nota de aplicagcdo descrita em [22]. O principa objetivo
do circuito é fornecer uma tensdo de saida (Vo) constante, com correntes que variam de

zero acercade 3,5 A. Assim, atensdo de saida € gjustada por meio de Ra.

A patir dos circuitos mostrados na Figura 3.12(a) e (b), foram utilizados
reguladores de tensdo comuns, como o 7805, 7812 e 7912, pararegular atensdo no valor

desegjado.
3.2.2. Circuitos de inter face e acionamento (embar cado)

Com o intuito de reduzir o nimero de escovas e também para solucionar alguns
problemas que advém da utilizag8o dessas, foi decidido que alguns circuitos do projeto
eletrénico deveriam ser embarcados no modelo e no préprio eixo que suporta o helicdptero.
Fundamenta mente, esses circuitos sdo os condicionadores de sinais dos potencidmetros, as
fontes de corrente (cuja func@o sera explicada mais a frente), os filtros dos sinais de
controle dos servos e reguladores de tensdo de 12V e 5V, ilustrados na Figura 3.14. A

Figura 3.13 mostra o diagrama de blocos referente aos circuitos embarcados.

As variaveis descritas no diagrama da Figura 3.12 sdo tensdes e correntes que

passam pelo sistema de escovas. Elas séo:

la Corrente de transmissdo da medicao de arfagem [mA]
P Corrente de transmissdo da medicéo de rolagem [mA]
Va  Tensao de controle do servo de arfagem [V]

V¢ Tensao de controle do servo de rolagem [V]

V.  Tensdo de alimentagdo do circuito embarcado [V]
GND; Terrapara os servos e potenciémetros

GND3 Terrapara os motores

Vp  Tensdo de controle do motor principal [V]

V¢  Tensdo de controle do motor de cauda[V]
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Figura 3.13 — Diagrama de blocos dos circuitos embarcados.

Figura 3.14 — Foto do circuito embarcado no helimodelo.
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3.2.2.1. Condicionador de sinais dos potenciémetros de arfagem e rolagem

Os angulos de arfagem, rolagem e guinada sdo medidos com o auxilio de
potencidmetros (Figura 3.7). S0 potenciémetros de posi¢do angular, que permitem 10
voltas, que é a limitacdo do movimento de guinada. No que diz respeito a faixa de

operacao, foi verificada uma linearidade razoavel durante todo span do sensor.

Os sinais de tens@o que vém desses potencidmetros devem estar na faixade 0 a5
volts para poderem ser convertidos corretamente em sinais digitais no conversor A/D do
microcontrolador. Entretanto, por serem multivoltas, os sinais do potencidmetro variavam
em torno de 6,0 e 6,3 volts. Para adequar o sina dos potenciémetros ao conversor A/D foi
usado o circuito amplificador de diferengas ilustrado na figura 3.15 para condicionar 0s

sinais.

O circuito amplificador de diferengas funciona, entdo, com o auxilio de umatensao
de offset obtida por meio de um trimpot. Essa tenséo € proxima a tensdo média obtida no
potencidometro. Ela foi agustada pelo trimpot de forma que a tensdo de saida do
condicionador variaentre 1,5 e 4,5 V. Essa é atensdo de entradapara o circuito dafonte de

corrente.

s 12v
i k0
- v,
TLogi>—1 %
0.022 nF !
1kQ

Trimpot multivoltas
para ajuste do offset

0,022 nF

Figura 3.15 — Projeto do condicionador de sinais.
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3.2.2.2. Fonte de corrente

Como foi exposto no item 3.1.4 (o sistema de escovas) 0s contato das escovas
apresentam resistividades que variam a medida que 0 eixo gira. Essas resistividades tém
valores de algumas unidades de Qs quando o sistema esta parado, mas que alcangam
dezenas de Qs quando a rotagdo do eixo de guinada € acentuada. Foi realizado um
experimento para quantificar esse efeito ainda na fase inicial de projeto. O experimento
consistiu na montagem do circuito da Figura 3.17 e na medi¢céo da tenséo Vs A tensdo

medida esta representada na Figura 3.16.

Figura 3.16 — Flutuacéo de tensdo recebida no helimodelo ao se girar o eixo de guinada.

15V

o }rosw

Escovas 1kQ

Figura 3.17 — Configurag&o usada no experimento.

48



Para resolver esse problema, foi proposta a utilizagdo de uma fonte de corrente
(Figura 3.18) para transmitir o sinal dos potencidmetros a base. Dessa forma o sina de
tensdo seria convertido em sina de corrente e o efeito da resistividade variavel seria

anulado.

12V

Figura 3.18 — Projeto da fonte de corrente.

A tensdo de entrada desse circuito (Vi) é atensdo de saida do circuito amplificador
de diferencas (Vo naFigura 3.15). A fonte de corrente € suficientemente robusta de formaa
nao sofrer influéncias da variagéo da tenséo de coletor devido as flutuagdes da resisténcia
daescova, desde que estando a cance valores muito elevados. Defato, caso essaresisténcia
se eleve avaores muito altos, o circuito da fonte pode saturar.

3.2.2.3. Filtro e separagéo das referéncias de zero (terras)

Para o controle dos servos, € necessario um sinad de PWM com caracteristicas
bastante restritas. Notadamente, uma freqtiéncia muito baixa ha de ser empregada (50 Hz),
bem como variagdes precisas de largura de pulso entre 5 e 10% (os extremos do intervalo
representam os limites de movimento dos servos). Dessa forma, a faixa de operacéo € bem
reduzida. Além disso, o sinal ndo pode conter ruidos consideraveis, nem atenuagoes, pois

isso também pode comprometer o funcionamento dos servos.

O nosso circuito, porém, devido ao grande nimero de componentes conectados,
bem como a presencadas escovas, apresentou sérios problemas paraminimizar aincidéncia

de ruidos e atenuacdes no sinal de controle dos servos.
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O primeiro problema detectado foi umainterferénciados motores no funcionamento
do servo. Diagnosticou-se que muitos ruidos surgiam no sina dos servos, pois anbos
compartilhavam 0 mesmo terra. Para solucionar essa questdo, foi adicionada mais uma
escova ao projeto inicial, de formaa separar areferéncia do motor dareferéncia dos servos

e dos potencidémetros.

Porém, verificou-se que o microcontrolador ndo era capaz de fornecer a poténcia
suficiente para controlar os servos quando a resisténcia do sistema de escovas tornava-se
consideravel. Muitas solucdes eram cabiveis para esse problema, e optou-se pela utilizacdo
de um CI inversor com Schmitt-Trigger (7414). A histerese do Schmitt-Trigger também

permite eliminar parte do ruido inerente nos sinais PWM dos servos.

Além disso, utilizamos capacitores de alta capacitancia conectados ao regulador
7805 (Figura 3.19), de forma a garantir que a tenséo de alimentagdo dos servos sofresse 0

minimo de flutuacBes possivel.

L7805 e

:[ I:S (ATOM I C.5 (470U

Figura 3.19 — Circuito regulador de tensao para 0s servos.

15v

Mais tarde, foi também diagnosticado uma interferéncia do servo com aleitura dos
potencidémetros. 1sso se deu porque o controlador do servo faz com que ele consuma muita
corrente nos seus limites de operacdo. 1sso provocou um ruido no sina do potenciémetro
que era amplificado pelos circuitos condicionadores (itens 3.2.2.1. e 3.2.3.1.). Para
contornar esse problema, foi implementado um filtro digital no software do PC (item
3.3.2).
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3.2.3. Circuitos de inter face e acionamento (base)

Nabase do suporte (Figura 3.20) foram implementados todos aguel es circuitos para
0s quais ndo houve necessidade de embarcar no helimodelo. Notadamente, tém-se os
circuitos conversores de corrente-tensdo, para condicionar 0s sinais dos potencidmetros; o
circuito da ponte H, para gerar a poténcia e o controle necessarios ao acionamento dos
motores; e os circuito de interface microcontrolador/PC. A Figura 3.21 mostra o diagrama

de blocos que representa os circuitos de interface e acionamento da base.

= Carrentetensdo

Figura 3.20 — Foto dos circuitos da base.
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Figura 3.21 — Diagrama de blocos dos circuitos da base.

Umalegenda das varidveis descritas na Figura 3.20 esté disponivel nasegéo 3.2.2.
3.2.3.1. Conversor corrente-tensao

O circuito daFigura3.22 é responsavel pelo condicionamento das fontesde corrente

dos potencidmetros para leiturapelo conversor A/D do microcontrolador.

Em termos gerais, 0 que precisa ser feito € converter o sinal de corrente proveniente
do circuito embarcado (itens 3.2.2.1. e 3.2.2.2.) paraum sinal de tenso que pode ser lido
pelo conversor A/D de 10 bits encapsulado no microcontrolador AVR ATmega8. A simples
utilizacdo de um resistor foi descartada, pois sua resisténcia, quando somada a resisténcia
das escovas, pode fazer saturar a fonte de corrente do potencidmetro. Além disso, faz-se
necessario amplificar a aplicar um deslocamento a informac&o proveniente do circuito

embarcado.
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O principio de funcionamento do circuito € autilizacdo de umatensdo de referéncia
negativa e gjustavel que determinard o offset da curva datenséo de saida para 0 conversor
A/D em funcéo da corrente de entrada. O ganho é determinado de modo amelhor adequar a
faixa de medicdo da arfagem e rolagem a faixa de entrada do converso A/D do
microcontrolador. Assim, devido a diferencas na faixa das medidas efetuadas para o angulo

de arfagem e rolagem, foi utilizada umaresisténciade 1 kQ para o primeiro caso e 430 Q

para o segundo.
1 kL
5y
Fl 12V
%
= 1 KO Iﬁ 1 k2 %GCnnversur
=] [arfage - AD
= ou
— 13000 12V
1 nF > [rolagem)
10|nF o qov i
_ T =
Trimpot o]
-12¥

Figura 3.22 — Circuito de conversio corrente-tensao.

Para cada circuito de conversdo, a tensdo de referénciafoi gustadade modo aseter

2,5V de saida quando o angulo medido for Q°.

Além disso, foi utilizado um par de diodos na saida de cada um dos circuitos, de
forma a proteger o conversor A/D de possiveis falhas no circuito amplificador, o que

poderiainduzir tensdes de—12 a+12 V no conversor.
3.2.3.2. PonteH

A partir do sinal PWM gerado pelo microcontrolador, foi utilizado o Cl L298
(quatro meias pontes H) para o acionamento dos motores. Este dispositivo foi alimentado
com o circuito regulador de tens&o de poténcia mostrado na Figura 3.12(c), que € capaz de

fornecer satisfatoriamente até 4 A de corrente.
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A configuragdo implementada no circuito utiliza duas meias pontes H em paralelo
para cada motor. 1sso foi feito porque, nos testes iniciais realizados com os motores que
vieram no kit, eles chegavam, juntos. a requisitar correntes gque ultrapassavam 3,5 A. A
figura 3.23 ilustra essa configuragdo, enquanto que a Figura 3.24 mostra o0 circuito

completo.

YV

PWM o—

_\__L L

Figura 3.23 — Duas meias pontes H em paralel o para acionamento do motor.

Com as duas meias pontes em paralelo, 0 sentido de rotacéo do motor sera sempre o
mesmo. 1sso, porém, ndo € um problema no caso do helicoptero, em que os rotores giram

apenas em um sentido.

LEFE
W Vs
IEEEEE ":|El |:|
Motor principal d Motor de caude%
10 kO C
10k Sinal
de control

de controle Y 5V

IH—H—G

g
Sinal 1 ﬁ[lu:
Figura 3.24 —Circuito de acionamento dos motores.
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3.2.3.3. Interface microcontrol ador/PC

A interface entre o microcontrolador e o PC tem duas fungdes principais. Umadelas
€ permitir a comunicagdo seriad para a operagcdo do sistema e a outra € possibilitar a
regravacao do microcontrolador.

O circuito de comunicagdo seria utilizao Cl MAX232, especifico para aplicacdes
desse tipo, esta representado na Figura 3.25. Ele € utilizado simplesmente para converter o
nivel 16gico TTL e CMOS para o protocolo 232. Para utilizar esse chip, sdo necessarios
alguns capacitores.

% paoen
n =]
o o

MAX 232 =)
L v -
n——-o

1
2 =
I\—EI 11
J_ial 12
D— 5 13— AVR pino 2
& M —— AVR pino 3
5V { P
O_| s 4 15—
S 16—

Figura 3.25 — O circuito de comunicacdo serial.

JA para a regravacdo do microcontrolador, foi utilizado um gravador externo
disponivel no laboratério. Dessa forma, as ligagdes que foram feitas na placa dizem

respeito somente a correta conexao dos pinos do conector ao microcontrolador. A Figura
3.25ilustrao circuito utilizado.

12 3. 4.8

il

sV
AVR pino 1

AVR pino17
AVR pino 18
——AVR pino 19

Figura 3.26 — Ligac&o com o programador.
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3.3. Projeto Computacional

A parte computaciona envolve basicamente o projeto de dois softwares: o software
de interface e acionamento para o microcontrolador e o software de monitoragéo e controle

para o PC. Os projetos de ambos estéo descritos nas segdes seguintes.
3.3.1. O microcontrolador

As funcdes principais do microcontrolador Atmel AVR ATmega8 dizem respeito a
interface entre o helimodelo e seus atuadores e sensores com o PC. Dessa forma, o
microcontrolador é responsavel pelageracéo dos sinais de PWM, pelaconversdo dossinais

anal 0gicos dos sensores e pela transmissao e recepcdo de informagdes parao PC.

A estruturado codigo (Figura 3.27) é simples. 0 microcontrolador encontra-se num
lago eterno a esperade comandos do PC pelaseria, que podem solicitar dados dos sensores
ou aualizar os valores dos sinais de PWM, que sdo gerados constantemente pelo
microcontrolador. Nessa configuracdo, o microcontrolador atua como escravo do PC, néo

cabendo a ele nenhumatomada de deciséo acerca do processo.

Inicio

Espera pelo comando
> do PC
Converte sinais
Cdbdigo? - analdgicos dos
y ’ potenciometros e
envia para PC
13 u”
¢ Interrupcdes de
Seta novos valores de geragdo do PWM
PWM para os motores executadas em
€ 0S servos paralelo

Figura 3.27 — Fluxograma principal do programa do microcontrolador.
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O codigo do programaem C esta disponivel no anexo B.1.
3.3.1.1. Geragéo do PWM

A geracdo do sinal de PWM para os motores acoplados aos rotores do helicoptero
ocorre de forma bem simplificada no microcontrolador. A partir do momento que se
habilita o contador na frequéncia desejada, é necessdrio apenas setar o registrador de
configuragdo do PWM no valor correto e escrever o valor desejado no registrador de
comparacdo. Dessa forma, a saida € determinada pela comparac@o entre o valor desse

registrador e o atual valor do contador.

No caso do PWM gerado para o controle dos servos foi necessaria uma abordagem
diferente, pois havia dois problemas que ndo estavam presentes no caso anterior. Em
primeiro lugar, o periodo do sinal de acionamento do servo é muito grande e teria-se de
trabalhar com uma fregtiéncia de clock muito pequena para alcanga-lo. Além disso, ndo
havia mais dois canais de PWM disponiveis, ja que o AVR ATmega8 é capaz de gerar

somente trés sinais independentes de PWM.

Para a solucdo desse problema, um temporizador foi configurado de forma a gerar
interrupcdes de overflow a cada 10 ps. Esse sina € utilizado para gerar o PWM por
software nafrequénciacorreta (50 Hz) e a0 mesmo tempo determinar alargurade pulso por
meio de varidveis globais (u; e up) passadas a funcdo (Figura 3.28). Desta forma,
conseguiu-se gerar dois sinais de PWM, um para cada servo, com 50 Hz de frequiéncia, e
ciclos de trabaho de 5 a10 %.
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<I nterrupcdo de overflow do ti mer>

v

Incrementa o contador

Contador =
20007

sim
Zera o contador
I_> ePWM =1

e

Contador

h >u? —» sim
nao
| () PWM =0

Fim

Figura 3.28 — Fluxograma da gerac&o do PWM para 0s servos.

3.3.1.2. Conversao A/D

O AVR ATmega8 possui seis canais para conversdo A/D. Porém, s6 ha um
conversor A/D encapsulado. Dessa forma, somente uma conversao pode ser efetuadaaum

determinado momento.

Assim, a partir do momento em que o PC envia a requisi¢do acerca do estado do
helicoptero, o programa varre os trés canais de conversdo utilizados e em seguida envia os

dados por meio da comunicagao serial.
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3.3.1.3. Comunicacao seria

A implementagdo da comunicagdo serial no microcontrolador AVR ATmega8 é
relativamente simples. Sdo utilizados registradores dedicados de transmissao e recepcao e
funcbes que implementam um lago de espera até que determinado registrador indique a

concluséo da operagao.

E utilizada uma taxa de transmissdo de 38.400 bits por segundo (bps). Apesar da
velocidade ndo muito elevada, esse foi um valor com o qual néo foi verificado erro algum.
A taxa de transmissdo mostrou ser o fator critico para determinar a taxa de amostragem
para 0 processo, porém ndo era a maior preocupacado do projeto computacional acancar
freqUéncias de amostragem mais altas que a utilizada. Atua mente, trabal ha-se com periodo

de amostragem de 40 ms.

Para todos os eventos de comunicacdo, foi implementada uma estratégia de
deteccdo de erros baseada no reenvio da informagdo recebida, seja do lado do
microcontrolador ou do PC. Dessa forma, ao utilizar esses “ecos’, pdde-se verificar de

formamais eficiente os erros de comunicagao que ocorreram nas etapasiniciais do projeto.

A mensagem enviada do PC é formada pelo comando (“u” ou “y”), seguida dos
valores correspondentes de PWM, no caso do envio do sina de controle. Por exemplo, o
sinal em hexadecimal para acionar os motores e servos no maximo é Ox75FFFFFF, em que
75 é o codigo ASCII de “u”, os dois bytes em seguida sdo comandos para 0s Servos e 0S
quatro ultimos para os motores. Para 0 caso oposto, o microcontrolador envia os dados dos

trés sensores precedido do nimero de cada um dos canais.
3.32.0PC

Um periodo de amostragem constante € indispensavel paraautilizacdo dos métodos
de controle digital baseados natransformada z. Dessa forma, uma das grandes dificuldades
encontradas na utilizacdo de computadores pessoais para controle digital diz respeito a

garantia de se obter periodos constantes de amostragem.
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Isso ocorre porgque 0s sistemas operacionais genéricos atuais ndo permitem que o
usuario tenha controle em tempo read do processador. Essa funcdo fica a cargo do

escalonador de processos.

Existem alguns sistemas baseados em Linux que possibilitam um maior controle ao
usuario. Os principais exemplos sd0 0 RTLinux (Real Time Linux) e o RTAI (Real Time
Application Interface). Ambos acangcam desempenhos muito superiores ao alcangado pelo
sistema operacional Windows 2000®, adotado neste trabalho. Para o caso do Windows®,

algumas variantessdo 0 RTX eo InTime.

No sistema operacional Windows®, € possivel atingir taxas de amostragem
rel ativamente pequenas e um determinismo satisfatorio por meio de alteracBes nosniveisde
prioridade do programa. Assim, podem ser alcancados niveis de confianca da taxa rea de

amostragem muito maiores.

Parte do cadigo utilizado no programa foi aproveitado de trabahos anteriores do

prof. Geovany. Inclusive, esse foi um dos motivos de se utilizar o Windows 2000®.

O programa, aém de gerenciar o processamento em tempo rea, é responsavel pela
comunicagdo serial com o microcontrolador, pela aquisicdo dos dados do joystick (por
meio da APl do Windows®), pelo célculo das variaveis de controle (quando o sistema
opera em modo automético), pela interface gréfica de apresentacdo dos dados em tempo
real e pelageracéo do arquivo de dados utilizado para processamento offline dainformagdo
no Matlab®. A cada periodo de amostragem, é gerada uma interrup¢éo que executa o
maodulo de programa descrito no fluxograma da Figura 3.29. Nesta tarefa, executada
periodicamente, € feito o controle do helicéptero. O cédigo dessa parte do programa esta

disposto no anexo B.2.

A implementacdo do PID digital se deu através do algoritmo disponivel em [6].
Além disso, foi implementado um filtro digital para as medidas dos angulos de orientacéo
do helimodelo. Ele se tornou necessério devido aos problemas de ruidos nas medidas (item

3.2.2.3.). Ofiltro possui € de 12ordem e possui fregiiéncia de corte em 1 Hz, porém, apesar
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da qualidade das medidas obtidas, sua utilizagdo causou um inevitével atraso nas medidas

obtidas (aumento de ordem).

<I nterrupcéo (periodo de amostragem)>

Coleta dos dados dos sensores por
meio da serial e dos dados do joystick

v

Modo de
controle?

v

Automético

Manual

v

Calcula referéncias e
variaveis de controle

; |

e

Ajuste de escala e envio
dos dados para o
microcontrolador

v

Insercdo dos dados no

data logger (interface
gréfica + arquivo log)

v

Figura 3.29 — Fluxograma principal do software do PC.

Calcula saida por meio
dos dados do joystick

A interface gréfica, ilustrada na figura 3.30 permite a visualizagdo dos dados de
saida e entrada do sistema, bem como os sinais de referéncia. Além disso, disponibiliza o

tempo tota de execucdo e o status dacomunicagdo serial. Por meio dela, também é possivel
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definir o modo de operacdo do sistema: manual ou automatico. No modo manual, o

comando do joystick é diretamente enviado ao helicoptero. JA no modo automéatico, o

joystick € usado para determinar o sina de referéncia a ser seguido pelo helicoptero. Os

parametros do controlador, entretanto, sdo g ustados apenas no codigo do programa.
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Figura 3.30 — A interface grafica do software.
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4. Modelamento matematico do helimodelo

Esse capitulo descreve uma tentativa de se obter um modelo matemético da atitude
do helimodelo por meio da andlise das leis fisica que regem o comportamento do sistema.
Procurou-se obter um modelo em espaco de estados, a partir de algumas consideragcoes

feitas sobre o adindmica do processo.

O objetivo principa € demonstrar de forma mais clara algumas das caracteristicas
gue tornam o sistema tdo complexo: multivariavel, fortemente acoplado, intrinsecamente

nado-lineare e inerentemente instavel.

4.1. Consider acOes sobr e helicOpter os em escalareduzida

S&do muitos os modelos em escaa reduzida de helicopteros disponiveis
comerciamente nos dias de hoje. A maior parte deles é vendida simplesmente como
veiculosradio-controlados paralazer. Esses helimodel os, porém, possuem umaamplagama
de novas aplicacbes que ndo possui 0 helicdptero tripulado. Entre elas, estéo relacionadas
todas aplicagdes em que apresencado homem traz riscos avidaou é desnecesséria; aquelas

em que as dimensdes reduzidas do helimodelo ou sua maior facilidade em realizar
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manobras arriscadas é imperativa; além das aplicacbes provenientes do custo mais ameno

desse sistema.

O helimodelo utilizado nesse trabalho difere, em certos aspectos, do helicdptero rea
descrito na segdo 2.2 (principios de funcionamento). A diferenca mais importante € a
auséncia do comando coletivo - no helimodelo, hé apenas atuacdo no comando ciclico e a
sustentacdo varia conforme a velocidade de rotagdo do rotor principal. Diferente do
helicoptero real, no helimodelo o comando ciclico atua de formaainclinar todo o conjunto
do rotor. As pas ndo sdo independentes e ainclinac&o de umaé sempre exatamente opostaa
inclinagdo da outra. Em outras palavras, um aumento do angulo de incidéncia em umadas
pas (81) € igua a diminuicdo do angulo de incidéncia da outra (&,). Portanto, o angulo de

incidénciamédio () (definido por: & = (81+&,)/2) é sempre constante.

Outradiferencaimportante € que o rotor de caudanéo é conectado ao rotor principal
e possui um motor préprio. No helicoptero real, o rotor de cauda giraavel ocidade constate
e 0 torgue depende do angulo de ataque das pés. Jano helimodelo, as pas do rotor de cauda
sdo fixas e o torque depende da velocidade de rotac&o.

Além disso, os helicopteros em escala reduzida possuem uma barra estabilizadora,
para diminuir os efeitos causados pela reducdo na dimensdo do veiculo. Esses efeitos
podem ser sintetizados num aumento da sensibilidade aos comandos de controle e
perturbacfes devido a diminuicdo do diédmetro do rotor. Essa diminui¢8o acarreta numa

atenuacdo do efeito de atraso induzido pelo rotor ao efetuar os movimentos de arfagem e

rolagem. De fato, a constante de tempo T do rotor de um helimodelo é VN vezesmenor do

gue ade um helicoptero comercial, onde N é o fator de escala[12]. Esse efeito, entretanto,

nao foi considerado no modelamento matemético a seguir.

4.2. M odelamento matematico do helimodelo

Historicamente, h4 uma tendéncia em se tratar separadamente as etapas de
identificagdo e projeto de controle de um sistema. Nesse trabalho, tentou-se abordar
técnicas que fundem esses dois problemas em um s0, até porque essa alternativa se mostra

mais eficiente em sistemas complexos, como o representado pelo helimodelo. Porém,
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mesmo com essas consideragfes, nesse momento seréo apresentadas separadamente
guestdes rel ativas ao modelamento fisico e matematico do helicoptero.

O modelo dindmico de sistemas mecanicos €, na maioria das vezes, baseado na
analise direta das forcas que agem sobre ele. No caso do modelo de atitude do helicoptero,
€ necessario computar diversas relagdes de torque e forca que agem sobre 0 corpo do

helicoptero em cada eixo de rotagdo: arfagem (&), rolagem (¢) e guinada (¢). Alguns
trabalhos que tratam dessa quest&o séo [1], [2], [4], [11], [12], [17] e[20].

A seguir sera apresentado o modelo fisico obtido para o helimodelo utilizado neste
experimento. O procedimento seguido assemelha-se ao proposto em [4], porém foi

utilizado muitas vezes como referéncia[7].

4.2.1. Arfagem

Figura 4.1 — Esboco do movimento de arfagem com gigual a zero.
Com relacdo a arfagem do helicoptero, a resultante dos torques agindo sobre o

sistemalevaa
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LB =Ty =Ty =T, =T, +Tg +Tc +T, (4.1)

sendo

Momento de inérciareferente a arfagem [Kg.m?]
Angulo de arfagem [rad]

Torque devido ao empuxo gerado pelo rotor principal [N.m]

o

Torque gerado pelo atrito [N.m]

Torque gerado pelamassado corpo do helicoptero [N.m]

<

4 A4 A4 A o

®

Torque gerado pelo efeito giroscopico [N.m]

S

Torque gerado pelo ciclico [N.m]

—

Torque devido ao empuxo gerado pelo rotor traseiro [N.m]

O torque devido a acéo da gravidade na massa do préprio helicdptero gera uma
forca aplicada no seu centro de gravidade, sempre apontando para baixo. Dessa forma, o
torque resultante sera alterado de acordo com o angulo 4. Assim, o torque devido ao

proprio peso do helicdptero pode ser dado por:
Ty =y .mg.cos(é?) 4.2

sendo

| Distanciado centro de gravidade ao centro de rotag&o [m]
m Massa do sistema[kg]

g  Aceleracdo dagravidade [m/s’]

O torque que resulta da propulsdo gerada pelo rotor principal € mais dificil de ser
computado, pois os modelos que descrevem o empuxo gerado por uma hélice em rotacéo
sdo geramente complexos [13]. De uma forma gera, porém, pode-se dizer que esses
dispositivos séo projetados de forma a gerar uma pressao relativa negativa entre suas

porcdes superior e inferior. Sabe-se também que a diferenca de pressdo € proporciona ao
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guadrado davelocidade de rotacéo e que aforca € dada pelarazdo entre apressdo e aérea

Assim, o torque de sustentac&o gerado pelo rotor principal € dado por:

T = K,.c2 r,.co8) | 4.3
P 2 Ip

sendo

w,  Velocidade de rotagdo do rotor principal [rad/s]
I Distanciaparaelaao eixo do helicoptero entre o rotor principa e ao
centro dajunta[m]

Mo Raio do rotor principal [m]

O torque devido ao atrito no rolamento dajunta (Ta) € dado por:
Th = e B+ K 5, (4.4)

sendo

U, Coeficiente de atrito viscoso da arfagem [Kg.m/s.rad]
K, Componente de atrito estatico da arfagem, que depende daforca
normal total aplicada[N.m]
O torgue causado pelo rotor de cauda quando o angulo de rolagem (¢ é diferente de
zero é denominado Tr. Esse efeito pode vir ainfluenciar positivamente ou negativamente

no movimento de arfagem do helicdptero. Ao aplicar-se 0 modelo de empuxo gerado pelo

rotor principal no rotor traseiro, chega-se a seguinte relagdo:

. K, . .r,.sen(g) I (4.5)
T = > A7

Em que
w;  Velocidade de rotagdo do rotor de cauda [rad/s)|
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T Disténciaparalela ao eixo do helicoptero entre o rotor de cauda e a0
centro dajunta[m]

ry Raio do rotor de cauda[m]

O efeito de precessdo giroscopica deve ser considerado porque a velocidade de
rotagdo € elevada. Esse efeito gerao chamado torque de reagdo ao efeito giroscopico (T, ) e

€ percebido 90° adiante, no sentido da rotac&o do rotor principa. Umavariagcdo do angulo
de arfagem (&) causa uma reacdo no sentido da rolagem, afetando, portanto o angulo de

rolagem (¢ ). E umavariacdo de ¢ causa umareacdo no sentido daarfagem (6).

O torque T, no sentido da arfagem é funcéo do angulo de rolagem (¢ ) e € dado

por:
T. =19 (4.6)

Por altimo, tem-se o torque gerado pelo ciclico (T.). O T, é causado por d,, queéa
diferengaentre o angulo de incidénciadapaque avanca(d,) eo angulo deincidénciadapa

queretornae(9J,).

K ,.c?.sen(d, ) I (4.7)

Ao substituir as equacdes de (4.2) até (4.7) naequacdo (4.1), encontra-se a equacao

diferencial que define o comportamento do helicoptero no eixo de arfagem:

.. 4.8
| va-8 = Ko . rP cos(qo ()uAa f+K ) ,-mg.cos(8) +.. 48
+|r.¢'+ KP'wP;en(Ja).|P+ TwrrZT ( )-l'r
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4.2.2. Rolagem

Figura 4.2 — Esboco do movimento de rolagem com @igual a zero.

Com relacdo a rolagem do helicoptero, a resultante dos torques que agem sobre 0

sistemalevaa:

|y @=To =T, -T, +T, (4.9)

l,, Momento deinérciareferente arolagem [Kg.m?]
¢ Angulo de rolagem [rad]

T.  Torque gerado pelo ciclico [N.m]
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T,  Torque gerado pelo atrito [N.m]
T,  Torque gerado pelamassado corpo do helicoptero [N.m]

T,  Torque gerado pelo efeito giroscopico [N.m]

O torque devido ao proprio peso do helicoptero pode ser dado por:

T, =mg.sen(g) (4.10)
De formasimilar a equacéo (4.4), o torque devido ao atrito:

T, =t 9+ K, (4.112)
O torque de reacéo devido ao efeito giroscopico € dado por:

T, =16 (4.12)

Como no caso da arfagem, o T, para a rolagem também se manifesta 90° adiante,

no sentido darotacéo. Afetando o angulo de arfagem (6).

Por ultimo, tem-se o torque gerado pelo ciclico, que é dado por:

K,.a2.sen(d.) (4.13)
T.=——7F———1,
2
Ao substituir-se as equacoes de (4.10) a (4.13) na equacéo (4.9), encontra-se a
relacdo matemética que define o comportamento do helicéptero no eixo de rolagem:

. K,.af.sen(d,) (4.14)

e @ A lo =t 9+ K, )-ma.sen(g) +1,.6
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4.2.3. Guinada

Figura 4.3 — Esboco do movimento de guinada com e giguais a zero.

Com relagdo a guinada, cujo esboco esta representado na Figura 4.3, a resultante

dos torques agindo sobre o sistemalevaa:

| g =T, -Ty-Tq (4.15)
sendo
lv, Momento deinérciareferente a guinada [Kg.m?]
¢  Angulo de guinada[rad]
T,  Torque gerado pelo rotor de cauda[N.m]
T,  Torque gerado pelo atrito [N.m]
T,  Torque gerado pelareacéo ao rotor principal [N.m?]
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O momento de inérciaem relagdo ao eixo de guinada(|l,,, ) variaem fungéo do eixo

de arfagem (8), damaneirailustradanaFigura4.4, e pode ser definido por:
g =COS(O) g (4.16)
A disténciado rotor de cauda ao eixo de rotagdo (1) também variaconforme 6:
| =cosB)l,,, (4.17)

O torque de reagdo (Ty) devido arotagdo do rotor principal seradado por:

2 4.18
T, = cos{)l , @, + K r P 'ZSD cosg) (4-18)
onde
I, Momento deinérciado rotor principa [Kg.m]
Kr  Constante determinada pelaviscosidade do ar, pelo formato dapae
pelo angulo de incidéncia
Sp

Areafrontal dapa, perpendicular ao plano de rotagéo [m?]

O torque gerado pelo rotor de cauda (T, ) &

2 4.19
T, = KT'wr'r;Sen(w).lT.cos(e) (+19)

Por ultimo, ha o torque devido ao atrito (T,):

Ta = g i) + K (4.20)

Ao substituir as equagdes de (4.18) a(4.20) naequacao (4.15), encontra-se arelacéo
matematica que define o comportamento do helicoptero no eixo de guinada:
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(4.21)

e ST LG (g 0+ K )~

2
K o.0.0.S, .cos(qo)]
2

e cos(H).IM, O +

. Distribuicdo
& (rad) 5 da
5 massa
8=0 ;. |
<=

Figura 4.4 — Variagdo do momento de inércia de rotacéo em torno do eixo da guinada em fungado de
6.

4.2.4. Representacao em espaco de estados

A representacdo do modelo do sistema no espaco de estados tem inicio com a
determinagdo dos estados correspondentes. Dessa forma, ao analisar a dinédmica modelada
na secoes anteriores (2.5.2. a2.5.4.), chega-se aum numero de seis estados para representar
todos movimentos de atitude do helimodel o, assim definidos:

X =6 X, =@ Xs =Y X = (4.22)
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X =1,.0-1,.9 X, =, .0-1.6
As entradas do sistema sao definidas por

u, = u, = a? Uy = o u, =sen(d,) u,=sen(d) (4.23)

r

Ao definir o sistema dessa forma, chega-se a uma representacdo ndo linear em
espaco de estados que pode ser daforma

x = f(x)+g(xu) (4.24)

Além disso, como néo foi definido nenhum estado para 6 e @, temos que defini-los

por meio de Xz e x4 (especificados em (4.22)). Assim, & e ¢ séo definidos por:

. ., | (4.25)
O=| — 5 | X —| ————5 %,
IMa'IMr+Ir IMa'IMr+Ir

- ' . 1, § (4.26)
40_ IMa'IMr-'-Ir2 o IMa'IMr-'-Ir2 i

Dessa forma, a representacéo em espaco de estados completa do sistema pode ser
dadapor:
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(4.27)

IMr X, — Ir X
IMa'IMr-'-Ir2 ’ IMa'IMr-'-Ir2 o
X1 IMa X - Ir X
XZ (IMa'IMr-'-IrZ] ! (IMa'IMr-'-Ir2 i
X, I I
=| - . ’ X, — : X, |[+K, |—I,.mg.co +..
X, (”Aa((lMa.lM,Hf] ’ (IMa.IM,H,Z] “] Aa} w M.cosx,)
Xs | I,
).(6 _(/JAr ({ﬁ]& _(W].X3]+ KN]_mg.Sen(Xz)
Ma*" Mr r Ma*" Mr r
X6
—(,uAg.x6 + KAg)
0
K,.u,l 0 K (x,)
p-Updp (rP.COS(X2)+U4)+ T.uz.rTZ.SGn X, .|.|.
.t Kp U, Ug |
2 F
(x) j s,
K;.U,.r:.sen(x K, U,.0.S,.co8 x
——= T2 : .IT.cos(xl)—(cos(xl).lM,.u3+ 2 2D 2]
Percebe-se de (4.27) que, devido as consideracOes feitas (item 4.2.5), ndo ha

influéncia do movimento de guinada nos movimentos de arfagem e rolagem. Sendo assim,

0 sistema completo poderia ser subdivido em dois, em que 0 primeiro representaria a

dindmica de arfagem e rolagem e o segundo a dinamica de guinada. Este segundo (Figura

4.5) receberia como entradas, além das vel ocidades dos rotores (ab € ar, respectivamente)

e aceleracdo do rotor principa, as elevacdes de arfagem e rolagem (6

respectivamente).

e a

Hy — p X,
Hy Dindmica de I x
L3 X
u, .| arfagem erolagem .
x
2
H
4 2 > X,
p|  Dindmica de guinada
> X

Figura4.5 — Uma outra representacdo possivel de (4.27). Asentradas estao representadas de

maneira diferente do que foi definido em (4.2.4).
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4.2.5. Consider agdes sobre o modelamento

Naobteng&o do modelo descrito em (4.27), foram feitas determinadas consideragoes
gue simplificaram bastante 0 modelamento matemético. Fazem parte dessalistaefeitos cuja
intensidade foi considerada desprezivel. O modelo obtido &, portanto, um compromisso

entre acomplexidade e o detal hamento do sistema.

Entre esses efeitos, encontra-se o efeito centrifugo, que ocorre devido arotagdo do
eixo de guinada do helicoptero, e o torque devido & precessdo giroscopica resultante
também da rotagdo do helimodelo no eixo de guinada. Em ambos caso, ocorre um torque
no eixo de arfagem: o primeiro tende a diminuir aamplitude de 8, enquanto o segundo tem
efeito contrério. Os dois efeitos foram desprezados na andlise principamente em
decorréncia das baixas velocidades de rotacdo do helicdptero nesse eixo (¢). De fato,
observa-se que 0s movimentos no eixo de guinadaocorrem, namaioriadas vezes, quando 0
helicOptero esta em repouso com relagdo aos outros dois eixos, situagdo em que o efeito
devido a precesséo giroscopica € anulado.

Outro efeito que foi desprezado nacomputacdo do modelo foi o torque de reagao do
rotor de caudano corpo do helicéptero. Isso foi feito porque a massa e a propulsdo gerados
pelo rotor de cauda sdo realmente despreziveis em relacdo ao helimodelo. De fato,
verificou-se experimentalmente a quase completa auséncia desse efeito, ao contrério do

registrado em relagéo ao torque de reacdo do rotor principal .

Além disso, decidiu-se por ignorar as variagfes de velocidade de rotagdo do rotor
principal («p). Essas flutuacbes ocorrem principalmente devido ao aumento do arrasto
aerodinémico causado pelo comando ciclico. Seus efeitos séo de dificil compreenséo e a
prépria consideragcdo de uma velocidade ap variavel tornaria muito complexa muitas das
formulagBes mateméticas apresentadas. De fato, apesar de ter sido considerado que essas
flutuacbes sdo de amplitude desprezivel, fica como proposta para futuros trabalhos a

implementac&o do controle de velocidade do rotor principal.

Por dltimo, considerou-se que o atrito mecéanico entre a junta e suas partes que

apdiam o helicoptero sdo de mesma amplitude para a rolagem e a arfagem. Essa
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considerac&o é bastante razoavel e visa somente simplificar avisualizagdo do modelo final
obtido, j& que a computacdo dos parametros apresentados nas equacdes (4.8), (4.14) e

(4.20) n&o foram computados ou medidos.
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5. Avaliacdo experimental do controle

O objetivo inicial proposto do projeto incluiaa concepcéo e construcdo da bancada

experimenta paraensaios de atitude de um helimodel o, de forma a criar um ambiente

Deu-se inicio, porém, a0 estudo de estratégias de controle de atitude para o
helimodelo. Nesse sentido, como foi descrito no item 3.3.2.,, primeiramente foi
implementado um controlador PID para seguir a referéncia passada pelo joystick. Esse
procedimento estd descrito em 4.1. Em seguida, a procura de uma abordagem mais
completa, partiu-se paraaidentificacéo do sistema representado pelo helicdptero (4.2).

5.1. Sintese do controlador PID

Os efeitos dos controladores proporcional, integral e derivativo em sistemas
continuos no tempo s&o bem conhecidos. Entretanto, paraimplementar tal agdo de controle
num sistema digital, deve-se transformar as equacOes diferenciais correspondentes em
equacdes de diferenca. Utilizando a aproximacao da derivada conhecida como método de
Euler (4.1), obtém-se alei de controle representada por (4.2) [6].

x(k +12) - x(k) (4.1)

(k) O &

onde

T Periodo de amostragem []
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(4.2)

u(k)=u(k -1+ K, .Hl+ TT_. + -_rr—D].e(k) - (1+ 2.TT—D].e(k ~1)+ TT—D.e(k - 2)}

sendo
Ke  Ganho proporcional

T Termo integral

T,  Termo derivativo

O helimodelo, entretanto, ndo € um sistema de uma entrada e uma saida. S&o trés
varidveis a controlar (6, @ ), a partir de quatro variaveis de controle (vel ocidade de rotor
principal e de cauda e os servos de arfagem e rolagem). Assim, todas as representacoes de
varidveis no programa sdo feitas em matrizes: a matriz esu representa os erros das trés
variaveis medidas em trés instantes distintos, a matriz uxs representa as variaveis de
controle atuais e num instante anterior e os vetores K, T, e Tp possuem quatro valores cada

(um para cada eixo de orientag&o controlado).

A partir da estrutura descrita, os valores do PID foram gjustados experimentalmente
até alcancar um bom desempenho.

Nessa abordagem, considera-se que os estados do sistema séo desacoplados. Além
disso, supde-se que cada saida é fungdo somente de uma variavel de controle. Essas duas
suposicdes sdo falsas, como ja foi explicitado no capitulo 4. O segundo desses problemas
diagnosticados poderia ser solucionado criando-se matrizes dostermos do PID, ao invésde
vetores. Cada termo corresponderia a0 ganho de determinada variavel de controle.

Entretanto, tal abordagem resultaria numaimensa quantidade de parametros a ser gjustada.

Com relagdo aos eixos de arfagem e rolagem, a determinacdo dos parametros do
controlador foi realizada sem muita dificuldade. Os resultados alcancados foram
visuamente satisfatorios, ainda mais se comparados ao controle humano. A Unica
precaucdo que foi tomada foi alimitagdo da variacdo da velocidade dos rotores, pois uma

velocidade extremamente baixa do rotor principal, invariavelmente derruba o helicéptero.
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Algumas curvas de resposta do helimodelo controlado pelo PID e respectivos sinais de

controle sdo mostrados naFigura5.1.
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Figura5.1 — Resposta com o controlador para (a) arfagem, (b) rolagem, (c) guinada e (d) os
comandos dos servos e (€) 0os comandos aos rotores.
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Com relagdo a guinada, entretanto, ostestesiniciaisindicaram maiores dificul dades.
Isso ocorreu principalmente porque a plataforma experimental possibilita o helimodelo
movimentar-se até 10 voltas em torno do eixo da guinada. Assim, como o erro é muito
grande e a conseqlente correcdo desse erro € lenta, o termo integrador do PID saturava o
atuador (rotor de cauda), inutilizando o lago de realimentac&o e gerando instabilidade. Para
contornar esse problema, foi utilizada uma técnica de compensacéo de saturacdo do
controlador (anti-windup). O efeito que essa saturacdo do controlador pode causar esta
disposto na figura 5.2 [10]. Nesse caso, apenas se anula o efeito do termo integrador
guando saidado controlador esta saturada. Um exemplo daresposta de guinadautilizando o
anti-windup estailustradanaFigura5.1.

Figura 5.2 — Controlador PID com (continuo) e sem (tracejado) anti-windup.

Em resumo, o controlador PID considera que a arfagem depende somente da
atuacdo no servo de arfagem, arolagem é funcéo apenas do servo de rolagem, enquanto que
a guinada € influenciada pel os rotores principal e de cauda. Porém, pode-se ver na Figura
5.1 alguns dos efeitos de acoplamento existentes, bem como o comportamento peculiar do
sinal de controle do rotor de cauda (Figura5.1(e)).

Como jafoi dito, uma andlise visual do desempenho chega a conclusdes positivas.
Ao se verificar as curvas de resposta do sistema com mais atencdo com o auxilio do
Matlab®, porém, verificou-se que a performance do controlador PID implementado néo foi
muito satisfatéria.
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5.2. ldentificacdo do sistema

Devido a necessidade de se obter controladores mais adequados, tornou-se
mandatoria a obtencdo de um modelo matematico do sistema. O célculo e medigéo dos
parametros descritos na se¢éo 4.2 sdo tarefas muito dispendiosas, tanto pela quantidade,
guanto pela complexidade dos ensaios e procedimentos exigidos. Dessaforma, propds-se a

utilizacé@o de técnicas de identificagcdo de sistemas.

Dessa forma, a identificagdo de sistemas, ao contrario da pura deducéo do modelo,
utiliza um conjunto de dados proveniente de testes realizados com 0 Sistema em
funcionamento. A partir desses dados é possivel obter aproximaces do modelo rea através
do guste dos parametros de uma estrutura pré-definida pelo projetista. Assim, o
procedimento de identificacdo € composto das etapas descritas na Figura5.3.

Experimento  (¢———

&

Selecao da
estruturado [

modelo

v

Estimacao do
modelo

v

Validac&o do
modelo

Reieitado
v

Aceito

Figura 5.3 — Procedimento de identificac&o de sistemas.

A etapa correspondente experimental, compreende a excitacdo do sistema por um
sina que abranja a totalidade de seus modos de operacéo. Em sistemas lineares, sao
necessarios poucos sinais para umaidentificacdo coerente, mas para sistemas nao-lineares,
como o helicdptero, € preciso sinais de freqiiéncias e amplitudes as mai s diversas possiveis.
No nosso caso, 0 sinal de excitagdo foi gerado por um controlador humano operando o

joystick. Abordou-se também uma tentativa de identificacdo do sistema para uma
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determinada faixa de operagcdo. Nesse caso, 0 sistema foi simplesmente colocado em seu
modo de operacdo automatico, com nenhum acionamento do joystick (o que leva o

helimodelo a se estabilizar em todos os eixos de orientagéo).

A segunda etapa do procedimento descrito diz respeito a selecdo de um modelo
matematico para descrever o sistema. Para tanto, considera-se que o0 sistema pode ser

representado por:

y(t)=GaJu(t) + H(a Jelt) (43)

Assumindo entéo (4.4) e (4.5), chega-se a uma estrutura do modelo definida por
(4.6) e (4.7). Esse é 0 modelo mais utilizado para identificagdo de sistemas dindmicos e é
conhecido como ARX, da sigla em inglés para AutoRegressive, eXternal input. Foi

utilizado esse modelo, descrito em [15], para cada uma das saidas descritas no sistema.

-1 4.4
clg™.6)= q'd-Hig.l 9

H(g™6)= K(chj (4.5)
#(t) = [yt -2)..y{t —n),ut - d)..ult —d —m]|" (4.6)

onde

m NUmero de “atrasos” de entrada

n NUmero de “atrasos” de saida
6=[-a..-a,b,.b,| (4.7)

Assim, o0 modelo ARX descreve um sistema IIR, do inglés Infinite Impulse

Response. Esse modelo utiliza tanto as entradas, quanto as saidas anteriores para a
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computacdo da saida atual . Dessaforma, aresposta ao impulso nuncaseraigua azero. Ta
representacdo do sistema se opde ao FIR (Finite Impulse Response), que apenas considera

as entradas atrasadas do sistema.

A etapa seguinte do procedimento diz respeito a estimacdo do modelo em si. Foram
utilizadas duas técnicas distintas: a identificaco linear e as redes neurais artificiais. A
primeira delas é baseada na estimacdo do modelo por meio do método dos minimos
guadrados. Considera-se que o sistema € linear, que é uma suposi¢do falsa que pode trazer
problemas de estimacdo. As redes neurais, por outro lado, tém a capacidade de representar
sistemas ndo-lineares com precisdo arbitraria. Uma descricdo indispensavel das redes

neurais artificiais esta disponivel em [8].

A Ultima etapa do processo diz respeito a validagdo dos dados. No presente caso foi
utilizado o procedimento conhecido como vaidacéo simples, em que parte dos dados
experimentais ndo € utilizada na estimacdo dos parémetros, mas é guardada para a

avaiagao do modelo obtido.

Uma outra questdo importante a ser esclarecida acerca da validag&o dos resultados
diz respeito a utilizagdo ou ndo dos dados medidos anteriormente na computagdo dos
valores computados pelo modelo. Essaquestdo procede porgue muitas vezes ndo € possivel
encontrar modelos que descrevem a dinamica do sistema de forma com a perfeicao
desejada e assim utiliza-se, ao invés da estimagao total das saidas do sistema, a predicao k-
instantes a frente. Em sistemas em que ataxa de amostragem é altacom relac&o a dinémica,
entretanto, a predicéo k-instantes a frente pode revelar umafal saimpressdo de qualidade do
model o obtido, pois um vaor de saida geralmente néo sofre, nesses casos, variagdo muito

grande entre umaamostra e outra.

Para a realizagdo do procedimentos de identificagdo do sistema, foi utilizado o
Matlab®, por meio datoolbox NNSY SID, na sua versdo 2.0, disponivel on-line [16]. Essa
toolbox oferece, dém das funcdes de identificacdo de sistemas utilizando redes neurais
(que formam seu nome), ferramentas basicas de identificagdo e também de utilizagdo do

perceptron multicamadas em contextos mais genéricos.
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5.2.1. Identificacao linear

A definicdo da ordem do sistema, ou 0 nimero de elementos de atraso a ser

considerado, foi o principa parametro a ser definido para a obtencéo do modelo linear. A

obtenc&o dos coeficientes de ¢(t) éfeitaapartir do método dos minimos quadrados. Pode-

se ver naFigura4.4 alguns resultados obtidos para diferente conjuntos de treinamento. Para

esses dados, foi definido que todas as entradas e saidas do sistema tém influéncia no

movimento de todos eixos de orientagdo. Percebe-se, nesses dados, que os resultados

obtidos com o horizonte de predi¢do 20 passos a frente foi muito melhor, com ja erade se

esperar. 1sso ocorre principalmente no conjunto de dados obtidos ao redor de um ponto de

operacao (helicoptero estabilizado), em que os valores dos angulos sdo bem menores e 0

sistema se comporta de formamaislinear.
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y1 real (vermelho) e y1 estimado (azul) por modelo linear de ordem 2
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Figura 5.4 — Identificacdo linear com horizonte de predi¢ao infinito em (a) com modelo linear de 72
ordem e em (c) com modelo linear de 22 ordem. Identificacdo linear com horizonte de predi¢cdo 20
passos adiante em (b) com modelo linear de 72 ordem e em (d) com modelo linear de 22 ordem.

5.2.2. ldentificagao utilizando redes neurais

No caso da rede neural utilizada para fazer a identificagdo, foram utilizadas redes
MLP (perceptron multicamadas) com diferentes configuragdes de neurdnios na camada
oculta, funcéo de ativacéo e elementos de atraso considerados. O treinamento foi baseado
no ja conhecido agoritmo de Levenberg-Marquardt e na camada de saida a fun¢édo de

ativacao é linear.

Havia a possibilidade de empregar uma fungdo que trata de sistemas com multiplas
saidas diretamente, porém ndo se obteve sucesso. Dessa forma, tivemos de servir-nos de
uma funcéo que trata de sistemas com multiplas entradas, porém uma Unica saida. Essa
limitac&o foi contornada simplesmente ao alocar como entrada dessarede também as saidas

dos outros eixos de orientagéo.

Na maior parte das vezes foi utilizada uma camada oculta composta apenas de
neurbnio “tansig”. Em outra configuragdo, que inclui um neurdnio linear na camada
intermediaria, entretanto, também foram alcancados resultados satisfatorios. Nessa

configuragdo, € grande o numero de resultados que divergem bastante do esperado, porém,
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ao se controlar 0 nimero de épocas de treinamento, pode-se conseguir resultados
satisfatérios.

Verificou-se que esse efeito de supertreinamento (overfitting), ocorre também com
facilidade nas redes com apenas neurdGnios “tansig” na camada oculta. Muitas vezes,
desperdigou-se um bom resultado na tentativa de melhora-lo com “apenas’ mais 10 épocas
de treinamento. Nesses casos, a saida da rede para os dados de vaidacdo divergia

acentuadamente.

A figura 5.5 relaciona alguns resultados obtidos para a identificagdo neura parao

eixo de arfagem.
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Figura 5.5 - Identificagdo neural da arfagem com horizonte de predi¢éo infinito (a) para o conjunto
de dados mais amplo e (¢) para o conjunto de dados ao redor do ponto de operacdo. |dentificacéo
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neural da arfagem com horizonte de predi¢cdo 20 passos a frente (a) para o conjunto de dados mais
amplo e (c) para o conjunto de dados ao redor do ponto de operacao.

Pode-se concluir, a partir dos dados apresentados, que aidentificagdo neural ainda
nado alcangou patamares satisfatorios. Alguns dos resultados obtidos em ocasi6es anteriores
apresentaram melhor desempenho, porém ainda se deve realizar experimentos com
diferentes configuracdes de redes neurais, como as redes de base radial (RBF), ou ainda
disponibilizando algum tipo de conhecimento a priori arede. Tais ensaios poderiam enfim

determinar a possibilidade de se identificar esse sistema utilizando redes neurais.
5.2.3. Consider agdesfinais

Ao anadlisar os resultados obtidos com a identificagéo linear e aquela utilizando
redes neurais, pode-se inferir que a identificaco linear apresentou resultados desde ja

satisfatorios paraa utilizagdo no controle de atitude do helimodelo.

As estimagbes com horizonte de predic¢ao infinito ndo apresentaram, entretanto, um
desempenho muito bom. Isso afasta, por enquanto, a possibilidade de utilizar métodos de
controle direto inverso. Nesse caso, 0 controlador é estimado a partir de um conjunto de

dados de treinamento inverso de entrada-saida.

Devido aos bonsresultados obtidos nas estimagdes com horizonte de predicéo finito
(20 passos, por exemplo), a utilizac&o de técnicas de controle preditivo torna-se bastante
recomendéavel. De fato, essa sera a proxima estratégia de controle de atitude avaliada parao

sistema construido.
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6. Conclusoes

Neste manuscrito, foi apresentado o projeto de uma plataforma experimental para
estudos da dindmica de um modelo de helicoptero em escala reduzida e avaiacdo de
controladores digitais de atitude de helicoptero. O projeto foi dividido em trés etapas:

projeto mecanico, projeto elétrico, projeto computacional .

O projeto mecanico consistiu na fabricagdo do conjunto suporte-junta-escovas que
permite amovimentagdo do helimodelo em trés graus de liberdade. As maiores dificuldades
encontradas foram a confecc¢ao do sistemade escovas com reduzido atrito e o gjuste do eixo

dajuntauniversal.

A segunda etapa foi o0 projeto eletronico, que consistiu na confecgdo dos circuitos
eletronicos de interface entre helimodelo e PC e nos circuitos de acionamento dos
atuadores. O grande desafio desta etapa foi redizar a transmissdo dos sinais entre
helimodelo e base via sistema de escovas. O problema foi resolvido com o projeto dos
circuitos conversores e dos filtros digitais e anal 6gicos. Depois das tentativas frustradas de
Implementacéo e vencidos os problemas na montagem dos circuitos eletronicos, a
configuragdo definitiva atende as exigéncias iniciais e o sistema funciona plenamente. A
aguisicdo dos dados e a comunicacdo serial entre microcontrolador e PC ocorrem sem

falhas e o acionamento dos atuadores funciona sem problemas.

A etapa final, o projeto computacional, foi a implementacdo do software de

monitoragdo e controle no PC e o software de interface e acionamento no microcontrolador.
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O software recebe do microcontrolador as varidveis a serem controladas, rediza o
processamento e reenvia ao microcontrolador as varidveis de controle. O papel do
microcontrolador € fazer a conversdo A/D dos sinais vindos do helimodelo, enviar as
variaveis ao PC, receber os dados processados pelo PC e gerar os sinais PWM de
acionamento dos motores e servos. O projeto que foi implementado contorna de maneira
satisfatoria a dificuldade de se obter periodos constantes de amostragem com o Windows
2000®.

No software de monitoracdo e controle no PC estdo implementados quatro
controladores digitais PID’s independentes, um para cada variavel de controle. Os
pardmetros dos PID’s podem ser gustados pelo usuédrio. Além disso, os dados
experimentais podem ser visualizados em tempo de execucdo e tratados offline no
Matlab®.

Finalizadas estas trés etapas, concluiu-se a concepgéo da plataforma experimental
para estudo de controle de modelo reduzido de helicoptero. Os objetivos iniciais deste

projeto foram, portanto, alcancados.

Além dos objetivos iniciais, deu-se inicio ao estudo das estratégias de controle de
atitude do helimodelo. Foram reaizados o levantamento do modelo fisico e aidentificacdo
do sistema utilizando técnicas de identificac@o linear e redes neurais. Finamente, foi
testado um controlador PID sintonizado heuristicamente para avaliagdo do desempenho e

comparagao com controle manual .

O projeto permitiu a atuagdo em importantes areas do universo da automacdo e
controle. Abordou aspectos mecanicos como 0 projeto de mecanismos e modelamento do
sistema fisico; aspectos elétricos e eletrbnicos como o projeto de circuitos de interface,
microcontroladores, instrumentacdo, eletronica de poténcia e conversdo A/D; e aspectos
computacionals como processamento em tempo rea, implementacdo de controlador digital

pelo PC, comunicagao seria, e programacao de software para microcontrolador.

Como sugestdes a traba hos futuros, a mais relevante modificagdo que poderia ser

feita na plataforma experimental seriaa medic¢do da velocidade de rotac&o dos rotores para
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controle de velocidade. Assim, 0 controle da atitude e posteriores implementagbes do
controle de trgjetoria e navegagdo se tornariam muito mais simples. Além disso, a partir dos
resultados obtidos na identificagdo do sistema, sugere-se a implementacéo de leis de

controle baseadas nas técnicas de controle preditivo.

91



Bibliografia

[1] Avila-Vilchis J.C. Modélisation et commande d’ helicoptére. Tese de doutorado,
INPG, Franca, 2001,

[2] Avila-Vilchis J.C., Brogliato B., Dzul A., Lozano, R. Nonlinear modelling and
control of helicopters. Automatica n°® 39, 2003, p. 1583-1596;

[3] Balderud J., Wilson D.I. A comparison of optimal control strategies for atoy-
helicopter. Em Proceedings of the 4th Asian Control Conference, Singapura,
2002;

[4] Balderud J. Modelling and control of atoy-helicopter. Tese de mestrado,
Karlstad Universitet, Suécia, 2001,

[5] Chen M., Huzmezan M. A combined MBPC/H., controller for a quad rotor
UAV. Em Proceedings of the AIAA Atmospheric Flight Mechanics
Conference and Exhibit, 2003;

[6] Franklin G.F., Powell J.D.,Workman M. Digital Control of Dynamic Systems.
Addison-Wesley, 32 edi¢&o,1998;

[7] Halliday D., Resnick R., Waker J. Fundamentos de fisica. LTC Editora, 42
edicdo, Rio de Janeiro, Brasil, 1996;

[8] Haykin, S. Redes Neurais: Principios e prética, Ed. Bookman, 22 edic¢&o, Porto
Alegre, 2001.

92



[9] Garrido S., Moreno L., Salichs M.A. Predictive control with restricted genetic
optimization. Em Proceedings of the European Symposium on Intelligent
Techniques, 2000;

[10] Johansson K.H. 2E1262 Nonlinear control: lecture notes. Department of
Sgnals, Sensors and Systems (S3), Kungl Tekniska Hogskolan (KTH),
Estocolmo, Suécia, 2002.

[11] Johnson E.N., DeBitetto P.A. Modelling and simulation for asmall
autonomous helicopter development. Em Proceedings of the AIAA
Modelling & Simulation Technologies Conference, 2002;

[12] Mettler B., Kanade T., Tischler M.B. System identification modeling for a
model-scale helicopter. Technical Report CMU-R1-TR-00-03,Robotics
Institute, Carnegie Mellon University, Pittsburgh, 2002.

[13] Morris J., van Nieustadt M., Bendotti P. Identification and control of amodel
helicopter in hover. Em Proceedings of the American Control Conference,
1994,

[14] van Nieuwdstadt M., Morris J. Control of rotor speed for amodel helicopter: a
design cycle. Em Proceedings of the American Control Conference, 1995;

[15] Negrgaard, M.,Ravn, O, Poulsen, N. K., Hansen, L. K. Neura Networks for
Modelling and Control of Dynamic Systems, Springer, Inglaterra, 2000;

[16] Nargaard, M. Neural Network Based System Identification - Tutorial,
Technical Report 00-E-891, Department of Automation.Technical University
of Denmark , Dinamarca, 2000;

[17] Prouty R.W. Helicopter stability, performance and control. Krieger
Publications, 1995;

[18] Shim H., Koo T.J,, Hoffmann F., Sastry S. A comprehensive study of control
design for naautonomous helicopter. Em Proceedings of IEEE Conference
on Decision and Control, Florida, EUA, 1998.

[19] Shim H., Kim H.J. A flight control system for aeria robots: algorithms and

experiments. Em IFAC Control Engineering Practice, 2003;

93



[20] Shim D. H., Kim H. J.,, Sastry S. System identification and control synthesis for
rotorcraft-based unmanned aerial vehicles. Em IEEE International
Conference on Control Applications, Anchorage, Alaska, EUA, 2000;

[21] Sugeno M. Development of an intelligent unmaned helicopter. Em Fuzzy
Modeling and Control - Selected Works of M. Sugeno, org. por Nguyen
H.T., Prasad N.R., CRC Press, 1999;

[22] Typical applications of the LM 317, em National Power 1Cs Databook, 1995, p.
1-26;

[23] VieiraB., Serapido A.C. Aerodindmicade helicopteros. Editora Rio, Rio de
Janeiro, Brasil, 2003;

[24] User’'s manua: AVR ATmega8. Atmel Corporation®, 2003.

[25] Walker D.J. Multivariable control of the longitudinal and lateral dynamics of a
fly-by-wire helicopter. Em Control Engineering Practice n® 11, 2003, p.
791-795;

[26] Zhu X., van Nieuwdstadt M. The Caltech helicopter experiment. CDS
Technical Report, 96-009, Caltech, EUA, 1996.

94



ANEXOS

95



A. Microcontrolador AVR ATmega8

Um microcontrolador pode ser definido como um microprocessador encapsulado
com uma série de dispositivos que auxiliam sua interface com outros sistemas. Dessa
forma, os microcontroladores sdo ideais para a utilizacdo de projetos em controle e
automagao.

Os microcontroladores AVR da Atmel© sdo dispositivos CMOS de 8 bits que
possuem um nucleo RISC. Ele executainstru¢cdes em um ciclo de clock e possui, a0 mesmo
tempo, baixo consumo de poténcia. A sua estrutura de 1/O, bastante completa, também

limita a necessidade do uso de elementos externos.

O nucleo dos microcontroladores AVR combina um rico conjunto de instrugfes
RISC com 32 registradores de uso geral conectados diretamente a ULA (Unidade Logico
Aritmética), o que possibilita que 2 registradores independentes sejam acessados num

mesmo ciclo de clock.

Outra caracteristicaimportante dos microcontroladores AVR é que ele foi projetado
para ser programado em linguagem C. De fato, a criagdo da linguagem Assembly do AVR
se deu concorrentemente ao projeto dos compiladores e montadores para C. 1sso possibilita
a geracao de codigos muito mais eficientes do que aqueles geralmente gerados em outros
controladores. A velocidade de processamento em MIPS chegaaser 10 vezes maior do que
aguelas acancadas em microcontroladores CISC, chega a adcancar até 16 MIPS quando

funcionando em 16 MHz de clock.
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Algumas caracteristicas do microcontrolador AVR ATmega8 utilizado no projeto:

B Arquitetura RISC avancada:
= 130 instru¢des, a maior parte de execugdo em um Unico ciclo
= 32x8 registradores de uso geral
= Operacgao totalmente estatica
=Até 16 MIPS de velocidade em 16 MHz de clock
=Multiplicador de 2 ciclos encapsulado
B Memorias de dado e nao-volateis de programa:
= 8 KBytes de memoria Flash auto-programavel, com ao menos 10.000 ciclos
de gravacéao
= Codigo de boot opcional com bits trancados independentes
= 512 KBytes de EEPROM, com ao menos 100.000 ciclos de gravacéo
= 1 KByte de SRAM interna
* Trancamento programavel para seguranca de software
B Caracteristicas periféricas:
= 2 timers/contadores de 8 bits com escalonador independente
® 1 timer/contador de 16 bits com escalonador independente, modo de
comparacédo e modo de captura
= Contador em tempo real com oscilador independente
= 6 canais de conversor A/D, sendo 4 com resolu¢do de 10 bits e 2 de 8 bits
®= |Interface serial de 2 fios orientada a transmisséo/recepcao de byte
= USART serial programavel
®= |nterface serial SPI mestre/escravo
= Watchdog timer programavel com oscilador encapsulado independente
= Comparador analdgico encapsulado
B Caracteristicas especiais do microcontrolador
= Reset power-on e deteccao brown-out programavel
= Oscilador RC interno e calibrado
= Fontes de interrupcao externas e internas
= 5 diferentes modos de sleep
B 28 pinos de I/O programaveis

B Tensdo de operacéo entre 4,5e 55V
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B Frequéncia de operacao entre 0 e 16 MHz

B Consumo de poténciaem 4 MHz, 3V e 25 C (ATmega8L)
= Modo ativo: 3,6 mA
= Modo lento: 1,0 mA
* Modo power-down: 0,5 pA

A programacdo do AVR é redlizada através da porta de comunicacdo seria ou
paralela do PC. Em ambos casos, 0 programador nio é um fator limitante em termos de

complexidade. NaFiguraA.1 pode-se observar o diagramade blocos do AVR ATmega8.
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B. Cbdigos

B.1. heli.c (microcontrolador)

/*****************************************************************************

/'l File: Heli.c

/1l Contents: Cfile with functions for reduced nodel helicopter control wth
/1 mcrocontroller.

/1 Author: A. Padil ha, H Fonseca, G A Borges.
*****************************************************************************/
#i nclude <inttypes. h>

#i nclude <stdio. h>

#i ncl ude <avr/io. h>

#i nclude <avr/interrupt.h>

#i nclude <avr/signal.h>

voi d USART_ I niciar (void);

void AD I niciar (void);

void Servo_lniciar (void);

void PWM I niciar (void);

voi d USART Transmitir (unsigned char c);

unsi gned char USART_Transm tir_E Aguardar_Eco (unsi gned char c);
unsi gned char USART_Receber (void);

unsi gned char USART_Receber E Enviar_Eco (void);

voi d AD _Converter (unsigned char canal, unsigned char *pdatah, unsigned char
*pdatal ) ;

SI GNAL (SI G_OUTPUT_COVPARE2) ;

unsi gned char ul=0, u2=0;

unsi gned int cont_tiner2=0;

void USART_ I niciar (void) {
/] Setar baud rate 38400
UBRRH = (unsigned char) (25>>8);
UBRRL = (unsigned char) (25);
/I Enabl e TXD, RXD e ativar RXClIE(enable interrupt on the RCX fl ag)
UCSRB = _BV(TXEN) | _BV(RXEN); //| _BV(RXCE);
/| Setar tamanho pal avra (formatacdo da conuni cacdo serial)
UCSRC = _BV(URSEL) | _BV(UCSZl) | _BV(UCSzZO) | _BV(USBS);
/1 Ativar doubl e speed
UCSRA = _BV(W2X);

}

void USART Transmitir (unsigned char c) {
//Verificar se o buffer do serial esta vazio
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while ( !'( UCSRA & (1<<UDRE)) );
//coloca o dado no buffer e envia
UDR = c;

}

unsi gned char USART_Transm tir_E Aguardar_Eco (unsigned char c) {
USART _Transmtir (c);
i f (USART_Receber()!=c) return O;
return(l);

}

unsi gned char USART_Receber (void) {
/| Esperar até que seja feita conmuni cacdo em RXD
while (! (UCSRA & (1<<RXC)) );
/| Recebe o dado do buffer
return UDR;

}

unsi gned char USART_Receber E Enviar_Eco (void) {
unsi gned char dado;

dado=USART_Receber ();
USART_Transm tir(dado);
return dado;

}

void AD I niciar (void) {
/I Enabl e ADC e prescal er comdivision factor 64(ADPS2 e ADPS1)
ADCSRA = _BV(ADEN) | _BV(ADPS2) | _BV(ADPS1);
/| Setar referéncia
ADMUX = _BV( REFS0);
}

voi d AD _Converter (unsigned char canal, unsigned char *pdatah, unsigned char
*pdat al ) {

ADMUX = _BV(REFS0) | (canal & 0xO0F);

ADCSRA | = (0x01<<ADSC);

/| Esperar fimde converséo

whi | e( (ADCSRA & (0x40)));

/| Copiar resultado

*pdat al ADCL ;

*pdat ah ADCH,;

}

void Servo_lniciar (void){
/I set prescaler = 8(CS21)
TCCR2 = _BV(CS21) | _BV(W3WR1);
/ / Enabl e out put conpare match interrupt
TIMSK = _BV(COClI E2);
//set PD2 e PD3 as out put
DDRD = _BV(DDD2) | _BV(DDD3);
}

SI GNAL (SI G_QUTPUT_COVPARE?2) {
i f(++cont _timer2>2000){
cont _tinmer2 = 0;

PORTD | = 0x0D;

}

//ul (PD2)

if(cont_timer2 == (ul+100) )
PORTD &= ~(0x04);

[ /u2 (PD3)

if(cont_timer2 == (u2+100) )
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PORTD &= ~( 0x08);
}

void PWM I niciar (void){

[/ configurar PW

TCCR1A = _BV(COMLA1l) | _BV(COMLAO) | _Bv(COMLBl) | _BV(COMLBO) | _BV(WAVLO)
| _BV(WGML1);

//set prescaler = 64(CS11 e CS10)

TCCR1B = _BV(CS11) | _BV(CS10) | _BV(WaVL2);

//set PBl1 e PB2 as out put

DDRB = _BV(DDB1) | _BV(DDB2);
}

void main (void) {
unsi gned char codi go, canal,convh, convl;

sei(); //Enable interrupgdes
USART Iniciar();

AD | niciar();
Servo_lniciar();

PWM I niciar();

for(;;){
codi go = USART_Receber E Enviar_Eco ();
swi t ch(codi go) {

case 'Uu':
ul = USART_Receber_E Enviar_Eco ();
u2 = USART_Receber_E Enviar_Eco ();

[/ pwrl (PB1)

OCR1AH = USART_Receber E Envi ar_Eco ();
OCR1AL = USART_Receber E Enviar_Eco ();
[ pwn2 (PB2)
OCR1BH = USART_Receber E Envi ar_Eco ();
OCR1BL = USART_Receber E Envi ar_Eco ();
break;

case 'y':

/| Fazer conversdes e transmtir

f or (canal =0; canal <3; ++canal ) {
AD _Converter(canal, &onvh, &onvl);
USART _Transmitir(canal);
USART_Transmtir(convh);
USART_Transmtir(convl);

}

break;

B.2 helicoptero.c (PC)

/*****************************************************************************

/1 File: Helicoptero.cpp
/1l Contents: CPP file with functions for reduced nodel helicopter control.
/1 Author: A. Padil ha, H Fonseca, G A Borges.

*****************************************************************************/

#i ncl ude "stdafx. h"

#i ncl ude <w ndows. h>
#i ncl ude <msystem h>
#i ncl ude <math. h>
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#i ncl ude <coni o. h>

#i ncl ude "GThr eadTi ner. h"

#i ncl ude "QQueue. h"

#i ncl ude "Qvat | abDat aFile. h"
#i ncl ude "GDat aLogger. h"

#include "Helicoptero.h"

#define MAX(a, b) ((a)>(b))?(a):(b)
#define M N(a, b) ((a)<(b))?(a):(b)

#define COML Ox3F8
#define COMR 0x2F8
#define COM3 0Ox3E8
#define COVA 0x2E8
#def i ne PORTASERI AL COML

#def i ne BPS_38400 0x03
#def i ne BPS 115200 0x01
#def i ne BPS 57600 0x02
#def i ne BPS_19200 0x06
#def i ne BPS_9600 0x0C
#def i ne BPS_4800 0x18
#def i ne BPS 2400 0x30
#def i ne DATARATE BPS 38400

#def i ne SAMPLI NGTI MEMS 40

#define Y1IMAX 1800.0
#define YIM N 1800. 0
#defi ne Y2MAX 90.0
#define Y2M N 90. 0
#defi ne Y3MAX 90.0
#define YSBM N 90.0

#defi ne ULMAX O.
#define ULM N O.
#def i ne U2MAX 0.
#define U2M N 0.
#defi ne USMAX 1.
#define USM N O.
#defi ne U4AMAX 1.
#define UUMN O.

QOO O WV

t ypedef unsi gned char BYTE;

t ypedef struct{
JOYCAPS j oycaps;
BOOL Buttonl;
BOOL Button2;
BOOL Button3;
BOOL Butt on4;
doubl e Xpos;
doubl e Ypos;
} JOYSTI CKSTATUS, * PJOYSTI CKSTATUS;

/1 Protdtipos |ocais:

BOOL helicoptero_Serial _Iniciar(void);

BOOL helicoptero_Serial _Envi ar Byt e( BYTE *pDat a) ;
BOOL helicoptero_Serial _ReceberByte(BYTE *pbDat a,
BOOL helicoptero_Serial _Ler Sensores(double *pyl,

i nt Maxi maEsper aus) ;
doubl e *py2, double *py3);
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BOCOL heli coptero_Serial _Envi ar At uador es(doubl e ul, doubl e u2, double u3, double

ud);

BOCOL heli coptero_Joystick_Iniciar(void);
BOCOL heli coptero_Joystick_LerEstado(BOOL AplicarFiltro);

BOCOL heli coptero_Control e_Pl D(doubl e y1, double y2, double y3, double ylref,

doubl e y2ref, double y3ref, double *pul, double *pu2, double *pu3, double *pu4);

void atraso_us(int tenpo_us);

GThr eadTi ner *pThr eadTi ner = NULL;
CDat aLogger * pDat aLogger = NULL;
JOYSTI CKSTATUS Joysti ckSt at us;

BOCOL heli coptero_lInici ar ( GDat aLogger* ppDat aLogger,

unsi gned int *pTs)

>Matfil eCreate("..\\HelicopteroMatl ab\\HelicopteroMat| abDataFile.mat", NULL);

11

}

/'l set gl obals:
pDat aLogger = ppDat aLogger;
pThr eadTi mer = ppThreadTi ner;

/1 init DatalLogger

pDat aLogger - >Vari abl eCreat e("
pDat aLogger - >Vari abl eCreat e("
pDat aLogger - >Vari abl eCreat e("
pDat aLogger - >Vari abl eCreat e("
pDat aLogger - >Vari abl eCreat e("
pDat aLogger - >Vari abl eCreat e("
pDat aLogger - >Vari abl eCreat e("
pDat aLogger - >Vari abl eCreat e("
pDat aLogger - >Vari abl eCreat e("
pDat aLogger - >Vari abl eCreat e("
pDat aLogger - >Vari abl eCreat e("
pDat aLogger - >Vari abl eCreat e("

pDat aLogger -

yl
y2
y3
yl

£

ref","deg", 500);
ref","deg", 500);

ref","deg", 500);

, "deg", 500);
, "deg", 500);
, "deg", 500);
, "deg", 500);
, "deg", 500);
, "V, 500);
, "V, 500);
,"s",500);

t exec","s", 500);

/1 init control sanpling tine:
*pTs = SAMPLI NGTI MEMS; // Sanpling period in ns

/1 conmuni cacdo serial: Defini

r

DATARATE e PORTASERI AL aci nma.

if(lhelicoptero_Serial _Iniciar()){

return FALSE;

}
hel i coptero_Serial Envi ar At uadores(0.0,0.0,0.0,0.0);

/'l joystick:

if(!helicoptero_Jdoystick_lniciar()){

return FALSE;
}

return TRUE;

voi d helicoptero_Encerrar(void)

}
i nt

{

hel i coptero_Serial _Envi ar At uadores(0.0,0.0,0.0,0.0);

hel i copt ero_Control e(i nt NMode)

doubl e y1,y2,vy3;

static doubl e ylref=0.0,y2ref=0.0,y3ref=0.0;

GThr eadTi mer * ppThr eadTi ner,
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como

static doubl e ul=0.0,u2=0.0,u3=0.0, u4=0. 0;

doubl e t, texec;

doubl e pi = 3.14159265358979;

double Ts = le-3*((doubl e)( SAMPLI NGTI MEMS)); // Periodo de anpstragem

/'l Tenpo:
t = pThreadTi mer->Get CurrentTi me();

/| Col etar medi ¢6es dos angul os

if(!helicoptero_Serial _LerSensores(&1, &2, &3)){
ret ur n( HELI COPTERO_ERROR_SERI AL_RX) ;

}

goto helicoptero_Controle_Exit;

/1 Col etar dados do joystick e chama os procedi nentos apropriados de acordo
nodo.
if(!helicoptero_Joystick_LerEstado(TRUE)){
return HELI COPTERO_ERROR_JOYSTI CK;
}

swi t ch(Mode) {
case HELI COPTERO MODE_AUTQOVATI C:
/| Mbdo Autondético
/| Determ nar as referéncias
i f(JoystickStatus. Button4){
/1 Incrementos de guinada(ul), a uma raz&do de 0. 05 uni dades

por segundo:

ylref += Ts * 70.0 ;

}
i f(JoystickStatus. Button3){
/| Decrementos de guinada(ul), a uma razdo de 0.05 unidades

por segundo:

ylref -= Ts * 70.0;

}

i f(JoystickStatus. Buttonl){
/1 Incrementos de u4, a una razao de 0.3 uni dades por segundo:
ud += Ts * 0. 4;

}

i f(JoystickStatus. Button2){
/| Decrementos de ul, a una razao de 0.3 uni dades por segundo:
ud -= Ts * 0. 4;

}

y2ref = -45.0 * JoystickStatus. Xpos; // -1 <= JoystickStatus. Xpos <=
[1if(ylref<0)

I ylref =50 * ylref;

/lel se

I ylref = 40 * ylref;

y3ref = -45.0 * JoystickStatus. Ypos; // -1 <= JoystickStatus. Ypos <=

/1 Aplicar saturacdes nas vari aveis de referéncia:

ylref = M N(ylref, YIMAX); ylref = MAX(ylref,YIMN);
y2ref = M N(y2ref, Y2MAX); y2ref = MAX(y2ref,Y2MN);
y3ref = M N(y3ref, Y3AMAX); y3ref = MAX(y3ref,YSMN);

/1 Aplicar o control ador:
if(!helicoptero_Controle_PlID(yl, y2, y3, ylref, y2ref, y3ref, &ul,

&u2, &u3, &u4)){

r et urn( FALSE) ;

}
if(u3 > 0.3) u3 = 0.3;
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if(u3 <-0.3) ud3 = -0.3;
u3 = 0.3 + u3;
if(u4d > 0.15) u4
if(ud4 < -0.15) u4
u4 = 0.85 + u4;
br eak;

case HELI COPTERO MODE MANUAL:
/1 NMbodo Manual
/1l ul
/'l u2
/'l u3
/1 u4d rotor principal
/1 Determ nar as referéncias
i f(JoystickStatus. Button4){

/'l Incrementos de ul, a una razao de 0.05 uni dades por

0.15;
-0.15;

segundo:
u3d += Ts * 0.5 ;

}
i f(JoystickStatus. Button3){
/| Decrementos de ul, a una razao de 0.05 uni dades por
segundo:
u3 -= Ts * 0.5;

}

i f(JoystickStatus. Buttonl){
/1 Incrementos de u4, a una razao de 0.3 uni dades por segundo:
u4d += Ts * 0.4,

}
i f(JoystickStatus. Button2){
/| Decrementos de ul, a unma razao de 0.3 uni dades por segundo:
ud -= Ts * 0. 4;
}
ul
u2

* JoystickStatus. Xpos; // -1 <= JoystickStatus. Xpos <=

1.0
1.0 * JoystickStatus.Ypos; // -1 <= JoystickStatus. Ypos <=

=

br eak;
defaul t:
/1 Nenhum nmodo val i do:
ul=0. 0;
u2=0. 0;
u3=0. 0;
u4=0. 0;
}

/'l Aplicar saturacdes nas vari aveis de controle:

ul = M N(ul, ULMAX); ul = MAX(ul, UUIMN); // angul os dos servos
u2 = M N(u2, 2NVAX) ; u2 = MAX(u2, 2M N); // angul os dos servos
u3 = M N(u3, UBMAX); u3 = MAX(u3,U3M N); // tensoes positivas entre 0 e 10V
ud = M N(u4, ANVAX); ud = MAX(ud4, UUMN); // tensoes positivas entre 0 e 10V

/1 Enviar variaveis de control e:
/1 ul=0. 0; u2=0. 0; u3=0. 3; u4=0. 3;
if(!helicoptero_Serial _EnviarAtuadores(ul, u2, u3, u4)){
ret ur n( HELI COPTERO_ERROR_SERI AL_TX) ;
}

//helicoptero_Controle_Exit:

/'l Armazenar variaveis na queue circular:

pDat aLogger - >Vari abl el nsert ("ylref", &lref, 1);
pDat aLogger - >Vari abl el nsert ("y2ref", &2ref, 1);
pDat aLogger - >Vari abl el nsert ("y3ref", &3ref, 1);
pDat aLogger - >Vari abl el nsert ("y1", &1, 1);

pDat aLogger - >Vari abl el nsert ("y2", &2, 1);
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pDat aLogger - >Vari abl el nsert ("y3", &3, 1);
pDat aLogger - >Vari abl el nsert ("ul", &1, 1);
pDat aLogger - >Vari abl el nsert ("u2", &2, 1) ;
pDat aLogger - >Vari abl el nsert ("u3", &3, 1) ;
pDat aLogger - >Vari abl el nsert ("u4", &4, 1) ;
pDat aLogger - >Vari abl el nsert ("t", &, 1);

/| Tenpo de execucdo
texec = pThreadTi mer->GetCurrent Time() - t;
pDat aLogger - >Vari abl el nsert ("t exec", & exec, 1) ;

r et ur n( HELI COPTERO_NOERROR) ;
}

BOCOL heli coptero_Control e_PlD(doubl e y1, double y2, double y3, double ylref,
doubl e y2ref, double y3ref, double *pul, double *pu2, double *pu3, double *pu4)

/[l ul =y2
/[l u2 =y3
/1 u3 =yl

/1 Configuracdo: 3 PIDs (2 servos e 1 rotor de calda). Rotor principal com
tensdo constante no néxi no.

/1 Variavel de erro atual e passado:

/1 erro[i][j] = erro yjref-yj verificado no instante k-i, comk sendo o
i nstante discreto atual.

static double erro[3][4] = {0.0, 0.0, 0.0, 0.0, 0.0, 0.0, 0.0, 0.0, 0.0,
0.0, 0.0, 0.0};

/1 Variavel de controle atual e passado:

static double u[2][4] = {0.0, 0.0, 0.0, 0.0, 0.0, 0.0, 0.0, 0.0};

/'l Variavel que indica saturacao do atuador:

static BOOL Fl agSat uracao[ 4] = {FALSE, FALSE, FALSE, FALSE};

/'l Ganhos:
doubl e Kp[4] = {-0.03, -0.05, 0.1, -0.02};
double Ki[4] = {-0.001, -0.001, 0.009, -0.001};
doubl e Kd[4] = {0.00, 0.0, 0.08, 0.0};

/*
doubl e Kp[4] = {-0.03, -0.05, 0.1, -0.02};
double Ki[4] = {0, O, 0.005, -0.001};
doubl e Kd[4] = {0.0, 0.0, 0.008, 0.0};

*/

double Ts = le-3*((doubl e)( SAMPLI NGTI MEMS)); // Periodo de anpstragem
int j;

/1 Atualiza os erros e variaveis de controle do passado:
for(j=0;j<4;++){

erro[2][j] = erro[1][j];
erro[1][j] = erro[O][j];
}
uf1][0] = u[0][O];
uf1][1] = u[O][1];
uf1][2] = uf0][2];
uf1][3] = u[0][3];

/'l Verifica se ha saturacao de atuador
i f((u[ 0] [0]>=UINAX) || (u[ 0] [0O] <=UIM N)){
Fl agSat ur acao[ 0] = TRUE;

el se{

}

Fl agSat ur acao[ 0] = FALSE;

107



Digital

}

PECCulO] [ 1] >=U2MAX) | | (u[ 0] [ 1] <=U2ZM N) ) {

el se{

Fl agSat uracao[ 1] = TRUE;

Fl agSat uracao[ 1] = FALSE;

}
if((u[0][2]>= U3MAX)||(U[0]_[[2]< USM N) ) {

el se{

Fl agSat uracao[ 2] =

Fl agSat ur acao[ 2] = FALSE;

}
PEC(ul0][3]>= U4'\/F-\X)II(U[0]T[3]< UAM N) ) {

el se{

}

Fl agSat uracao[ 3] =

Fl agSat ur acao[ 3] = FALSE;

/1l Atualiza os erros atuais:

erro[0][0] = vy2ref - y2; // Refere-se a yl trocado! !!!

erro[0][1] = y3ref - y3; // Refere-se a y2

erro[0][2] = vylref - yl; // Refere-se a y3

erro[0][3] = vylref - yl1l; // Refere-se a y3

/| Determinar as vari aveis de controle atuais: Franklin et al., pp 66,
Cont r ol

1 u(k) = u(k-1) + (Kp*Ts+Ts*Ts*Ki +Kd)/ Ts*err o(k)

I - (Kp+2*Kd/ Ts) *erro(k-1)

I + (Kd/ Ts)*erro(k-2)

for(j=0;j<4;++){

}

/'l Copi
i f(pull
i f(pu2!
i f(pu3!
i f(pud!

uf01[j] = u[1l[j];
i f(FlagSaturacao[j]==TRUE){
/| Saturacao do atuador. USar anti-w ndup
ufOJ[j] += (Kp[j]*Ts+Kd[j])/Ts*erro[O][j];

el se{
u[O0][j] += (Kp[j]*Ts+Ts*Ts*Ki[j]+Kd[j])/ Ts*erro[O0][j];

W[O][j] -= (Kp[j]+2*Kd[j]/Ts)*erro[ 1][j];
u[0][j] += (Kd[j]1/Ts)*erro[2][j];

ar para a saida:

=NULL) *pul = u[O0][O];
=NULL) *pu2 = u[O0][1];
=NULL) *pu3 = u[0][2];
=NULL) *pud = u[O0][3];

return( TRUE) ;

/*******************************************************************************

* k k%

**** Funcdes de interface como helicdptero

* k k%

*******************************************************************************/

BOCL hel i coptero_Serial _Iniciar(void)

{

_out p(PORTASERI AL + 1 , 0); /* Desativar interrupcdes */
_out p( PORTASERI AL + 3 , 0x80); /* DLAB ON */
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_out p(PORTASERI AL + 0 , DATARATE); /* Baud Rate - DL Byte */

_out p(PORTASERI AL + 1 , 0x00); /* Baud Rate - DH Byte */

_out p(PORTASERI AL + 3 , 0x03); /* 8 Bits, No Parity, 1 Stop Bit */

_out p(PORTASERI AL + 2 , 0xC7); /* FIFG 14 bytes, linpa TX e RX
fifos*/

_out p(PORTASERI AL + 4 , 0x0B); /* Ativa DIR RTS, e QUT2 */

return TRUE;
}

BOCOL helicoptero_Serial _Enviar Byt e( BYTE *pDat a)
whil e(! (_i np(PORTASERI AL + 5) & 0x40)); // Espera fimda dltinma transm ssao
_out p( PORTASERI AL, *pData); // Envia.

return TRUE;
}

BOCOL helicoptero_Serial _ReceberByte(BYTE *pData, int Maxi maEsper aUs)

{
doubl e tf;

i f (Maxi maEsper aUS<0) Maxi maEsperalS = 0; // Espera minina de 0 us.
tf = pThreadTi mer->CGet CurrentTinme() + le-6*((doubl e)(Maxi maEsperalsS));

whi | e(1){
i f(_inp(PORTASERI AL + 5) & 1){
*pData = _i np( PORTASERI AL) ;
return( TRUE);

}
i f(pThreadTiner->GetCurrentTinme() >= tf){

return(FALSE); // Dado ndo chegou no tenpo esti pul ado.
}

}

BOOL heli coptero_Serial _Ler Sensores(doubl e *pyl, double *py2, double *py3)
{

int i, MessageSize = 9;
doubl e v1,v2,v3;

BYTE Dat aMessage[ 8] ;
BYTE echo;

BOOL AplicarFiltro = TRUE

doubl e pi = 3.14159265358979;
double Ts = le-3*((doubl e)( SAMPLI NGTI MEMS)); // Periodo de anmpstragem
double Fc = 1.0; // Freqiéncia de corte do filtro passa baixas de prineira

ordemem Hertz
static double vfl,vf2, vf3;

/[l Transmte 'y’
Dat aMessage[ 0] = "'vy';
hel i coptero_Serial _Envi ar Byt e( &Dat aMessage[ 0] ) ;
atraso_us(1000);
i f(helicoptero_Serial _ReceberByte(&echo, 1500)){
i f(echo ! = Dat aMessage[ 0]){
r et urn( FALSE) ;
}
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}

/'l Recebe dados
MessageSi ze = 10;
for(i=1;i<MessageSi ze; ++i ) {
atraso_us(1000);
if(!helicoptero_Serial _ReceberByte(&DataMessage[i], 1500)){
r et urn( FALSE) ;

I hel i coptero_Serial _Envi ar Byt e( &Dat aMessage[i]);
}
vl = ((DataMessage[ 2] *256. 0+Dat aMessage[ 3]))/ 1023. 0;
i f(v1<0.5){

vl =-0.5 + vl;}
el se{
vl =vl - 0.5}

v2 = ((DataMessage[ 5] *256. 0+Dat aMessage[ 6]))/ 1023. 0;
i f(v2<0.5){

v2 = 1.9157*(-0.5 + v2);} //conpensa o range no conv ad
el se{

v2 = 1.9157*(v2 - 0.5);}

v3 = ((DataMessage[ 8] *256. 0+Dat aMessage[ 9]))/ 1023. 0;
i f(v3<0.5){

v3 = 1.5432%(-0.5 + v3);}
el se{

v3 = 1.5432*(v3 - 0.5);}

i f(AplicarFiltro){
vil = vfl * (1)/(1+Ts*2*pi*Fc) + vl * (Ts*2*pi*Fc)/ (1+Ts*2*pi *Fc);

vi2 = vf2 * (1)/(1+Ts*2*pi *Fc) + v2 * (Ts*2*pi*Fc)/ (1+Ts*2*pi *Fc);
vi3 = vf3 * (1)/(1+Ts*2*pi*Fc) + v3 * (Ts*2*pi*Fc)/ (1+Ts*2*pi *Fc);
}
el se{
vil = vi;
vi2 = v2;
vf3 = v3;
}

/1 yl: guinada (yaw)
*pyl = 3600*vf 1;
/1 y2: rolagem (rolling)
i f(vf2<0)

*py2 = 100*vf2; //0 a -45 graus nedi dos comtransferi dos Desetec
el se

*py2 = 80*vf2; //0 a 45 graus nedidos comtransferidos Desetec
/1 y3: arfagem (pitch)
i f(vf3<0)

*py3 = -106*vf3; //0 a 50 graus nedi dos comtransferi dos Desetec
el se

*py3 = -114.2*vf3; //0 a -60 graus nedidos comtransferidos Desetec

return( TRUE) ;

}
BOCOL heli coptero_Serial _Envi ar At uador es(doubl e ul, doubl e u2, double u3, double
u4)
{
BYTE Dat aMessage[ 8] ;
BYTE echo;
int i, MessageSize = 7;
int d;
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Dat aMessage[ 0] = 'u';

/1 ul:

d = (int)((ul+l)*0x3F);

Dat aMessage[ 1] = (d & OxFF); // LSB
Il u2:

d = (int)((u2+1)*0x3F);

Dat aMessage[ 2] = (d & OxFF); // LSB
Il u3:

d = (int)(u3*0x3FF);

Dat aMessage[ 3] = ~(d >> 8); /'l NMsB

Dat aMessage[ 4] = ~(d & OxFF); // LSB
Il u4:

d = (int)(u4*0Ox3FF);

Dat aMessage[ 5] = ~(d >> 8); /1 NMsB
Dat aMessage[ 6] = ~(d & OxFF); // LSB

MessageSi ze = 7;
for(i=0;i<MessageSi ze; ++i ) {
hel i coptero_Serial _Envi ar Byt e( &Dat aMessage[i]);
atraso_us(1000);
i f(helicoptero_Serial ReceberByte(&cho, 1500)){
i f(echo ! = Dat aMessage[i]){
r et urn( FALSE) ;
}

el se{
r et urn( FALSE) ;
}

}

return( TRUE) ;
}

/*******************************************************************************
* k k%

**** FuncBes de interface como joystick

* k k%

*******************************************************************************/

BOCOL heli coptero_Joystick_I niciar(void)

{ .
int result;
I char nsg[ 200] ;
/1 LPVO DI pMsgBuf ;
Joysti ckStat us. Xpos = 0.0;
Joysti ckStat us. Ypos = 0.0;
/'l Captura as caracteristicas do joystick:
if((result =
j oyGet DevCaps(JOYSTI CKI D1, &Joyst i ckSt at us. j oycaps, si zeof (JOYCAPS) ) ) ! =JOYERR_NCERR
R ){
I For mat Message( FORMAT_MESSAGE_ALLOCATE BUFFER |

FORVAT_MESSAGE_FROM SYSTEM | FORMAT_MESSAGE_| GNORE_| NSERTS, NULL, GetlLastError(),
MAKELANG D( LANG_NEUTRAL, SUBLANG DEFAULT), (LPTSTR) & pMsgBuf, 0, NULL);
I sprintf(nmsg,"joyGet DevCaps: %", (LPCTSTR)| pMsgBuf) ;
I MessageBox( NULL, nmsg, NULL, MB_OK | MB_| CONEXCLANATI ON);
return( FALSE);
}

return( TRUE) ;

111



BOOL heli coptero_Joystick_LerEstado(BOCOL AplicarFiltro)

{
int result;
/1 char msg[ 200];
JOYI NFO j oyi nf o;
/1 LPVOI DI pMsgBuUf ;

doubl e Xpos, Ypos;

doubl e pi = 3.14159265358979;

double Ts = le-3*((doubl e)( SAMPLI NGTI MEMS)); // Periodo de anmpstragem

double Fc = 0.8; // Freqiéncia de corte do filtro passa baixas de prineira
ordemem Hertz

/1 Iniciar a estrutura JoystickStatus:

Joysti ckStatus. Button4 = FALSE;
Joysti ckStatus. Butt on3 = FALSE;
Joysti ckStatus. Button2 = FALSE;
JoystickStatus.Buttonl = FALSE;

/1 Coleta informacdes de joystick:
if((result = joyGetPos(JOYSTI CKI D1, & oyi nfo)) ! =JOYERR_NOERROR ) {
/1 For mat Message( FORMAT_MESSAGE_ALLOCATE BUFFER |
FORMAT _MESSAGE_FROM SYSTEM | FORMAT_MESSAGE_| GNORE_| NSERTS, NULL, GetlastError(),
MAKELANG D( LANG NEUTRAL, SUBLANG DEFAULT), (LPTSTR) & pMsgBuf, 0, NULL);
/1 sprintf(msg,"joyGet DevCaps: %", (LPCTSTR) | pMsgBuf) ;
/1 MessageBox( NULL, msg, NULL, MB_OK | MB_| CONEXCLANATI ON);
return(FALSE);
}

/|l Afeta apropriadanente a estrutura JoystickStatus:

if (joyinfo.wButtons & JOY_BUTTON1) JoystickStatus.Buttonl = TRUE;
if (joyinfo.wButtons & JOY_BUTTON2) JoystickStatus.Button2 = TRUE;
if (joyinfo.wButtons & JOY_BUTTON3) JoystickStatus.Button3 = TRUE;
if (joyinfo.wButtons & JOY_BUTTON4) JoystickStatus.Button4 = TRUE;

Xpos = -1.0 + 2.0*((doubl e) (joyi nfo.wXpos -
JoystickStatus.joycaps.wXm n))/ ((doubl e) (JoystickSt at us.j oycaps. wXmax -
JoystickStatus.joycaps. wXnin));

Ypos = 1.0 - 2.0*((double)(joyinfo.wYpos -
JoystickStatus.joycaps.wym n))/ ((doubl e) (JoystickSt atus.joycaps. wynax -
JoystickStatus.joycaps.wynin));

i f(AplicarFiltro){
Joysti ckStatus. Xpos = JoystickStatus. Xpos * (1)/(1+Ts*2*pi *Fc) +
Xpos * (Ts*2*pi*Fc)/ (1+Ts*2*pi *Fc);
Joysti ckStatus. Ypos = JoystickStatus. Ypos * (1)/(1+Ts*2*pi *Fc) +
Ypos * (Ts*2*pi*Fc)/ (1+Ts*2*pi *Fc);

el se{
Joysti ckSt at us. Xpos
Joysti ckSt at us. Ypos

Xpos;
Ypos;

}
return( TRUE) ;
}

void atraso_us(int tenpo_us)
{ doubl e tf;
i f(tenmpo_us<0) tenpo_us = 0; // Espera mnina de 0 us.
tf = pThreadTi mer->CGet CurrentTime() + le-6*((double)(tenpo_us));

whi | e(pThreadTi ner->GetCurrent Time() <= tf);}
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C. Projetos no Autocad
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