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Resumo

Modelamento, Simulagao e Controle de Veiculos Auténomos Aéreos e Submarinos
Autor: Pedro Kouri Paim

Orientador: Geovany Aratjo Borges

Curso de Graduacao em Engenharia Mecatronica

Brasilia, junho de 2005

Resumo: O manuscrito, apresentado em duas partes, trata do modelamento, simulacao e controle
de veiculos autonomos submarinos e aéreos, apresentando ainda uma descri¢cao da atualidade destes
dois ramos. Inicialmente é abordado o problema de controle reativo de um robd submarino,
utilizando o método das zonas virtuais deforméveis. Este método, desenvolvido inicialmente para
o evitamento de obstaculos em robotica movel, ja teve sua aplicacao estudada em outras areas e
aqui é extendido ao problema de um veiculo auténomo que deve seguir uma tubulagdao submarina
para inspecao. Um conjunto de resultados de simulagao é apresentado.

A segunda parte do trabalho trata do modelamento mateméatico de um helicoptero autonomo e
do desenvolvimento de um simulador para este veiculo. O simulador, com elevado realismo grafico,
emprega o modelo dindmico do helimodelo XCell-60, extraido da literatura. Controladores lineares
foram implementados para estabilizacao de atitude e velocidade e seguimento de trajetorias, bem
como alguns comandos de alto-nivel. Futuramente, esta ferramenta deve ser utilizada para estudo
de otimizacao de trajetorias, controladores nao-lineares e servo-controle visual.
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Abstract

Modeling, Simulation and Control of Autonomous Underwater and Aerial Vehicles
Author: Pedro Kouri Paim

Supervisor: Geovany Araijo Borges

Curso de Graduacao em Engenharia Mecatronica

Brasilia, June, 2005

Abstract: The manuscript, which is presented in two parts, discusses the modeling, simulation
and control of autonomous underwater and aerial vehicles, while presenting the state of the art of
these two fields of research. First, it approaches the problem of reactive control of an underwater
robot, using the deformed virtual zones method. This method, which was conceived for obstacle
avoidance in mobile robotics, has had its applications investigated in other fields, and is extended
here to the problem of an autonomous underwater vehicle following a pipeline for inspection, while
fitted with a profiling sonar. A set of simulation results is presented.

The second part deals with the mathematical modeling of an autonomous helicopter and the
development of a simulator. This highly realistic simulator employs the dynamics of the XCell-60
model helicopter, as found in literature. Linear controllers have been implemented for attitude
and velocity stabilization, as well as path following and a few high-level commands. We envision
the use of this simulation tool for the development of optimal trajectory generation algorithms,
non-linear controllers and visual-servoing.
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CAPITULO 1

Introducao

A robotica aérea e a robética submarina sao areas de pesquisa aparentemente afastadas, mas entre
as quais podem ser tracados muitos paralelos. Apesar das diferencas entre veiculos auténomos
aéreos e submarinos quanto a aspectos construtivos, diversas semelhancas podem ser encontradas
na forma de seus modelos matematicos e nas solucoes encontradas para questoes de controle,
planejamento de missao e comunicagao. O presente manuscrito apresentara um relato dos trabalhos
realizados a respeito do modelamento dindmico, simulacdo e controle destes veiculos. Tendo sidos
realizados em dois contextos diferentes, os trabalhos serdo apresentados em duas partes.

A primeira parte do manuscrito se refere ao trabalho realizado durante um estagio no LIRMM
(Laboratoire d’Informatique, de Robotique et de Microelectronique de Montpellier), ligado & Uni-
versité de Montpellier II, na Franca, entre os meses de Agosto de 2004 e Janeiro de 2005. Neste
periodo, o autor participou das atividades do grupo de pesquisa em robética submarina, além de
desenvolver um trabalho a respeito do controle reativo de um robd auténomo submarino. Atual-
mente, o Laboratorio de Controle e Visao Computacional (LCVC), do Departamento de Engenha-
ria Elétrica da Universidade de Brasilia, mantém um acordo de cooperacao com o LIRMM, o que
possibilitou a realizacao deste estagio.

A segunda parte é referente ao trabalho realizado entre os meses de margo e junho de 2005,
entitulado "Modelamento e Simulacao de um Helicéptero em Escala Reduzida ". Este trabalho se
insere no projeto de um veiculo aéreo nao-tripulado (UAV), atualmente em realizagao no Labora-
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torio de Controle e Visao Computacional.

1.1 Objetivos

1.1.1 ParteI

Como objetivo & primeira parte deste trabalho foi proposta a estensao de um método de controle
reativo ao problema de um veiculo auténomo submarino que deve seguir uma tubulacao. Este
método, denominado método das zonas virtuais deformdveis (ZVD), consiste da definicdo de uma
zona protetora ao redor do veiculo, que é deformada pela intrusdo de obstéculos. A reacao do
veiculo é calculada de forma a minimizar esta deformagao.

O método da ZVD foi concebido inicialmente para o evitamento de obstaculos com robds moveis
movendo-se em ambientes desconhecidos, mas sua aplicagao ja foi estudada em outras areas, como
a robotica aérea e submarina. A tarefa de aplicar este método ao seguimento de uma tubulacao
submarina envolve a concep¢ao de uma nova configuracao geométrica da ZVD, tal que o continuo
esforgo para minimizar sua deformacao faca com que o veiculo siga a tubulagao.

1.1.2 Parte II

A segunda parte deste trabalho surge da necessidade de um modelo matematico, que descreva
o comportamento dindmico do helimodelo auténomo, e de uma ferramenta de simulagdo a ser

empregada no desenvolvimento de controladores para o veiculo.

Para esta etapa, é proposto um estudo da dindmica de voo dos helicopteros e a obtencao de
um modelo matemético. Este modelo deverd fornecer as bases para a posterior identificagao da
dindmica do helimodelo autonomo em desenvolvimento. A partir do modelo matematico obtido,
é proposta a concepc¢ao de um simulador interativo, que permita visualizar o comportamento do

veiculo e que permita o estudo de controladores.

1.2 Organizagao do Manuscrito

Buscar-se-4 inicialmente contextualizar o trabalho através de uma apresentacao do estado-da-arte
em robdtica submarina, no Capitulo 2, onde serdo descritas as caracteristicas e aplicagoes dos
principais tipos de veiculos submarinos nao-tripulados (UUVs). Seré discutido sobre as aplicagoes
comerciais destes veiculos, bem como alguns obstaculos tecnolégicos a serem vencidos.

Em seguida sao apresentados os dois protétipos empregados no LIRMM, denominados TATPAN
I e II, e sao descritas as atividades de pesquisa realizadas atualmente naquele laboratério. O
Capitulo 3 descreve o modelamento dindmico do veiculo TAIPAN II.
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O método das Zonas Virtuais Deformdveis é apresentado no Capitulo 4, onde é descrita sua
formulacao matemética e é mostrada sua aplicacado tradicional para evitamento de obstaculos. Este
método é entdo aplicado ao problema de um veiculo auténomo submarino (AUV) que deve seguir
uma tubulag@o submarina, munido de um sonar de perfilamento. Sao apresentados resultados de
simulacao e sao feitas algumas consideragoes para desenvolvimentos futuros deste trabalho.

A Segunda Parte comeca por uma descri¢do da atualidade da robdtica aérea, Capitulo 6. Sao
exemplificados alguns veiculos de aplicagdo comercial e militar e sdo descritos alguns trabalhos de
pesquisa realizados atualmente no ramo. Em seguida, fornece-se um histoérico do projeto Carcarah,
no qual este trabalho se insere.

O Capitulo 7 se inicia com um breve historico das aeronaves de asa rotativa e em seguida
introduz alguns conceitos de aerodinamica e do funcionamento do helicoptero, importantes & com-
preensao do modelamento matematico que se segue. No modelamento matemaético, sao feitos os
desenvolvimentos individuais correspondentes aos diversos elementos do helicoptero, chegando-se
a um modelo com 14 variaveis de estado, 2 das quais se referem ao fenémeno de batimento das pas
do rotor principal.

O ambiente de simulagdo desenvolvido é descrito no Capitulo 8, onde sdo mostrados algumas
caracteristicas de operagdo e sdo dadas algumas informagoes praticas a respeito de sua implemen-
tacdo. Em seguida, é dada uma descri¢ao a respeito da arquitetura de controle elaborada. Sao
descritos os métodos utilizados para controle de atitude, velocidade e seguimento de trajetorias,
baseados em estruturas hierarquicas envolvendo controladores PID.

Consideracoes finais e perspectivas a evolucao deste trabalho sdo descritas no Capitulo 9.






Parte 1

Controle Baseado em Sensor de um
Veiculo Autonomo Submarino






CAPITULO 2

A Atualidade da Robo6tica Submarina

Impulsionada pela crescente demanda por operacoes submarinas nos campos de telecomunicacoes
e extracao de 6leo, a robotica submarina tem se desenvolvido rapidamente. Robds submarinos, ou
UUVs (Unmanned Underwater Vehicles) tém ha muito estado presentes em operacoes comerciais,
militares e em pesquisa oceanografica. Esses veiculos realizam missoes tais como inspecao de equi-
pamentos, recuperacao de objetos, manutencao e deteccdo de minas a profundidades inatingiveis
ou excessivamente arriscadas para veiculos tripulados.

A Figura 2.1, extraida de [Whitcomb 2000], mostra a evolu¢ao das profundidades dos pogos
de prospecgao de petréleo em alto mar. Observa-se que os pocos, que nao passavam de poucas
centenas de metros na década de 80, ja se aproximam de 2500 metros no ano de 2004. A Petrobras
tem papel importante neste cenario.

Neste contexto, veiculos autonomos submarinos, ou AUVs (Autonomous Underwater Vehicles)
tém se apresentado como uma nova tendéncia em um meio tradicionalmente dominado pelos cha-
mados ROVs (Remotely Operated Vehicles), que sao comandados a distancia por meio de um cabo
umbilical. Avangos tecnologicos recentes indicam ainda que operagdes como inspecao de equipa-
mentos, canalizacoes e cabos submarinos serdo em breve realizadas rotineiramente por AUVs. Este
fato motiva o desenvolvimento de algoritmos de guiamento e controle para a execucao deste tipo
de missao.

Os obstaculos técnicos a serem vencidos em robdtica submarina diferem muito daqueles pre-
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sentes em ambientes aéreos. A répida atenuacao de ondas eletromagnéticas dentro da dgua impede
a comunicagao por radio, a navegagao com auxilio de sistemas de posicionamento global (GPS)
e a obtencdo de imagens de video além de uma pequena distancia. Contornar estas limitagoes
representa um desafio para a evolugdo e para o emprego pratico de robos submarinos.

2.1 O veiculo teleoperado (ROV)

A maioria dos UUVs atuais sao veiculos operados remotamente, os denominados ROVs. Estes
empregam um cabo umbilical para transmissao de poténcia e dados entre a 'nave-mae’ e o veiculo.
ROVs ja sdo largamente utilizados em missdes de instalagdo, manipulacao e inspeccao de equi-
pamentos submarinos. Estas atividades requerem veiculos grandes e robustos, de alta poténcia,
equipados com cameras de alta-resolugao, bracos robéticos e diferentes ferramentas para realizagao
de uma variedade de operacoes especializadas.

A evolucao dos ROVs para operagao em aguas cada vez mais profundas é vinculada ao tra-
tamento de diversas questoes tecnolégicas. A limitagdo em profundidade de operacdo dos ROVs
estd ligada a transmissao de dados e poténcia pelo cabo umbilical. Cabos muito longos implicam
grandes perdas de energia na transmissao. Estas perdas podem ser reduzidas através da utiliza-
¢ao de cabos de maior didmetro. No entanto, cabos muito espessos resultam em grande arrasto
hidrodinamico, interferindo na dinamica do veiculo. A distancia de operacao e diametro do cabo
representam um compromisso de projeto. Esta limitacao tem levado & construcao de ROVs que

operam a niveis mais baixos de energia.

Diversos tipos de acionamento ja foram empregados, incluindo sistemas eletro-hidraulicos, onde
um motor elétrico central aciona uma bomba para acionamento hidraulico de todos os atuadores.
A tendéncia, no entanto, é que sistemas puramente elétricos predominem devido & sua maior
eficiéncia energética [Whitcomb 2000].
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Figura 2.1: Evolugao das Profundidades de Prospecgao de Petroleo em Alto Mar
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Figura 2.2: Veiculo teleoperado Hytec H300

A Figura 2.2 mostra o ROV H300, um modelo comercial produzido pela Hytec'. Este é um

veiculo leve utilizado para inspecoes a profundidades de até 300m. Ele pode ser equipado com
diversos acessorios, como bragos manipuladores ou sonares de navegagdo para a realizagdo de
tarefas especificas.

2.2 O veiculo auténomo (AUV)

Veiculos autonomos submarinos, ou AUVs (Autonomous Underwater Vehicles), apesar de terem
aplicagao comercial limitada atualmente, sao objeto de intensa pesquisa em laboratoérios ao redor do
mundo. Em breve estes veiculos realizarao rotineiramente missées de inspe¢ao de equipamentos,
tubulacdes e cabo e mapeamento de regioes submarinas, atendendo as demandas da industria
petrolifera e de telecomunicacoes.

O Remus 2, Figura 2.3 (a), ¢ um AUV de baixo custo e tamanho reduzido, disponivel comer-
cialmente. A Figura 2.3 (b) mostra um AUV desenvolvido para pesquisa pela Naval Postgraduate
School, na Califérnia.

Por nao estarem fisicamente ligados & nave-mae, a operacao eficiente dos AUVs encontra ainda
problemas adicionais referentes a armazenamento de energia e transmissao de dados. Devido a
rapida atenuacao de ondas eletromagnéticas na agua, a comunicacdo acustica se torna a tnica
alternativa vidvel. No entanto, ela ainda impoe sérias limitacoes. Esta forma de comunicacao é
principalmente limitada pela velocidade de propagagao do som na &gua, por volta de 1500m/s, e
pelo aumento da atenuacao com a frequéncia do som. Assim, a comunicacdo acustica sempre sofre
um atraso, devido & velocidade de propagacao, e sua banda decresce em fun¢ao do alcance.

Mais um grande desafio para o projeto de AUVs estd em sua navegacao e controle. Estes
requerem informacgoes confidveis sobre a localizacao e atitude do veiculo, o que é obtido através

Lwww.hytec.fr
2www.hidroidinc.com
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(a) Remus AUV - Hidroid Inc (b) NPS AUV

Figura 2.3: Veiculos Auténomos Submarinos

de complexos sistemas de fusdo sensorial. O controle de alto-nivel, permitindo a programacao de
combinacoes de tarefas como navegagao, seguimento de fundo ou retorno a base, ainda constitui

objeto de intensa pesquisa.

Devido a dificuldade de se encontrar parametros precisos para os modelos dindmicos de vei-
culos submarinos, é muito comum a prética de métodos de controle robusto, em particular o
controle deslizante. Aplicagoes de controle deslizante de primeira ordem em AUVs sdo descritas em
[Healey e Lienard 1993] [Cristi, Papoulias-Fotis e Healey 1990] [Rodrigues, Tavares e Prado 1996].
[Pan-Mook, Seok-Won e Yong-Kon 1999| apresenta a utilizagdo de controle quasi-deslizante no
plano vertical como solugao para realizacao de controle baseado em sensor para seguimento de
fundo, utilizando sonares que fornecem leituras em intervalos de tempo longos e irregulares.

Além do controle deslizante, diversos métodos vém sendo investigados para o controle de
AUVs, como o PID [Jalving 1994], o controle Fuzzy [Debitetto 1995|, controle Fuzzy-deslizante
[LePage e Holappa 2000] e controle por redes neurais [Kawano e Ura 2002] .

A arquitetura de sensores em AUVs e o problema de controle baseado em sensor para seguimento
de fundo sdo abordados em [Santos 1995] e [Creuze 2002|. [Martins-Encarnagao 2002] trata da
geracao de trajetorias e a coordenacao de um veiculo auténomo submarino e um veiculo auténomo

de superficie.

2.3 O AUV de intervencao

Grupos de pesquisa ao redor do mundo vém desenvolvendo um novo tipo de veiculo submarino
que alia as capabilidades dos veiculos auténomos com aqueles teleoperados, é o chamado AUV de
intervencao. Este é um veiculo autonomo equipado com manipuladores, podendo assim assumir
funcgoes geralmente atribuidas aos ROVs.
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Figura 2.4: Um AUV de intervencao

E um conceito atraente por apresentar as vantagens tanto dos veiculos auténomos quanto dos
teleoperados. No entanto, possuem também o conjunto de seus problemas de operacgao e apresenta
desafios adicionais no projeto de seu sistema de controle. [Weiss et al. 2003| descreve um exemplo
deste tipo de veiculo, o FreeSub?, construido em cooperacio entre diversas instituicoes de pesquisa
da Unido Européia. O veiculo é mostrado na Figura 2.4.

2.4 O TAIPAN

O LIRMM conta hoje com dois prototipos de veiculos autonomos submarinos, denominados TAI-
PAN I e II. Ambos sao AUVs de baixo custo, de forma cilindrica. Diferenciam-se entre si pelas
dimensoes e pelo hardware embarcado. A Tabela 2.1 mostra as dimensoes e peso dos dois proto-
tipos.

A propulsdo de ambos os veiculos é feita por um motor elétrico, e eles sdo manobrados através
de conjuntos de aletas verticais e horizontais na popa e horizontais na proa. As aletas horizontais
na proa sao uma especificidade do TAIPAN, que o permitem operar a velocidades tao baixas quanto
2 no6s e que o capacitam a controlar sua profundidade a cabeceio nulo através da coordenacgao dos
conjuntos anterior e posterior de aletas. Isto o habilita a operagao em aguas tao rasas quanto 15
m.

3www.freesub.soton.ac.uk

Tabela 2.1: Dimensdes dos UAVs Taipan [ e 11

- ‘ Comprimento ‘ Diametro ‘ Peso
TAIPAN I 1,66 m 0,15m | 25kg
TATPAN II 1,80 m 0,20 m | 60kg
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Ambos utilizam baterias NIMH 48V /16Ah. Seus sistemas de navegacao inercial contam com
inclindometros, magnetometros e girdmetros, sensores de pressao e receptores GPS para localiza-
cao em superficie. O hardware embarcado do protétipo TAIPAN I é baseado em um transpu-
ter INMOS T805 com componentes adicionais dedicados a conversao A/D, comunicagio serial
RS232, geracao de sinal PWM e I/0 digital. Uma descri¢ao detalhada do veiculo é fornecida em
|[Vaganay, Jouvencel e Lépinay 1998|. Sua foto é mostrada na Figura 2.5(a). Na Figura 2.5(b)
é¢ mostrado o TAIPAN II, versdo mais recente construida em cooperacao com uma empresa de
tecnologia submarina, tem seu sistema baseado em um computador PENTIUM III. O veiculo
é equipado com um sistema Loch Doppler. Ele conta ainda com um enlace por radiofrequéncia
(WiFi) e um modem acustico para comunica¢ao. O TAIPAN II utilisa ainda trés sensores actsticos
para evitamento de obstéculos.

(a) TAIPAN I (b) TAIPAN II

Figura 2.5: Protétipos do AUV TAIPAN

2.5 Atividades de pesquisa em Robética Submarina

Atualmente o grupo de robética submarina no LIRMM concentra seus esfor¢os na érea de controle
robusto, controle de alto nivel e coordenacdo de frotas de AUVs. A aplicacao de controladores
em modo deslizante de ordem superior, empreganto técnicas como o twisting e super twisting, foi
descrita em [Salgado-Jimenez 2004|[Salgado-Jimenez et al. 2004].

A integracado das linhas de pesquisa em controle embarcado e navegagao se dard quando uma
tarefa complexa for realizada de forma eficiente por uma frota de AUVs. Uma aplicacdo vislum-
brada é a inspecao de tubulacoes submarinas por um par de veiculos que se auxiliam e trocam
informacgoes. A frota de AUVs seria lancada a partir de um barco, que faria o papel de nave-mae.
Um primeiro AUV faria o papel de lider, realizando a inspe¢ao do cano submarino, seguindo-o a
curta distancia e coletando dados. Estes dados seriam retransmitidos ao segundo AUV, o segui-
dor, que estaria a uma profundidade menor. A periodos definidos, o AUV seguidor retornaria &
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superficie para retransmitir os dados & nave-mae, ao mesmo tempo em que receberia o sinal de
GPS, atualizando sua estimativa de posicao.

A utilizacao de uma frota de AUVs ao invés de um s6 traria beneficios em eficiéncia e economia
energética. A presenca do AUV seguidor mais proximo da superficie eliminaria a necessidade
que o veiculo principal emerja frequentemente para retransmitir informacoes e receber o sinal de
GPS. Esse procedimento requereria a cada vez que o AUV percorresse uma grande distancia até
a superficie. Espera-se assim que a eliminacao desta necessidade represente consideravel economia,
de energia.

Outro fato é que a inspe¢ao de tubulacoes submarinas requer grande gasto de energia para
operacao do sonar. Em uma situacao onde mais de um veiculo fosse utilizado, eles poderiam
alternar entre si o papel de lider e seguidor, de forma a melhor aproveitar a energia. Isto poderia
aumentar a autonomia da frota.






CAPITULO 3

O Modelamento do AUV TAIPAN

De acordo com a pratica comum em Robdtica Submarina, as equagoes do modelo dindmico a
seis graus de liberdade do veiculo TAIPAN sdo representadas com o auxilio de um sistema de
coordenadas global e um local |Fossen 1994] (c.f., Figura 3.1). Este padrao é proposto pela SNAME
(Society of Naval Architects and Marine Engineers).

O sistema de coordenadas local é em geral localizado no centro de massa do veiculo, e é
definido de tal forma que seus eixos coincidam com seus eixos principais de inércia. Desta forma,
tira-se vantagem da simetria do veiculo conduzindo a um modelo mais simples. Este sistema tem
componentes de movimento dadas pelo vetor de velocidades lineares v; = [u,v,w]T e angulares
vy = [p, q, ’I“]T . O vetor geral de velocidades é entao dado por:

V= [V1T7V2T] = [u,v,w,p,q,r]T : (31)

O vetor de posicao n1 = [z, y, Z]T e orientacao 12 = [, 0, w]T ¢ expresso em relacdo ao sistema
absoluto. Em sua forma geral

n= [771T7772T] = [x7y727¢7071/)]T7 (32)

na qual ¢ representa o angulo de rolagem, 6 o dngulo de cabeceio e ¥ a guinada.

15
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Figura 3.1: Sistemas de coordenadas do TAIPAN

3.1 Modelamento Cinematico

A velocidade do veiculo em relagdo ao sistema de coordenadas global é dada pela seguinte trans-

formagao de velocidades lineares:

= J1(n2)vr. (3.3)

Esta relagao expressa as velocidades [, ¢, 2] no sistema de coordenadas global como uma funcao
das velocidades no sistema local [u, v, w] e de seus angulos de Euler [¢,0,]. J1(n2) é uma matriz
de transformacao obtida por rotacoes fundamentais sucessivas:

Ji(n2) =L, Cl,CL (3.4)

onde as rotacoes fundamentais sao dadas por ':

1 0 0 cd 0 —sb cp sy 0
Cop=|0 ¢ s¢ |;Cup=|0 1 0 |;C.p=|—-s0 c 0[. (3.5)
0 —s¢p co s6 0 b 0 0 1

Em sua forma expandida, a matriz de transformacao de velocidades lineares é dada por:

cpcl  —speod + cpsfsg  swso + siepsh
Ji(n2) = | —stpch  cpeo + spsby clsg (3.6)
—s6 s cHep

1 Utiliza-se a notacao simplificada: ca = cosa e sa = sina
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O calculo das velocidades no referencial local a partir daquelas no referencial global utiliza a

transformacao inversa de velocidades lineares:

JI1(772) = J{(UQ) = Cx,¢cy,90z,w§ (3.7)
Em sua forma expandida:
cypcl —stcl —s6
I () = | —svco+ cpsbsg  cped + spsbp  chsg (3.8)

sPsp + syepsh s cep

A orientagdo do sistema de coordenadas local em relagdo ao sistema global obtido através de

rotacoes fundamentais sucessivas, como mostrado na Figura 3.2:

b 0 0
vo=| 0 | +Cap| 0 | +CapCyo| 0 | =T, 12 (3.9)
0 0 (4

(a) guinada (b) cabeceio (c) rolagem

Figura 3.2: Sequéncia de Rotagoes Fundamentais

As matrizes de transformacao angulares sao:

1 0 —s6 1 soth cotl
M) =0 cp cbsp | = L(m)=|0 cp  —s¢ (3.10)
0 —s¢ clco 0 —sp/cl co/ch

Os resultados acima podem ser resumidos na seguinte equagao vetorial:

mo| | Ji(m2) O Vi
[772] B [ 0 J2(772)] [W]’ (3.1
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3.2 Modelamento Dinamico

O movimento dos veiculos submarinos é governado por componentes de inércia, por aceleragoes
de coriolis, for¢as centrifugas e forgas hidrodinamicas, que sao provocadas por transferéncias de
energia entre o fluido e o veiculo devido ao deslocamento relativo entre eles. Para levar em conta
a inércia do fluido ao redor do veiculo, ou seja, a transferéncia de energia cinética entre o veiculo
e o fluido, emprega-se o conceito de massa adicionada.

A dinamica do veiculo é descrita pelas seis equacOes nao-lineares do movimento de corpos
rigidos, segundo a formulagdo de Newton-FEuler:

mli —vr +wq — xa(* +r?) +ya(pg — 1) + z.(pr — §) = X; (3.12)

m[o — wp 4+ ur — ya(r® + p?) + 2q(qr — p) + zglgp —7) =Y, (3.13)

ml —uq +vp — z6(0° + ¢*) + 2 (rp — 4) + yg(ra — p) = Z; (3.14)
Liop + (Lz = Iyy)ar — (7 + pg) Loz + (12 — ) Lye + . ..

(pr — @) Iy + mlyg(w — ug + vp) — 2¢(v — wp + ur)] = K; (3.15)
Tyyq + (Low — Lo)rp — (p+ qr)Ixy + (p2 - 7“2)sz + ...

(gp — 7). + m[zg(d — vr + wq) — zg(w — ug + vp)] = M; (3.16)
Lot + (Iy — L2)pg = (G + rp) Lye + (¢ = p*) Loy + .

(rq = p) Lo + mza(d — wp + ur) — ya(i — vr + wg)] = N (3.17)

(3.18)

Aqui, os termos a esquerda representam as forcas e torques inerciais, de coriolis e centrifu-
gos. Os termos & direita sao as forcas externas aplicadas ao veiculo, compreendendo as forcas
hidrodinamicas, gravitacionais e aquelas exercidas pelos atuadores.

As equacoOes nao-lineares de Newton-Euler podem ser expressas de forma compacta através da
equagao matricial [Fossen 1994]:

Mv+CV)v+D(v)v+g(n) =m; (3.19)

onde M = MRrp + M é a matriz de inércia com massa adicionada, C = Crp + Caé a matriz
de Coriolis e termos centripetos, com massa adicionada, D é a matriz de amortecimento, g é o
vetor de forgas e momentos gravitacionais e 7 é o vetor de forgas e torques dos atuadores, para os
quais utilizam-se modelos lineares.

3.2.1 Dinamica do Corpo Rigido

A matriz de componentes inerciais &€ dada por:
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[ m 0 0 0
0 m 0 —mzg
Mpp = 0 0 m mya
0 —mzg  Mya Iy
mzg 0 —mrg Iy
L —myc mzg 0 L.y

mzg  —mya |
0 mrg
—mxq 0
_Ixy _Ixz
Ly, —1y.
_Izy Izz 4

(3.20)

Os termos centripetos e de coriélis aos quais o veiculo é submetido sao expressos pela seguinte

matriz:

0 0
0 0
0 0
Crp =
—m(yaq + zgr) m(yap — w)
m(xgq — w) —m(zgr + Tgp)
m(xgr +v) m(yer — u)

m(yaq + zgr) —m(zgq — w)
—m(ygp — w) m(zgr + rGp)
—m(zgp — v) —m(zgq + u)
0 —lyq — Lpzp + Lor
Iyzq + Lpep — Lor 0

—Ly.r — Ipyp + Lyyr  Lpor — Ipyq — Ipgp

3.2.2 Forcas e Momentos Hidrodinamicos

0
0
0
m(zgp — v)
m(zqq — u)
—m(zap + Ygq)

—m(zgr —v)

—m(yar — u)

m(rep + ycq)
Iy.r + Iyp — Iyyq
—Ly.r — Lpyp + Lyyq

(3.22)

Os esforgos causados pela inércia do fluido no qual o veiculo esté imerso, geralmente interpretados

como massa adicionada sao expressos pela matriz Mg, chamada matriz de inércia adicionada, e

pela matriz C,, que representa as forcas hidrodindmicas de coriélis e centrifugas devido & inércia

adicionada.

Os coeficientes destas matrizes sao estimados analiticamente a partir da densidade e viscosidade

do fluido e da geometria do veiculo, e se encontram listados no apéndice A.
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X, 0 0 0 0 ©
0 Y 0 0 0 O
0o 0 Zz; 0 0 O
My =— v 3.23
4 0 0 0 K, 0 0 (3:23)
0 0 0 0 M; O
. 0 0 0 0 0 N |
[0 0 0 0 —Zyw Yyv ]
0 0 0 wa 0 —qu
CA _ 0 0 0 —Yi]’U qu 0 (3‘24)
0 —Zyw Yyv 0 —Nir M,
Ziyw 0 —Xuu  Nir 0 K;
| Yiv Xuu 0 M; K; 0

Assim como forgas e torques por massa adicionada, as transferéncias de energia entre o veiculo e
o fluido também tém efeitos de amortecimento, que sdo resumidos na seguinte matriz, estritamente

negativa:

[ X [u] 0 0
0 Yoo [v] + u¥pu 0
D= _ 0 0 Zyw || + uZu
0 0 0
0 0 UMy
| 0 UN 0
0 0 0 i
0 0 uYyr
_— uZug 0 (3.26)
Kopp [l 0 0
0 Myqlgl+uMy, 0
0 0 Nor 1| + uNoy |

3.2.3 Forgas Restauradoras

Em hidrodinamica, forcas gravitacionais e de flutuagao sao chamadas forcas restauradoras. Considera-
se que a forga gravitacional atue sobre o centro de gravidade rg = [z¢, ya, 2¢] do veiculo e que a
for¢a de flutuagdo atue sobre o centro de empuxo rg = [x5,yB, 23], de acordo com o principio de
Arquimedes. As forcas restauradoras sdo expressas pela matriz:
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(WW — BB)sinf
—(WW — BB) cosfsin ¢
—(WW — BB) cosf cos ¢ .
—(yeWW —ypBB) cosfcos ¢ + (2¢WW — 25BB) cosfcos¢ |’
(z¢WW — z2pBB)sinf + (xgWW — xpBB) cos 6 cos ¢
—(xgWW —xpBB)cosfsin ¢ — (yeWW — ypBB)sinf

g (3.27)

onde WW ¢é o peso do veiculo e BB é o empuxo.






cAPITULO 4

Zonas Virtuais Deformaveis e Aplicacao
a Inspecao de Tubulacoes Submarinas

4.1 Descricao geral

O método das Zonas Virtuais Deformaveis (ZVD) é uma técnica de controle reativo desenvol-
vida no LIRMM originalmente para o evitamento de obstaculos em robdtica movel [Zapata 1991],

A
N

Obstacle Infrusion

—-

Figura 4.1: Deformacao da ZVD
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mas cuja aplicacao ja foi estudada em robotica aérea [Zapata e Lépinay 1998]. Outras aplica-
¢oes de controle reativo sdo descritas em [Creuze 2002|, [Zapata, Lépinay e Thompson 1994] e
[Lépinay, Zapata e Jouvencel 1993].

O método consiste no modelamento de uma zona protetora imaginaria ao redor do robd, cujos
parametros dependem do estado deste. A aproximacao de objetos é detectada por sensores de
proximidade. Quando algum objeto penetra nesta zona, causa uma deformacdo. E o sinal de
controle é calculado de forma que o robo reaja no sentido que minimizara esta deformagao.

Para aplicagdo em evitamento de obstaculos, modela-se a ZVD em geral como uma elipse, no
caso bidimensional, ou um elipsoide, no caso tridimensional. Os parametros desta elipse dependem
do estado do rob6. Esta pode portanto ser maior quando o rob6 estiver se movendo em alta
velocidade, o que representaria uma maior cautela para deteccao de obstéculos.

A maior vantagem do método das zonas virtuais deforméveis é o fato que ele nao necessita de
modelamento dos obstaculos, mas apenas da interacdo entre o ambiente e o veiculo. Apods a defi-
ni¢do matematica da ZVD e de seu comportamento, o calculo do sinal de controle é relativamente
simples.

A Figura 4.1 ilustra uma situacido em que um robd que, ao se mover pelo ambiente, se aproxima
de um obstaculo. Este obsticulo causa entdao uma deformacao na ZVD. Esta deformagao pode ser
minimizada pelo robé por uma combinacao de duas acdes: uma reducdo de velocidade e uma
mudanca de direcdo. A Figura 4.2 mostra uma tentativa de minimizar a deformagdo da ZVD
através da mudancga na direcao do robo.

A descrigao matematica da ZVD é uma soma de dois termos, caracterizando a interacdo entre
o robd e seu ambiente:
E==,+ 4, (4.1)
onde Zj, representa uma zona protetora nao-deformada e A representa uma deformacao nesta zona
devido & intrusao de informacao.

A geometria desta zona é func¢ao de um vetor 7, que caracteriza os graus de liberdade contro-
laveis do robo:

E.h = p= (71') . (4.2)

A deformagado depende da intrusao de informacao de proximidade e da configuragdo nao-
deformada da zona protetora:

A=aEpl). (4.3)
A derivada desta deformacao é dada por:
. toJe e .
A== (EnI) xpL = (Ep, 1) 1. 4.4
(7 @ x () 4 55 (@) (4.4)

Observa-se que a variacao de deformacao na zona virutal é determinada por dois componentes.
O primeiro é consequéncia do vetor 7 , que representa a variacdo das varidveis controlaveis do
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\x Reduction of the

Deformation by a

\ change in the robot's
state

: i

Figura 4.2: Reducao da deformagdo por mudanga de direcao

robo. O segundo, I, é provocado pelo proprio ambiente. O objetivo do método das Zonas Virtuais
Deforméveis é calcular o vetor de controle 7w de forma a minimizar a deformagao.

A evolucao completa da deformacao também pode ser expressa por:

A= A(r, D)7+ B(rI)I. (4.5)

O primeiro passo para o calculo da lei de controle é determinar uma evolugao desejada para

a deformacgao. Uma solucao apropriada é uma soma ponderada da deformagao e sua derivada no
tempo:

V=-MA—- NA. (4.6)

Lembrando que A (w,I) é a fungao que relaciona a variagdo do movimento do rob6 com a
variagao da deformacdo na ZVD, o sinal de controle que minimiza esta deformagado é calculado
por:

Dpest = At V; (47)

onde AT = (ATA)_1 AT ¢ a pseudo-inversa de Moore-Penrose de A (7, I).

A simulagao mostrada na Figura 4.3 emprega os principios apresentados. Ela representa um
unico AUV que se move em um ambiente desconhecido numa tentativa de atingir um ponto destino,
passando por um ponto intermediario. O ponto inicial, ponto intermediario e destino, a velocidade
do robd e o nimero de sensores de proximidade sao determinados pelo usuério, assim como nimero
de obstaculos, representados por circulos maiores. Esta figura ilustra o desempenho satisfatorio da
ZVD obtido a baixo custo computacional.

4.1.1 Quantificacao da Deformacao

No caso geral da ZVD para evitamento de obstéculos, a deformacao em uma diregao « é calculada
como a diferenca entre o raio da ZVD nao-deformada p(«a) e a leitura do sensor de proximidade
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Figura 4.3: Simulagao de evitamento de obstaculos com AUV

d(a)
Y(Oé) _ p(OZ) - d(a)a se d(OJ) < p(a)v (48)
0, se d(a) > p(a).
A deformacao total é entdo calculada como:
2m
A= Y (a)de. (4.9)
0

No caso discreto, onde o veiculo é equipado com sensores que fornecem n leituras de proximidade
em angulos [y, ag, ... ay], a deformacao total é calculada pelo somatorio das deformagoes em cada
direcao:

A= f: Y (os). (4.10)
i=1

4.2 Aplicacao da ZVD a inspecao de tubulacoes submarinas

A extensdo da ZVD para a inspe¢do de canos submarinos comecga pela concepgdo de uma nova
configuracao tal que o esfor¢o continuo para se minimizar sua deformagado faga com que o robo
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Figura 4.5: Projecao da ZVD sobre o plano do Sonar

siga 0 cano. Assim, a configuracdo escolhida tem uma cavidade cilindrica abaixo do AUV. Caso o
robo saia da trajetéria, o cano se torna desalinhado com a cavidade, deformando a zona virtual.

Considera-se que o AUV esteja equipado com um sonar de perfilamento, acoplado a sua cabega,
tal que forneca leituras do perfil do cano e da superficie do fundo do mar. A figura 4.4 mostra
o veiculo TATPAN II equipado com um sonar de perfilamento. p é o angulo de avancgo do plano
de leitura do sonar, g ¢ a distancia entre a origem do sistema de coordenadas local e o sonar, ao
longo do eixo x.

Como o sonar de perfilamento s6 fornece informagao de proximidade sobre um plano perpendi-
cular ao seu eixo, a lei de controle deve ser calculada a partir da projecao da ZVD sobre este plano.
A Figura 4.5 mostra a configuracao tridimensional da ZVD para seguimento de cano submarino e
sua projecao sobre o plano do sonar. {R} representa um sistema de coordenadas fixo ao robo, e
{ZV D} um sistema fixo a ZVD.

E necessério encontrar uma expressao analitica para a ZVD e derivé-la com respeito aos estados
controlaveis do AUV. O resultado desta derivacdo deve refletir a mudanga do raio da ZVD na
direcao de cada sensor individual como consequéncia do deslocamento do sistema de coordenadas



Capitulo 4. Zonas Virtuais Deformaveis e Aplicagao a Inspecao de Tubulagoes
28 Submarinas

fixo ao robd e daquele fixo & ZVD.

4.2.1 Descricao da ZVD nao-deformada

A equagao cartesiana da proje¢do da ZVD nao deformada sobre o plano dos sensores é:

Yypvz — sin(xo + 2o tan p) 2DVZ — 20
( ” )24 ( ; =1 (4.11)

Esta equacao descreve a projecao da cavidade semi-circular da ZVD sobre o plano dos sensores e
reflete sua variacao causada por uma mudanca nos estados do veiculo. A cavidade se torna eliptica
e se desloca de sua posigao original. Os eixos da elipse sao expressos por a e b, que sao fungoes de
1 e dos dngulos de cabeceio e guinada do veiculo com respeito ao sistema de coordenadas da ZVD:

a = R/ cosp; (4.12)
b= R/cos(0 + p). (4.13)

Nos transformamos a expressao para coordenadas polares, de forma a obter diretamente o raio
da ZVD em cada direcao a:

Y7 = pla) cos a; (4.14)
2%, = pla)sina; (4.15)
%y, = 0. (4.16)

Em seguida, aplicamos uma rotagao fundamental para levar em conta a rolagem do veiculo:

YDVZ = Ypy 7 €S + Zp 7 COS ¢; (4.17)
Zpvz = y%vz cos ¢ + zODVZ cos ¢. (4.18)
(4.19)
Assim,
ypvz = p(a) cos acos ¢ + p(a)sinacos ¢ = p(a) cos(a — ¢); (4.20)
zpvz = p(a) cosacos ¢ + p(a) sinacos ¢ = p(a) sin(a — @). (4.21)

A resultante equacao paramétrica da elipse se torna:

cos42(p(a) cos(a — @) — (a0 + 20 tan ) sin )2 +
cos?(0 + p) (p(a) sin(a — ¢) — z9)* = R?; (4.22)

que é uma equagao de segundo grau da forma:

Ap(a)? + Bp(a) + C =0; (4.23)
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com coeficientes

A = cos)? cos? (o — @) + cos?(0 + p) sina — ¢%; (4.24)
B = —2(z¢ 4 2o tan ) sin 1 cos 9% cos a — ¢ — 2z cos O + p? sin o — by (4.25)
C = cosp? (g + 2o tan u)? sinp? + cos 0 + u?z3 — R>. (4.26)

A solugao desta equagdo, i.e. o raio da ZVD nao deformada na dire¢do «, é dada por:

pla) = —B- QBAQ — 4AC. (4.27)

A variagdo da ZVD nao deformada é dada pelas contribui¢oes individuais da variacdo de cada
estado controlavel do veiculo:

dp(a) _ Op(a) ~ 9p(e) ~ Ip(a) . Ip(e) ,0p(e) ;
= 0 . 4.2
.~ om0z U o Y a0 ag ¢ (4.28)
Precisamos entao calcular as derivadas parciais na equagao acima. Com respeito a 1, tem-se
que:
opla) 1 [ 0B B —255C-230A)  _B - sqrtB2 —4AC A (1.29)
o 24| 9y B? — 4AC 242 oY’ '
onde
g;l = cos® (@ — ¢)2 cos Y(—sinah) = 0; (4.30)
0B 9
i —2cos (o — @) (xo + 2o tan p)[cos” ¥ cos
+sin 2 cos (—siny)] = —2(zg + 2o tan u) cos a; (4.31)
(;C/; = (20 + 2o tan u)?[cos? 12 sin 1) cos ¥
+ sin? 12 cos ¢(— sin )] = 0. (4.32)
Da mesma, forma, para z
dpla) 1 | aB B 29002504 —B-—B?—4AC A, (4.33)
0z 24 0z VB2 Z4AC 2A2 0z’ '
onde as derivadas dos coeficientes sao dadas por:
0A
Lo 434
8B . 2 2 :
e —2sin(a — ¢) cos*(0 + p) = —2cos” psin oy (4.35)
z
9 _ 220 cos? (6 + p1) = 229 cos® p. (4.36)

0z
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4.2.2 Calculo da deformacao em uma direcao «

Se o feixe do sonar intercepta um obstaculo no ponto [zg,yg] no plano dos sensores, a leitura é
sonar naquela direcao é dada por:

d(a) = zgsina + yg cos a. (4.37)

A derivagao desta expressao no tempo fornece:
d(a) = Zpsina + yp cosa + zg cos o — yp sin a. (4.38)
Esta expressao pode ser simplificada pela introdugdo das seguintes relagoes:

yp = d(a) cos a; (4.39)
zp = d(a) sina; (4.40)

A manipulacao desta expressao fornece que a variacdo da leitura do sonar na direcao « é dada por:

d(o) = zpsina + g cos a. (4.41)

Assim como o raio da ZVD nao deformada, representa-se a variacdo da leitura do sonar na
direcdo a como a soma das influéncias individuais da variacao de cada estado do veiculo:

dd(o) _ 8d(a)u n dd(a) N d(a)

dd(a) - 0d(c) -
dt o0 920 T oy b

L TR T (4.42)

Devem-se entao calcular as derivadas parciais desta expressao. Com respeito a z, tem-se:

5, —sin(a) (4.43)
Em 7, tem-se inicialmente que:
0
Oivf = x( COS 1; (4.44)
assim:
od
a(wa) = Z( COS Y COS Qt|yp—0 = X0 COS Qv (4.45)

4.2.3 Discretizagao da ZVD e lei de controle

Considera-se que o sonar forneca n leituras de proximidade ao longo de &ngulos igualmente espa-
cados (aq, ag,...ay). A matriz jacobiana que relaciona a varia¢ao da deformagao na ZVD com as
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variagoes em cada estado controlédvel do rob6 é dada por:

[ OY(a1) 9Y(a2) . 8Y(an 1) O0Y(an) 7
T ou ou ou
Y (1) 9Y(a2) . ()Y(an 1) 0Y(am)
ow ow ow
_ Y (a1) Y (o2) BY(an 1) 0Y(awm)
J=| Bl 2l " jonl | (4.46)
() OY(a2) . OY(an—1) O9Y(an)
00 00 00 00
Y (a1) 9OY(a2) . OY(an—1) 9Y(an)
L 09 L) L) 0p

em que Y («) é a deformagao da ZVD na diregdo «, definida como a diferenga entre a ZVD nao-
deformada e a leitura do sonar nesta direcao:

Y(a) = pla) — d(a). (4.47)

Para a presente aplicacdo, no entanto, deseja-se que o robd mantenha velocidade constante,

rolagem e cabeceio nulo. Desta forma, eliminam-se os respectivos termos da matriz jacobiana, que

se torna:
() OY(a2) . OY(an—1) O9Y(an)
T=| oflan ole)  ovle ) olem |- (4.48)
P o o o

Tem-se que:
Y (a) _ Ip(a)  9d(e) |
oY oY o’
Y (a) 9Ipla) 0Od(x)

ow  ow  Ow (4:50)

(4.49)

A lei de controle é calculada pelo produto da pseudo-inversa de Moore-Penrose da matriz
jacobiana e a evolucao desejada da ZVD:

V = —MA-NA, (4.51)
Gest = JT-V. (4.52)

A Figura 4.7 apresenta um conjunto de resultados da simulagao, mostrando o sinal de controle
em guinada, o erro linear de seguimento entre AUV e a tubulacdo, e o erro angular entre os dois.
Com um periodo de amostragem de 2 segundos, o rob6 se mostrou capaz de seguir a tubulacao
mesmo com mudancas bruscas de direcao. Quando a tubulacao sofreu uma mudanca de direcdo
de 45 graus, o erro de seguimento nao excedeu quatro metros. Desempenho adequado foi obtido
com periodos de amostagem de até 8 segundos, a partir de onde o sistema se torna excessivamente
instavel.

4.3 Procedimento de Simulacao

Esta secao descreve alguns aspectos praticos da simulacao implementada em MatLab, que repre-
senta um veiculo auténomo submarino seguindo uma tubulagao.
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Figura 4.6: Simulagao Gréfica de seguimento de cano submarino

Apoés uma primeira fase de inicializacao das variaveis, criacado do ambiente e definicao dos para-
metros de controle, a simulacdo consiste de um lago com trés tarefas principais, como representado
na Figura 4.8. Primeiramente, baseado na geometria da tubulacao e da posicao atual do robd,
calculam-se as leituras do sonar. Estas leituras sao as varidveis de entrada para a lei de controle,
o proximo bloco do esquema. Finalmente, a resposta dindmica do AUV é calculada.

4.3.1 Modelamento da Tubulagao

%

A tubulagdo é modelada por de varios segmentos de reta concatenados. Sejam [z%,y%, 2] e

[x£ , yg , zf ] o ponto inicial e final de um determinado segmento. Utiliza-se um parametro 0 < o <1

tal que cada segmento seja descrito por:
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Figura 4.7: Resultados de Simulagao - Sinal de controle, erro linear, erro angular
zs(0) = (zf — 2l)o + 2 (4.53)
_ i i,
ys(0) = (y] —vi)o +yi; (4.54)
2(0) = (o — 21)o + 24 (4.55)
Plpaill
poline Geometry s Statos
b Sensor Readings s Sensor-Based s AUV Dynamics
ALV Statas > Control Law

Figura 4.8: Laco de Simulagao
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4.3.2 Calculo da Intersecao

O calculo das leituras do sonar requer que seja identificada a interseccao entre a tubulacao e o
plano dos sensores.

Um plano pode ser representado pela seguinte equacao paramétrica:
a(x —x1) +b(y —y1) + c(z — 21) = 0; (4.56)
onde a, b e ¢ sao os componentes do vetor ortogonal ao plano:

i = ai + bj + ck. (4.57)

No presente caso, o vetor ortogonal ao plano dos sensores é dado por:
it = (sts¢ + cbede(0 + )i + (—csd + (0 + p)sibed)j + (c(0 + p)ed)k = ai + bj + ck. (4.58)

A interseccado entre a linha central da tubulacdo e o plano dos sensores é o ponto que satisfaz
as equacoes 4.53 e 4.58. Este ponto pode ser encontrado resolvendo-se um sistema de equacoes

lineares: , L
a b c 0 x axy + by.cz
100 —(zf -2l i
(xj; Y s (4.59)
0 1 —(ys—ys) z Ys
00 1 —(zf—2) o 2

Este sistema é resolvido para cada segmento da tubulacdo. A interseccdo existira se 0 < o < 1.
As solucoes sdo dadas em coordenadas absolutas. E necesséario entdo aplicar transformacoes de
coordenadas para encontrar a posicdo da interseccao em relagdo ao veiculo e para encontrar o

angulo relativo entre este e a tubulacao.

4.3.3 Calculo das Leituras do Sonar

Tendo encontrado os angulos e a posicao da tubulagdo em relacao ao veiculo, descreve-se o perfil
da tubulacao através da equacao paramétrica de uma elipse:

2 2
(yszyo> N <zszsz> _ 1 (4.60)

a

S 0]; eb= %. ~ representa a orientacao relativa da tubulagdo no plano horizontal. g

representa sua orientacao relativa no plano vertical.

onde a =

Em coordenadas polares, esta expressdo se torna uma equagao de segundo grau em p(«), com
coeficientes A, B e C, cuja solucao é dada por:

pla) = —B - VQBAQ - 440 (4.61)
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4.3.4 A Resposta Dinamica do UAV

Considerando que o vetor de estados no instante k seja dado por x, = [uvwpqgrzyz ¢ 0 Y|T.
Seu valor no instante k 4+ 1 é calculado por integracao de Fuler como:

Xpy1 = X + h - Xp; (4.62)

onde h é o tempo de amostragem do simulador. xj é calculado a partir do modelo dinamico do
veiculo:
MYV + C(v)v +D(v)v +g(n) = 7. (4.63)

Apos isolar o termo de aceleragdo, a mesma equacao se torna:

v=M1(r-CH)v-Dw)v—gn). (4.64)

Esta equacio fornece os valores de [t © w p ¢ 7]. Os valores de [& 3 2 ¢ 6 1] sdo obtidos através
de transformacoes de coordenadas.






CAPITULO B

Conclusao da Parte 1

Enquanto os submarinos teleoperados (ROVs) j4 estdao bem estabelecidos comercialmente, a apli-
cacao de veiculos autonomos submarinos (AUVs) depende ainda da resolugao de algumas questoes
tecnologicas. Estes veiculos sao hoje objeto de intensa pesquisa, e estardao cada vez mais presentes
em aplicagoes comerciais, cientificas e militares.

Os ultimos capitulos descreveram alguns aspectos de projeto de AUVs e ROVs, e alguns obsta-
culos técnicos, que diferem muito daqueles encontrados em ambientes aéreos. Apresentaram ainda
os dois prototipos de AUV do LIRMM e uma visao geral das linhas de pesquisa no assunto. Em
seguida, foi descrito o modelamento matemaético de veiculos auténomos submarinos e a aplicagao
de um método de controle por agdes reflexas em evitamento de obstaculos e no seguimento de uma
tubulagao submarina.

O método descrito estd em fase de implementacao através da instalacdo de um sonar de per-
filamento no AUV TAIPAN II. Primeiros resultados experimentais estarao disponiveis em breve.
Esta sendo estudada ainda a integracao do método das zonas deforméveis com o controle em modo
deslizante para seguimento de tubulacoes, procurando assim resolver algumas limitacoes da lei de
controle aqui apresentada.
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Parte 11

Modelamento e Simulacao de um
Veiculo Aéreo Auténomo
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CAPITULO 0

A Robodtica Aérea

6.1 Contextualizacao

A robotica aérea é foco de intensa pesquisa ja ha varios anos. Intimeros trabalhos sdo realiza-
dos atualmente utilizando veiculos de asa fixa, asa rotativa, dirigiveis (blimps) ou de estrutura
hibrida. O apelo dos veiculos aéreos nao-tripulados (UAVs) vem de sua grande flexibilidade de
movimentacao e portanto de suas vastas aplicacoes em potencial. Exemplos sao mostrados na
Figura 6.1.

A robotica aérea integra diversos ramos da engenharia, que vao desde o projeto de estruturas
mecanicas até a visao computacional, passando por modelamento dindmico, controle, e sistemas
multi-agentes. Uma descricao da aplicagao de servo-controle visual em um helicoptero autéonomo
¢ encontrada em [Chriette, Hamel e Mahony 2001], incluindo consideragoes sobre o efeito da colo-
cacao da camera. [Tweddle et al. 2005] também emprega a visdo computacional, desta vez em um
veiculo de asa fixa. [Kim e Shim 2003| e [Fregene, Lai e Wang| propoem arquiteturas de controle
para navegacdo de UAVs. Descri¢oes da instrumentacao de helimodelos para véo auténomo sao
encontradas em |[Roberts, Corke e Buskey 2003] [Nieuwstadt e Morris 1995] [Gavrilets et al.|.

A crescente disponibilidade de recursos computacionais de alto desempenho e os avangos em
tecnologias de transmissdao de dados e posicionamento global tém baixado o custo de UAVs, ao
mesmo tempo em que permitem o desenvolvimento de veiculos mais confiaveis e versateis. Assim,

41
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(a) Yamaha R-50 - Carnegie Mellon University (b) Dirigivel autéonomo - Instituto Superior
Técnico - Lisboa

Figura 6.1: UAVs de pesquisa

aplicagoes praticas comecam a se revelar.

Hoje ja se encontram UAVs comerciais de asa rotativa e asa fixa direcionados a aplicacoes
militares, policiais, comerciais e cientificas. A figura 6.2 mostra dois exemplos de UAVs de asa
rotativa disponiveis comercialmente. O AHMM1 da Nascent Technology Corporation ' é baseado
em um helimodelo Xcell-90. Este veiculo é capaz de realizar manobras acrobaticas e é recomendado
para diversas aplicagbes em pesquisa, vigilancia urbana, instalacao de sensores, inspegao, busca e
resgate e monitoramento de instalagdes de extracao de petrdleo, por exemplo. Diversas instituigoes
o empregam em seus trabalhos de pesquisa, tais como o MIT e a Lockheed-Martin. O veiculo da
Tactical Aerospace Group ? é fornecido com diversas configuracdes de acordo com sua aplicacdo,
seja militar, policial ou para exploracao de ambientes indspitos como vulcoes ou regioes polares.

No entanto, os maiores clientes da robotica aérea atualmente sdo as forgas armadas norte-
americanas. Dois exemplos de veiculos aéreos autonomos ja largamente utilizados com propdsitos
militares sao mostrados na Figura 6.3.

Construido pela Northropp-Grumman e empregado desde 2001 pelas forgas armadas america-
nas, o UAV Global Hawk RQ-4A voa a altitudes de 65.000 pés durante 35 horas. Pode fornecer
imagens de video de alta resolucao de uma &4rea do tamanho da Inglaterra em menos de 24 horas.
O veiculo MQ-1 Predator, produzido pela General Atomics, ja vem sendo utilizado desde 1995 em
missoes de vigilancia e reconhecimento e, posteriormente, de ataque ao solo.

! www.nascent-tech.com
2www.tacticalaerospacegroup.com
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4
(a) Nascent Technology Corporation UAV (b) Tactical Aerospace Group UAV

Figura 6.2: UAVs Comerciais

(a) Predator MQ-1 (b) Global Hawk RQ-4A

Figura 6.3: UAVs Militares

6.2 O projeto Carcarah

Os primeiros passos no campo de roboética aérea na Universidade de Brasilia foram dados por
[Bo e Miranda 2004]. Como projeto de final de curso, estes dois alunos conceberam uma plataforma
experimental para teste com um helicoptero em escala reduzida. O modelo utilizado entdo era um
pequeno helicoptero de acionamento elétrico. A plataforma permitia a movimentacdo do modelo
em seus trés angulos de Euler: rolagem, cabeceio e guinada. O deslocamento angular do helicoptero
era medido por meio de potencidémetros. Foi elaborada ainda uma arquitetura de controle para o
helicéptero, utilizando um PC e microcontroladores. Realizou-se a identificacdo do sistema para
obtencao de um modelo dinamico.

Ao final, podia-se controlar através de controladores PID a atitude do helicoptero sobre a
plataforma em seus trés graus de liberdade, mesmo quando submetido a perturbagdes atmosféricas,
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Figura 6.4: Primeira Plataforma Experimental

representadas por um ventilador. Este trabalho é considerado hoje como a primeira etapa do
projeto Carcarah. A Figura 6.4 mostra o pequeno helimodelo de atuagao elétrica montado sobre
a primeira plataforma experimental.

A primeira plataforma experimental com o helimodelo de atuacao elétrica foi importante para o
estudo do controle de helicopteros em escala reduzida. No entanto, devido & pequena capacidade de
carga do helimodelo e a sua fragilidade, o prosseguimento do projeto de um helimodelo auténomo
exigiu a utilizacao de um veiculo mais robusto.

A Figura 6.5 mostra o helimodelo radiocontrolado Raptor 30, desenvolvido pela empresa Thun-
der Tiger. Apesar de dimensdes reduzidas (tem diametro de rotor de apenas 1,30m), ja tem algu-
mas caracteristicas que o tornam bem mais robusto que o primeiro modelo utilizado, de atuacao
elétrica.

O Raptor 30 emprega um motor de combustao interna 2-tempos, e permite o comando do
passo coletivo das pas dos rotores principal e de cduda. Helimodelos como o Raptor 30 possuem
altissima relacdo empuxo-peso. Aliado ainda a efeitos de escala, este fato os torna excepcionalmente
ageis, em relacdo a helicopteros em tamanho real [Gavrilets, Mettler e Feron]. A possibilidade de
comandar angulos negativos para o passo coletivo do rotor principal capacita ainda o veiculo a
voar de cabeca para baixo e a realizar todo tipo de manobras acrobaticas, quando nas maos de um
operador experiente.

Essencialmente, estas caracteristicas do Raptor 30 lhe dao maior capacidade de carga. Ele
podera assim ser equipado com uma arquitetura de controle, consistindo de um enlace por radio-
frequéncia para comunicagao com um operador em terra, um sistema de navegagao inercial (INS)
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Figura 6.5: O Helimodelo Raptor 30

associado a um sistema GPS para estimacdo de posicao e atitude e um processador central, bem
como outros equipamentos para aplicacoes especificas. Este hardware embarcado é o que permitira
ao veiculo se tornar autdénomo.

Dentro do projeto Carcarah, realizam-se ainda trabalhos no sentido de se construir um sistema
de navegagao inercial (INS), baseado na fusao de dados de girdmetros, acelerometros e um receptor
GPS. Isto constitui um esforco consideravel, visto que em situagoes de vdo pairado ou para pequenos
deslocamentos, a estimacao dos estados do helicoptero pode ser um desafio maior que seu proprio
controle. Em manobras de precisdo, como pouso e decolagem, pretende-se associar o sistema de
navegacao inercial com um sistema de controle servo-visual.

O helimodelo estd atualmente fixado & plataforma experimental, onde comecam-se a realizar
testes de controle dos atuadores com auxilio de um PC e uma série de microcontroladores. Por
seguranga, foi construido no laboratério uma grade de protegado, isolando o helicoptero. Outra
questao encontrada foi a producgao de fumaca pelo motor em um ambiente fechado. Isto é tratado
atualmente com um sistema de exaustao baseado em pequenos ventiladores e mangueiras, de forma

a direcionar a fumaca ao exterior do laboratorio.






CAPITULO [

Dinamica de V6o dos Helicopteros

7.1 Histoérico

A sustentacdo aerodindmica é um tema que vem sendo investigado héa varios séculos. No século
IV, os chineses produziam uma aeronave de brinquedo que se sustentava no ar por uma asa ro-
tativa. A renascenca trouxe mais um exemplo que foi bem difundido. O Helizpteron(Figura 7.1
(a)), concebido por Leonardo da Vinci (1452 - 1519), empregaria um elemento helicoidal para se
sustentar no ar. Este veiculo nunca foi construido devido a limitagdes tecnologicas que s6 foram
superadas séculos depois.

A primeira metade do século XX foi marcada por diversas tentativas de construcao de uma
aeronave de asa rotativa. Em 1922, o engenheiro espanhol Juan de La Cierva desenvolveu o
primeiro autogiro, cujo funcionamento é similar ao do helicoptero. Era um avido comum com uma
hélice horizontal, capaz de rotacionar com o vento, facilitando o controle do avido e permitindo
decolagem e aterrissagem verticais. Em 1937 foi fabricado o modelo dos alemaes Focke e Achgelis,
que chegaram aos primeiros recordes, com voos de mais de cem quilémetros de distancia.

A versao definitiva, no entanto, veio com Igor Sikorsky. Nascido na Rissia e naturalizado
americano, Sikorsky estudou e aperfeicoou modelos anteriores de helicopteros, produzindo em
1939 o primeiro helicoptero (Figura 7.1 (b)), como os conhecemos hoje. A patente do veiculo foi
obtida em 1943. A versatilidade da invencao ja era grande, pois apesar de ndo voar para tras como

47
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Figura 7.1: Aeronaves de asa rotativa

as maquinas atuais, esse helicoptero mudava de direcdo facilmente.

A Figura 7.1 (¢) mostra um helicoptero moderno, o SA330 Puma, produzido pela Eurocopter
France. Este ¢ um veiculo largamente utilizado hoje em dia, inclusive pela Marinha Brasileira.

7.2 Aerodinamica dos Helicépteros

A seguir serdo descritos os principios de funcionamento das aeronaves de asa rotativa. Inicialmente
serao introduzidos alguns conceitos a respeito da aerodindmica em uma asa, com o propo6sito de
explicar como a forca de sustentagao é gerada nos rotores do helicoptero. Serd descrita a fungdo de
alguns componentes de interesse do helicoptero, bem como os comandos do piloto. Os conceitos
apresentados aqui serdo empregados na se¢ao seguinte, referente ao modelamento matematico.

7.2.1 Aerodinamica de uma Asa

Na anélise aerodindmica de uma asa, ¢ comum definirmos o vento aparente como o movimento
relativo entre uma superficie de sustentacao e o ar. Define-se ainda o dngulo de ataque como o
angulo entre a corda da superficie de sustentacao e sua direcao de movimentacao em relagdo ao ar,

ou seja, o angulo entre a corda e o vento aparente.

As forgas aerodindmicas em uma asa tém dois componentes principais: a sustentagao (lift) e
o arrasto (drag). O arrasto é uma forca de resisténcia contra o movimento da asa, na dire¢ao
do vento aparente. A sustentagdo é a componente perpendicular ao vento aparente. Em geral,
busca-se maximizar a sustentacao e minimizar o arrasto.

A sustentagdo pode ser obtida de duas formas. Em primeiro lugar, em func¢ao de um angulo
de ataque positivo, o fluxo de ar é redirecionado para baixo, provocando uma forca de reagao
para cima. Assim, dentro de determinados limites, um aumento do adngulo de ataque acarreta um

aumento da forca de sustentacao.

A segunda forma de se obter sustentacdo ocorre em asas de perfil assimétrico, como aqueles
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Figura 7.2: Forcas na asa

encontrados em avioes e em alguns helicopteros. Asas com perfil assimétrico sdo projetadas de tal
forma que o fluxo de ar que passa por cima da asa tenha que percorrer um caminho maior do que
aquele que passa por baixo. Pelo principio de Bernoulli, esta diferenga de velocidade se traduz em
uma diferenca de pressao, que por sua vez gera a forga de sustentacgao.

Os conceitos de dngulo de ataque, vento aparente e as forcas atuantes na asa sao ilustrados na
Figura' 7.2.

Quando o ar deixa de fluir de forma laminar e passa a uma forma turbilhonar, ocorre o fenémeno
chamado de stall, ou perda de sustentacdo. Isto pode ser provocado pelo aumento excessivo do
angulo de ataque das pas ou ainda quando a velocidade relativa entre a asa e o ar se torna muito
baixa.

Em aeronaves de asa fixa, o stall ocorre apenas quando a velocidade longitudinal do veiculo é
muito baixa. Paradoxalmente, no helicoptero o fenémeno ocorre no rotor principal também quando
este se movimenta a velocidades muito elevadas.

Com o rotor em funcionamento, tem-se a todo instante uma pa chamada avanc¢ante e outra
recuante, devido a sua rotacdo. Quando o helicéptero se desloca horizontalmente para frente, a
velocidade relativa entre o ar e a pa € maior sobre a pa avancante que sobre a péa recuante. Assim,
a forca de sustentacao da pa avancante é maior. Se a velocidade do helicoptero é muito alta, a
velocidade relativa do ar & pa recuante se reduz de tal forma que a forca de sustentacdo sobre esta

pé pode ser insuficiente. O rotor entra em stall.

O stall nao é tao catastrofico no helicoptero quanto em avidoes, mas pode provocar acelera-
¢Oes angulares indesejadas que dificultam o controle do veiculo. O fendémeno é considerado no
modelamento matematico.

Yhttp: / /saltimbancos.no.sapo.pt/anguloataque.htm
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Figura 7.3: Componentes de Interesse de um Helimodelo

7.2.2 DinAmica de Voo

O elemento responsével por manter o helicoptero em voo é o rotor principal que, ao girar, redire-
ciona o ar para baixo e gera uma forca de reacao para cima. O fluxo descendente provocado pela
rotacdo do rotor principal é denominado fluzo induzido. A Figura? 7.4 ilustra a geracdo de uma
coluna de ar descendente pela rotagao do rotor principal.

O torque exercido pelo motor para rotagao do rotor principal produz uma reac¢ao no sentido
contrario, que leva o corpo do helicoptero a girar. O rotor de cauda foi concebido para cancelar este
torque de reacdo. A angulacdo das pas do rotor de cauda, ou passo coletivo, pode ser controlado
pelo piloto, controlando assim a guinada do veiculo.

A Figura 7.3 mostra o helimodelo Raptor 30, com alguns de seus componentes em destaque.
Além dos rotores, observa-se ainda a aleta vertical de cauda, o estabilizador horizontal e a barra
estabilizadora. A aleta vertical de cauda e o estabilizador horizontal sdo pequenas asas fixas a
cauda do veiculo com o proposito de estabilizar sua orientagao durante o vdo nivelado (level flight)
3

A barra estabilizadora ¢ um componente rotativo, montado sobre o mesmo eixo do rotor prin-
cipal, cuja funcdo é de auxiliar no controle de atitude do helicéptero. Este componente se torna
necessario em helimodelos devido a efeitos de escala que o deixam mais ageis em relacdo a seus
equivalentes em tamanho real [Gavrilets, Mettler e Feron]|.

O rotor principal, além de ser responsével pela sustentacao do helicoptero, é também o elemento
principal de controle do veiculo. O piloto pode comandar a angulagdo das pas de duas formas:
através do comando coletivo e do comando ciclico. O comando coletivo afeta a angulagao das pas
em todo o ciclo, sendo assim o mecanismo principal para controle da sustentacao do helicoptero.

O comando ciclico é obtido através de um sistema com um prato giratorio, ligado as péas através

http://www.jhelicoptero.com.br
3V6o nivelado, ou level flight, é definido como v60 em translagio horizontal para frente
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Figura 7.5: Prato Ciclico do Rotor Principal

de bielas, e um prato nao-giratoério, ligado a atuadores. Os atuadores modificam a inclinacao dos
pratos que, por sua vez, causam uma oscilacdo no angulo de ataque das pas a frequéncia de
um por revolugdo. Através do comando ciclico, o piloto é capaz de controlar a direcdo da forca
de sustentacao exercida pelo rotor principal, e portanto os angulos de rolagem e cabeceio do
helicoptero e suas aceleracoes longitudinal e lateral.

A Figura 7.5 ilustra como o comando da angulacao das pés é obtido através de um sistema de
pratos e bielas.

7.3 Modelamento Matematico

O helicoptero é um sistema fortemente acoplado e nao-linear. Para o pequeno helimodelo, efeitos de
escala aumentam em muito a agilidade, em relagao a seu equivalente em tamanho real. Isto aumenta
ainda mais a complexidade do modelamento matemaéatico. Como estratégia aqui, buscaram-se
enfatizar as caracteristicas mais determinantes da dindmica do veiculo, de forma a obter um modelo
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que reflita com fidelidade seu comportamento, sem se tornar excessivamente complexo.

Os trabalhos [Mettler, Tischler e Kanade 1999], [Gavrilets, Mettler e Feron|, [Vilchis et al. 2003|
e [Munziger 1998] descrevem procedimentos de modelamento e identificagao de helicopteros autono-
mos. Estes trabalhos foram realizados contando-se com um helicéptero plenamente instrumentado,
capaz de fornecer dados precisos de sua posicdo, orientacao e atitude. O helicoptero era mantido
em voo, radiocontrolado, e era submetido a diversas manobras com objetivo de capturar aspectos
especificos de sua dinamica.

O projeto Carcarah prevé o desenvolvimento de uma plataforma de navegacao inercial para o
veiculo, mas em seu estado atual, ndao se encontra ainda disponivel para realizacao de ensaios que
permitam a identificagdo dos parametros de um modelo dindmico completo.

Para o desenvolvimento do simulador aqui descrito, foi necessario basear-se em dados de um
veiculo auténomo ji bem estabelecido. Utilizou-se entdao como referéncia o veiculo X-Cell 60,
utilizado em [Gavrilets, Mettler e Feron|. O trabalho desenvolvido aqui devera fornecer as bases
para a posterior identificacdo do helicoptero Raptor 30 do projeto Carcarah, uma vez que este
esteja adequadamente instrumentado.

7.3.1 Equacoes de Movimento

O comportamento dindmico do helicoptero é derivado a partir das seis equagoes de corpo rigido.
Estas equagOes expressam cada aceleragao linear e angular como a soma das influéncias individuais
das aceleragoes de coriolis, gravitacionais e dos efeitos aerodinamicos.

U =vr —wq— gsinh + (Xpr + Xpys) /m

0 =wp —ur — gsingcost + (Y, + Yius + Yir + Yo5) /m
W =uq—uvp—gcospcost + (Zmr + Ztus + Znt) /m
p=qr(Iyy — I.2) /Ioe + (Lonr + Lug + Lty) [ Lua

q=pr (L — Iz) [LIyy + (M + Mpt) /1y

7 =pq (lox — Lyy) /L2 + (—Qe + Nyg + Ni) [La

A~ N~~~
S U s W N
O T o~ ~—

Aqui, as forcas e momentos atuantes no helicoptero sao organizados por componentes. A

notacao (),,, representa forcas e momentos do rotor principal; (),,., do rotor de cauda; ()fus, da

tro
fuselagem; ()vf, da aleta vertical da cauda; e (),, para o estabilizador horizontal. Q. é o torque
produzido pelo motor para compensar o torque aerodinamico das pas. w,v,w sdo as velocidades
lineares do veiculo no sistema de coordenadas local. p,q,r sao as velocidades angulares. Emprega-se

aqui a mesma convencao de coordenadas utilizada para o veiculo submarino TAIPAN (Figura 3.1).



7.3. Modelamento Matematico 53

7.3.2 O Rotor Principal

O célculo da forca de sustentacdo do rotor principal comeca pela determinacdo da chamada taza
de flurzo induzido A como funcao da velocidade do veiculo, velocidade do rotor e passo coletivo das
péas por um método iterativo proposto por |Padfield 1996].

Consideram-se as pés sem torcao, e ignoram-se os angulos de batimento. A influéncia dos
passos ciclicos e da taxa de rolagem sao de segunda ordem para regimes de voo com p < 0.15
|Gavrilets, Mettler e Feron| e também sao desprezados aqui.

Definem-se inicialmente a taza de avang¢o p do veiculo e a componente normal de fluro mu,

Ccomao:

_ \/(U - med)Q + (U - Uwind)2 )
o= OR ’
W — Wyind

Hz = T QR (7.8)

(7.7)

em que Uyind,Vwind € Wwind 520 as velocidades do vento no sistema de coordenadas local. R é o
raio e ) é a velocidade do rotor principal.

A taxa de fluxo Ag e o coeficiente de empuxo C sdo entdao dados por:

Xo = Cr
0= 5 5
277111 1% + ()\0 - ,uz)

Cao [, (1 i pe— o)
CT_2<00(3+2)+ 5 ) (7.10)

; (7.9)

Aqui, 0 = 2—% é a chamada taza de solidez.
s

Limita-se ainda o coeficiente de empuxo de forma empirica [Gavrilets, Mettler e Feron|, para

levar em conta stall das pés:

Tmaa:
Cpoe =~ (7.11)

T (QR)*7R’
Devido & dependéncia mitua entre as equagoes 7.9 e 7.10, e & dificuldade de se encontrar uma
solucao analitica, estas equacoes sao resolvidas de forma iterativa. Primeiramente, define-se uma

funcao zero como:

Cr

W, (7.].2)

go = Ao —

onde
A=p®+ (N0 — p2)?
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Utiliza~se como valor inicial o valor do fluxo induzido em vo6o pairado Ag = 0.033. Em seguida,
aplica-se o método de Newton:

Aoj 1 = Ao, + fihi(Ao,) (7.13)
e — — <90 > __ (nd AP -Cr)A (7.14)
’ dgo/dx, Xo=Ao, 20,32 + %A — Cr (12 — Ao,)

[Padfield 1996, pp. 123] sugere um valor constante para o coeficiente de taxa de convergéncia
fj = 0.6.

7.3.2.1 Batimento Vertical das Pas

A elasticidade das pas tem importancia fundamental nas caracteristicas de desempenho dos heli-
copteros. A variacdo ciclica dos angulos das pas do rotor provoca sua deflexdo vertical, em um
movimento oscilatéorio denominado batimento. O batimento das pas é o que fornece controle indi-
reto da direcao do empuxo e do torque do rotor principal, pois o piloto s6 controla diretamente os
angulos das pas. Assim, o batimento é responsavel primério pela manobrabilidade do helicoptero.

A Figura 7.6 ilustra a flexdo de uma péa de um rotor em funcionamento. A titulo de ilustracao,
a equagao 7.15 é uma expressao linearizada para a flexdo w(r,t), onde r é a distancia ao eixo de
rotagdo e t ¢ o tempo. Aqui, FI(r) é arigidez da pa, m(r) é a func¢ao de distribui¢ao de massa e  é
a velocidade do rotor. F'(r,t) representa a distribui¢ao radial da carga aerodinamica. Considera-se
que a carga aerodinamica atue perpendicularmente ao plano de rotacao do rotor.

0? 0*w 0*w 9 ow  Pw (B

Para fins praticos, no entanto, o modelamento dos efeitos de aeroelasticidade do rotor principal
é feito através de uma simplificagao denominada aprozimagio da mola central. Considera-se que
os efeitos de articulagao e flexibilidade da pa se concentram em uma mola localizada no eixo do
rotor, e a pa é considerada rigida, Figura 7.7.

Baseado nesta aproximagao, o 4ngulo de batimento 3 do rotor principal é expresso como uma
série de Fourier do angulo de rotagao das pas 1, com apenas os primeiros trés coeficientes. A Figura
7.8 ilustra os componentes de flexao das pés do rotor: o coletivo, o componente longitudinal ciclico
e o lateral ciclico.

B(¥) = ao + a1 cosyp + by siny (7.16)

A frequéncia natural ndo-amortecida do batimento é aproximadamente igual & velocidade do rotor
Qpr, € a taxa de amortecimento é aproximada por /8, onde « é o numero de Lock das pas sendo
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Figura 7.6: Flexao de uma pa do rotor - [Padfield 1996]

consideradas (rotor principal e barra estabilizadora). O numero de Lock representa a razao entre

as forgas aerodinamicas e as forgas inerciais:

N = peaR’ (7.17)
Is
Baseando-se em identifica¢ao por resposta em frequéncia, trabalhos passados [Gavrilets, Mettler e Feron]|,
[Munziger 1998] mostraram que a dinamica de batimento do rotor principal e da barra estabili-
zadora pode ser representada com auxilio de apenas duas varidveis de estado. Afirma-se que a
dindmica de batimento das pas é fortemente acoplada com a rotacao do helicoptero, levando a
fortes caracteristicas de segunda ordem. A dindmica de batimento lateral e longitudinal é repre-
sentada pelas seguintes equagoes de primeira ordem:

. b1 1 6b1 UV — Vwind B(s
b=—-—p— —— — lat §, . 7.18
p Te TeOWy SR + Te lat ( )

) ar 1 (061U — Uying 001 W — Wyind As,
a1 on 5, 7.19
¢=-q TEJ%@(aH OR | om. QR ) . (7.19)

onde Bg,,, e A, ~sao os ganhos lateral e longitudinal entre os comandos ciclicos e os angulos de
batimento; 04t € djon, S0 08 comandos ciclicos; .y, vy € Wy, 880 as componentes da velocidade do
vento ao longo dos eixos X, Y e Z do helicoptero. 7. é a constante de tempo efetiva da combinagao
rotor principal + barra estabilizadora, dada por:

1
0 ~o1 (7.20)

Te = ~
¢ ’beer

Em [Gavrilets, Mettler e Feron|, é afirmado que Bj,,, e As,, dependem da velocidade do rotor,
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Figura 7.7: Modelo da Mola Central - [Padfield 1996]

e foram aproximadas como:

2
Bs,, = Bs.," < ) [rad/rad]; (7.21)

Qnom

2
Agyn = BET ( ) [rad/rad]. (7.22)

Qnom

O batimento provocado pela translagao do veiculo é descrito pelas derivadas da;/0u e Oby /Op;.
Um valor tedrico para day/dp é

Oay 4001
— =2K - A 7.23
aﬂ I ( 3 0> ) ( )

em que se introduziu um fator de escala K, = 0.2, verificado experimentalmente em |Gavrilets, Mettler e Feron]|,

para levar em conta a influéncia da barra estabilizadora. O fator de escala significa que a barra

estabilizadora reduz a influéncia da velocidade longitudinal sobre o batimento por um fator de 5.

Pela simetria do rotor, e pela convencao de sistema de coordenadas, conclui-se que as derivadas

lateral e longitudinal sao iguais em magnitude e de sinal oposto:
(%1 . 8CL1

= .24
8/»1'11 a/-L ( ! )

Uma velocidade positiva no eixo-Z do veiculo provoca maior sustentacao na pa avancante.
Este efeito é representado pelo termo da;/dpu,. Em [Gavrilets, Mettler e Feron| é proposta uma
expressao para esta derivada, onde se utiliza o mesmo fator de escala K, para levar em conta o

efeito da barra estabilizadora:
day 162

— ~K,——si . 7.25
8uz “8 ‘,U/‘ 4 aO_SZgn(M) ( )
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Figura 7.8: Componentes de flexao das pés do rotor - [Padfield 1996]

7.3.2.2 Forgas e o Torque do Rotor Principal

As forgas do rotor principal dependem do empuxo total, direcionado pelos dngulos de batimento
das pas. Para pequenos angulos, pode-se utilizar uma aproximacao linear, como a seguir.

Xomr = =Ty sinay = =Tyraq, (7'26)
Yir = T sinby = Tipyby, (727)
Zmr = =Ty cos ay cos by = —Topy. (7.28)

O torque do rotor principal pode ser aproximado como a soma do torque induzido e o torque
provocado pelo arrasto aerodinamico das pas [Padfield 1996].
oo @ Cowpy T 2
p(QR)?TR3 8 3
onde Cq ¢é o coeficiente de torque, Cp, é o coeficiente de arrasto da pa do rotor principal. Assim,
o torque produzido pelo rotor principal em torno do eixo-Z do helicoptero é dado por:

), (7.29)

- CT(/\O - ,uz) + (1 +

er - CQP(QR)2WR3 (7.30)
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7.3.3 O Rotor de Cauda

[Gavrilets, Mettler e Feron| lineariza as expressoes de fluxo induzido do rotor de cauda em diversas
velocidades axiais, em torno de uma situacio de equilibrio 4 :

CFy = S Gl i = 0,577 (7.31)

ot = 2 () iz = 0,017 (732

yir — _Cﬁy ftPQtr:;trWRtQT; (7.33)

Y, ==Cf, ftp(Qtr};;T)2ﬂRt2’”; (7.34)

em que f; = 1.0— %f]% ¢ o fator de bloqueio da aleta vertical, como proposto por [Padfield 1996,

pp-142]. A forga lateral do rotor de cauda é calculada a partir dos coeficientes encontrados:
Y; = mY:;t:(Sr + mYJTu?’QtTRtT. (735)

A velocidade do rotor de cauda é relacionada com a velocidade do rotor principal através de uma
reducao por engrenagens ny,:
Qi = 14 Qi (736)

Para levar em conta stall das pas e outras perdas viscosas, a forca do rotor de cauda é limitada:

erwraw = ftcérmamp(QtrRtr)%TRfr; (737)
’Y%T‘ S erLrax' (738)

Os torques de guinada e rolagem provocados pela forca do rotor de cauda em relagdo ao centro
de massa do veiculo sao dados por:

Ny = =Yiliys (739)
Ltr = Y;frhtr- (740)

7.3.4 Forcas e Momentos da Aleta Vertical

A forga lateral da aleta vertical é aproximada por [Padfield 1996:

Yor = —0.5pS5,¢ (C}jang + |va|> Uy, (7.41)

“condigao de equilibrio: %e = 0
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em que S, ¢ a drea da aleta vertical, CZi ¢ a inclinagdo de sua curva de sustentacdo, VY =

Vg - ua + Wy - wy € a velocidade axial no eixo do rotor de cauda. v,y ¢ a velocidade lateral em
relacao ao ar no local da aleta vertical, wy, é a velocidade vertical:

Uyf = Vg — 5ffngtT — lyr (7.42)
Wi = Wq + lirq — K)\Vipr (743)

Nesta relagao, Vi, ¢ a velocidade induzida pelo rotor de cauda, r é a taxa de guinada, Ef]} é a
fracao da area da aleta vertical exposta & velocidade induzida do rotor de cauda. ;. € a distancia
vertical entre o centro de massa e o eixo do rotor de cauda, considerada como aproximadamente a
mesma, que a distancia vertical do centro de massa até o centro de pressao da aleta vertical. Vj,,,
¢é a velocidade induzida do rotor principal, K é fator de intensidade da regidao de fluxo induzido
(wake intensity).

Para levar em conta stall da aleta vertical |Gavrilets, Mettler e Feron|, o valor absoluto da
forca lateral da aleta vertical é limitado pela expressao:

Yol < 0.508,s (V) 402 ) (7.44)

A forga lateral da aleta vertical cria um momento de guinada e de rolagem devido aos desloca-
mentos em relacao ao centro de massa do helicoptero:

Nyj = =Yyl (7.45)
Luys = Yyphiy. (7.46)

7.3.5 Forgas e Momentos do Estabilizador Horizontal

O estabilizador horizontal produz sustentacdo e um momento estabilizador de cabeceio em torno
do centro de massa do helicoptero. A forca exercida pelo estabilizador horizontal é calculado de
forma semelhante & forca da aleta vertical. A velocidade vertical efetiva no local do estabilizador
horizontal é determinada por:

Wht = Wq + Iptq — K\ Vi (7.47)

Utiliza-se o mesmo valor do fator de intensidade da regiao de fluxo induzido K. Em seguida,
a forga vertical gerada pelo estabilizador é calculada de acordo com:

th = 05P5ht <CZZ |ua| Wht + |’wht| ’wht> s (748)

em que Sy € a area do estabilizador horizontal, Cﬁi = 3.0 é a inclinagado da curva de sustentagao.
Para levar em conta stall do estabilizador horizontal, o valor absoluto de sua forca-7Z é limitada
por:

| Znt| < 0.5pSps (ul + wiy) - (7.49)
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O momento de cabeceio devido ao deslocamento [y do estabilizador horizontal em relacao ao

centro de massa ¢ dado por:
Mps = Znelpy. (7.50)

7.3.6 Forgas da Fuselagem

Em véo pairado, o fluxo do rotor principal é desviado como consequéncia de velocidades longitu-
dinais e latitudinais. Este desvio cria uma forca de oposicdo ao movimento. As forcas de arrasto
provocadas pela fuselagem neste regime de voo sao expressas por [Padfield 1996]:

Xfus - Sfusfpvzgnr Vu (7'51)
Yius = Sf“S Vit (7.52)

Sg{us e Sgus

onde sao as areas efetivas de arrasto da fuselagem em X e Y.

Quando a velocidade do helicoptero em X é maior que velocidade induzida pelo rotor, o arrasto
aerodinamico da fuselagem pode ser modelado como o arrasto de uma superficie plana exposta a
pressdo dindmica. As perturbagoes as forcas da fuselagem sdo expressas como:

X oy = S0 L SPU2 g (7.53)
Yius = S us1 UZU” (7.54)

em que U, é a velocidade em relagao ao ar em voo pairado.

A partir das equagOes acima, as forcas da fuselagem podem ser aproximadas por:

7.55
7.56
7.57
7.58

Voo = \/UZ + Ug + (wa + V%mr)Qy
Xtus = —0.5p51% 1, Vi,
Yius = —0.5pS1 "0, Voo,

)
)
)
qus = —05P5£us (wa + ‘/zmr) Vom )

(
(
(
(

Sg]:usj S@jjus e Sgus

em que sao as velocidades efetivas de arrasto frontal, lateral e vertical da

fuselagem. u,, v, € w, sd0 as velocidades do centro de pressao da fuselagem em relagao ao ar.



CAPITULO 8

Desenvolvimento de um Simulador de
Helimodelo

Neste capitulo é apresentado um simulador interativo de helimodelo desenvolvido em ambiente
Visual C++, a partir das relagoes expostas no capitulo 7.

Buscou-se o desenvolvimento de um simulador com elevado realismo grafico, cujas imagens pu-
dessem ser utilizadas em aplicagoes de visao computacional. Para isto, utilizou-se o OpenGL, uma
biblioteca de recursos graficos que permite a criagao de programas interativos que produzem ima-
gens tridimensionais. Para revestir as superficies do simulador foram utilizadas imagens (bitmaps)
reais dos materiais, capturados com um camera digital. Esta técnica, suportada pelo OpenGL, é
denominada texture mapping. Em [Shreiner et al.] é descrita a estrutura geral de programas que
utilizam OpenGL, além de ser dado um guia bem abrangente sobre a criagdo destes programas.

O modelo dinamico do helicoptero é calculado de forma modular. As forgas de cada subsistema
do helicoptero sao calculadas independentemente, e sao introduzidas nas equagoes de Newton-FEuler,
que descrevem o movimento de corpos rigidos. A Figura 8.1 mostra os diferentes subsistemas do
veiculo e como estes estao relacionados.

O simulador é capaz de exportar os dados da simulagao na forma de um arquivo .m, que pode
ser visualizado em MatLab. Isto permite a posterior manipulacao e andlise dos dados.

A integracdo do modelo dinamico é feita pelo método Runge-Kutta de ja Ordem com passo
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flight
control inertial translational atmospheric
system velocities u, v, w motion
- . . ) X
> force U+(Wq-v)+gsin®= - Y
» summation | o, A =
> = . Y =
>¢< ] X = Xg e 'y .
> M,
main rotor " _ _Z_
M,
» /%% <t gravity
tail rotor components
Euler angles
- P 6,9, ¥
fuselage A
inertial rotational
velocities p, q, r ‘
> Zi Sl ; moment . .
— 11 > summation | g} 1 p- (Iyy -Lyar-l,(r+pq)=L >
empennage 1 L=l 4. 4
= A . A
o !yy Q... =M
. atmospheric
o m& Lyt =N motion
powerplant/ -t
transmission

Figura 8.1: Interagoes entre subsistemas no simulador - [Padfield 1996]

constante de 10 ms. Este método fornece precisao adequada em muitos casos, o que justifica sua
grande popularidade. Uma descricao do método Runge-Kutta de 4a Ordem é fornecida no apéndice

C.

8.1 O Ambiente de Simulacao

A Figura 8.2 mostra o simulador em execucdo. O ambiente é dividido em trés vistas. Na vista
principal, & esquerda, o usuario pode alternar entre diversos pontos de vista diferentes, incluindo
a vista do operador e a vista da cabine do helicoptero. A vista principal também traz informagoes
a respeito da posicao e orientacao do veiculo, velocidade do vento e o modo de controle ativado
naquele instante. Caso o modo de gravagdo em arquivo esteja ativado, o usuario é informado
através de uma mensagem no centro da tela.

Duas vistas secundarias sao mostradas a direita. No canto inferior direito é mostrado o helicop-

tero em perspectiva. A vista do canto superior direito representa as imagens que seriam fornecidas
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Figura 8.2: Simulador

por uma camera instalada no helicoptero, apontando para baixo. Estas seriam as imagens utiliza-
das em aplicagoes de controle do veiculo por visao computacional.

Com o simulador em funcionamento, o usuério fornecer instrugdes de alto nivel como

e "Volte para a base";

e "Va para a posi¢ao (zo, %o, 20,)";

e "Realize uma trajetéria circular'"ou

e '""pouse".

Pode ainda controlar o helicéptero em diversos niveis de uma hierarquia de controle. Pode
modificar diretamente a referéncia de atitude (¢4, 04,14) ou a referéncia de velocidade (ug,vg), ou
pode controlar diretamente a angulagdao dos servos.
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Isto permite observar a dificuldade que um operador inexperiente encontra ao tentar controlar o
veiculo, e mostra como isto é facilitado pela insercao de controladores de estabilizacao e comandos
de alto nivel.

8.1.1 Perturbacoes Atmosféricas

O vento é modelado como um filtro passa-faixa com ganho programavel tendo como entrada u(t) um
gerador de nimeros aleatdrios. A seguir é mostrado o modelo em espaco de estados da velocidade
do vento em uma direcao.

-u(t) (8.1)

y:[K-wZ 0]-[“] (8.2)

A escolha da frequéncia natural ndo amortecida como w, = 1,5 e o coeficiente de amortecimento
como ¢ = 5-1079 fara com que o vento seja predominantemente senoidal de frequéncia 1 rad/s,
como mostrado pelo diagrama de Bode na Figura 8.3.

A influéncia do vento é inserida no simulador durante a etapa de calculo das forcas e tor-
ques individuais atuantes nos componentes do helicoptero. No célculo destes esforcos, refere-se a
velocidade do vento em relacao ao sistema de coordenadas do veiculo como Uyind, Vwind € Wwind-

8.1.2 Simplificacoes e Comentarios

Em seu atual estégio de desenvolvimento, considera-se o rotor principal a velocidade constante. As-
sim, o controle da forca de sustentacao é feito apenas através do coletivo das pas. Esta simplificacdo
¢é razoavel para uma grande gama de regimes de operacao, dado que em situacoes reais, busca-se
manter a velocidade do rotor constante durante todo o tempo, a menos de manobras acrobéticas.
Este fato, no entanto, impede a observacao do fendomeno de auto-rotagao, ou windmilling.

O simulador nao emprega um modelo para o sistema de navegacao inercial. Assim, nao sao
levadas em conta as incertezas sobre a posicao e atitude do helicoptero, inerentes ao sistema de
medicao.

No veiculo real, a estimacado de posicao seréd feita pela fusdao de dados de uma unidade de
navegacao inercial, baseada em giroscopios e acelerometros, e um receptor GPS. O sistema de GPS
s6 serd capaz de fornecer uma estimativa de posicao com um erro de trés metros. Futuramente,
o simulador deverd ser empregado para investigar a influéncia desta incerteza de medig¢ao sobre o
desempenho dos controladores.
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Bode Diagrams
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Figura 8.3: Diagrama de Bode das perturbagoes atmosféricas

A incerteza provocada pelo sistema de navegacao inercial sobre a posicao e atitude do veiculo
¢é fato motivador para a utilizacdo de servo-controle visual durante a realizacdo de manobras de
precisdao, como por exemplo o pouso. Nestas situacoes, o controle seria feito a partir do proces-
samento imagens provenientes de uma camera instalada no veiculo. Inicialmente, o sistema de
servo-controle visual poderd ser desenvolvido e testado no simulador, antes de implementado no
veiculo real.

8.2 Estratégias de Controle

Nos trabalhos [Kim e Shim 2003] e |Fregene, Lai e Wang| sdo propostas estruturas hierarquicas de
controle para helicopteros auténomos. No topo da hierarquia estd o comando de alto-nivel, que se
comunica com o nivel seguinte, que é o planejador de trajetorias. A partir da referéncia gerada
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pelo planejador de trajetérias, calcula-se a atitude desejada do veiculo. A referéncia de atitude é
enviada a uma camada de estabilizacao de angulos de Euler.

No simulador foi implementada uma estrutura de controle semelhante para o seguimento de
trajetorias pré-definidas, onde um nivel superior gera as referéncias de posicao e velocidade. Estas
referéncias sao enviadas por sua vez a um controlador que gera referéncias em angulos de Euler.
Estes angulos sao finalmente enviados ao nivel mais baixo, que estabiliza atitude do helicoptero

nas referéncias geradas.

8.2.1 Estabilizacao de Atitude e Altitude

A estabilizacdo dos angulos de Euler do veiculo é feita através de controladores PID simples, tendo
como entrada os erros referentes a atitude desejada, e como saida os angulos de atuacao dos servos
que comandam o passo ciclico do rotor principal e o passo coletivo do rotor de cauda.

Sion(t) = Kppeg + Kqpcp + Kig / eqdt; (8.3)
5lat(t) = Kp’¢e¢ + Kd,¢>€'¢ + Ki’¢/6¢dt; (8.4)
5tail(t) = Kp7¢e¢ + Kdﬂ/,e;/) + Kiw / e¢dt. (8.5)

es = dalt) — H(2); (8.6)
e = a(t) — O(2); (8.7)
ey = alt) — (1). (8.8)

A altitude do helicoptero também é controlada com um controlador PID, tendo como saida o
passo ciclico do rotor principal.

deol(t) = Kp ze, + Kq €, + K, / e.dt; (8.9)
e, = zq(t) — z(t). (8.10)

A Figura 8.4 mostra o bom desempenho do controlador com variagoes em degrau das referén-
cias de guinada, cabeceio e rolagem individualmente enquanto as outras sdo mantidas em zero,
e também da referéncia de altitude. O helicoptero é capaz de seguir as referéncias sem erro em
regime, com tempos de subida da ordem de trés segundos e pequenos sobrepassos.



8.2. Estratégias de Controle 67

Angulo de Rolagem Angulo de Cabeceio

0.1

0.3 T
025 a 0.051 o
P
02 / R 4 ot \
g 015 g-0.05F
£ 8
g 8
g 5
S oir 8 01
0.051 -0.15
\
0 1 02 > — e e
-0.05 v . -0.25 v L
60 65 70 75 80 85 90 50 56 60 65 70 75
Tempo [s] Tempo [s]
(a) (b)
Angulo de Guinada Altitude
1 T T T 6.4 T T
08l | 6.2 =
pe—prT—R ) S A T e T SRS
\ 6
0.6 \
| 58 /
T 04 | _ /
E- \ £ /
] )
3 \\ §ss /
302 ¥ . < /
\ 5.4 / 1
0 e 1 /
\ #% 52 |
\ /
\ Pl /
A
-0.2 5 S
04 i i i 48 i | i i i
78 80 82 84 86 88 90 92 26 28 30 32 34 36 38 40 42 44 46
Tempo [s] Tempo [s]
(c) (d)

Figura 8.4: Respostas a degrau - Estabilizacao de Atitude e Altitude

8.2.2 Controle de Velocidade

A regulacao de velocidade é feita também através de controladores PID, tendo como entrada os
erros em velocidade e como saida os angulos 04 e ¢4, que por sua vez sao fornecidos ao controlador
de atitudes. A Figura 8.5 mostra a estrutura hierarquica utilizada para controle de velocidades.

t
0, = KILU s ey + Kd,u cey + Ki,u/ ey dt; (8.11)
to

t
$pa=—Kpy-ey— Kgp-€, — KZ-’U/ eypdt. (8.12)
to
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Comandos do Usuario
. I O P ST g
Estabilizagao de
PID ‘ PID Velocidade
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Estabilizacao de Atitude &
FID FID PID 1 FID Altitude
'5.:.'.::'3 5@3 5&1: 5&?:’!
Diramica do Helicoptero
Figura 8.5: Estrutura Hierdrquica para Controle de Velocidade
€y = U — Ug; (8.13)
€y =V — Ug. (8.14)

A Figura 8.6 mostra a resposta do helicoptero a uma variacao em degrau de 5 m/s na referéncia
de velocidade longitudinal. Na Figura 8.6 (a) observa-se como o angulo de cabeceio do helicoptero
é regulado para estabilizar o veiculo & velocidade desejada. A evolucao da velocidade é observada
na Figura 8.6 (b).

De forma semelhante, a Figura 8.7 mostra a resposta do helicoptero a uma variagdo em degrau
de 5 m/s na referéncia de velocidade lateral. A evolucao do angulo de rolagem para estabilizar o
veiculo & velocidade lateral desejada é observada na Figura 8.7 (a).

As referéncias foram seguidas sem erro em regime, com tempos de subida da ordem de sete
segundos. As respostas do controle de velocidade dependem do desempenho do controlador de
atitude, que neste caso se mostrou rapido suficiente. Mais uma vez, as constantes do controlador
foram ajustadas por tentativa e erro.
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Figura 8.6: Respostas a degrau - Controle de Velocidade Longitudinal
8.2.3 Controle de Trajetoéria

O nivel superior da hierarquia de controle para acompanhamento de trajetérias, mostrada na
Figura 8.8, consiste da geracao de uma referéncia mével de posicao e orientagao:

Xa(t) = | za(t) ya(t) za(t) a(t) |- (8.15)
Em funcgao da referéncia moével, definem-se os erros de seguimento em altitude e orientagao:

e(t) = za(t) — z(); (8.16)
ep(t) = Ya(t) —¥(1), (8.17)

e os erros de seguimento no plano XY:

ex(t) = (xa(t) — x(t)) cos b + (ya(t) — y(t)) sin1h; (8.18)
— x(t)) sinty + (ya(t) — y(t)) cos 1. (8.19)

Aqui, e,(t) e ey(t) foram submetidos a uma rotagao em 1 de forma que estejam representados em
relacao ao helicoptero. Suas derivadas no tempo sao dadas por:

€(t) = (Fa(t) — &(t)) cosyp — (wa(t) — =(t)) sin g +
(4a(t) — 9(1)) sin b + (ya(t) — y(t)) cos pi); (8.20)

€y(t) = —(24(t) — &(t)) siny — (xq(t) — x(t)) cos Pap +
(4a(t) — 9(1)) cos b — (ya(t) — y(t)) sin ). (8.21)
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Figura 8.7: Respostas a degrau - Controle de Velocidade Lateral

Os erros de seguimento sao fornecidos como entrada para controladores PID, que tém como

saida os angulos de Euler desejados:

t

0a(t) = Ko - a(t) + Ko - ét) + Kio - / e (t)dt; (8.22)
to
t

(Z)d(t) = Kp7y . 6y(t) + Kd’y . éy(t) + Ki,y . ey(t)dt. (8.23)
to

Os valores desejados dos angulos de Euler e de altitude sao utilizados como entrada para os
controladores PID do nivel inferior da hierarquia.

A Figura 8.9 (a) mostra o seguimento de uma trajetoria circular, parametrizada em 100 segun-
dos. A Figura 8.9 (b) mostra o seguimento de uma trajetoria quadrada, parametrizada em 200
segundos. Em ambos os casos, o veiculo parte do repouso e mantém orientacao constante.
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cAPiTULO 9

Conclusao da Parte 11

Everybody’s simulation model is guilty until proven innocent.

Todo modelo de simulac¢ao é culpado até que se prove o contrario. Esta afirmacao reflete o fato de
que qualquer simulador ou qualquer modelo dindmico deve ser submetido a validacao experimental
antes que seus resultados possam ser considerados confidveis. Deste ponto de vista, o modelo de
simulacgao descrito no presente trabalho sera "culpado"até que UAV do projeto Carcarah esteja
em um estagio de desenvolvimento que permita a coleta de dados a respeito de seu desempenho
dindmico. Nao obstante, o simulador ji permite boa anélise do comportamento dindmico de um
helicoptero em escala reduzida e ja pode ser utilizado para o desenvolvimento de leis de controle,
planejamento e otimizacao de trajetorias.

Estudos preliminares sobre a identificagdo do modelo dindmico do UAV poderao ser conduzidos
diretamente no simulador. Posteriormente, isto possibilitara a sintese de controladores baseados
no modelo dindmico nao-linear. Considera-se a implementacao de técnicas de controle robuso, tais
como o modo deslizante (SMC), para levar em conta imperfei¢es no modelamento e variagoes nos
parametros.

!Thomas H. Lawrence ao 507 Forum Anual da American Helicopter Society, Washington, 1994 - Fonte :
[Padfield 1996]
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Desenvolvimentos futuros deverdo incluir ainda a introducao da dinamica do sistema de nave-
gagao inercial (INS) e do GPS, para investigacao de seus efeitos no desempenho dos controladores
do helicoptero. Os erros de estimagao do sistema INS/GPS sdo ainda motivadores & implementa-
¢ao do servo-controle visual, principalmente em manobras de precisao, como o pouso. O realismo
grafico do simulador o torna adequado ao estudo da implementacao deste tipo de sistema.

Espera-se que o simulador desenvolvido aqui venha a ser ferramenta valiosa para o futuro
andamento do projeto Carcarah, servindo como plataforma de testes para qualquer sistema do
UAV, sem que o veiculo real seja comprometido.
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APENDICE A

Parametros do Modelo do TAIPAN 11

A.1 Parametros Geométricos

Tabela A.1: Parametros Geométricos

Parametro Valor Descrigao
r 0,1m raio
l 1,88 m comprimento
m 50,7 kg massa
Vi 0,0508 m?> volume

A.2 Parametros de Inércia

Os parametros de inércia do modelo do TAIPAN II foram calculados a partir de um modelo em
CAD.
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80 Capitulo A. Parametros do Modelo do TATPAN 11

Tabela A.2: Centro de Gravidade

Parametro Valor
To —0,3558 m
el 0,0007 m
zq 0,0175 m

Tabela A.3: Tensor de Inércia

Parametro Valor
J . 0,3034 Nms?
Iy 0,000 Nms?
I,. 0,000 Nms?
L, 10,9004 Nms?
I, 0,000 Nms?
1. 0,000 Nms?
I. 10,9004 Nms?
L., 0,000 Nms?
Ly 0,000 Nms?

A.3 Parametros HidrodinAmicos

Os parametros de massa adicionada foram calculados analiticamente, de acordo com a formulacao

para corpos elipsoidais proposta em [Fossen 1994].

A.4 Parametros de Amortecimento

Os valores dos coeficientes de amortecimento foram obtidos em experimentos em um tanque de
ensaios hidrodinamicos.

A.5 Peso e Empuxo



A.5. Peso e Empuxo
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Tabela A.4: Massa Adicionada

Parametro Valor
X4 —5,07 kg
Y —50,07 kg
Zi —50,07 kg
K, —0,3034 kgm?/rad
M, —18,01905 kgm?/rad
N; —18,01905 kgm?/rad

Tabela A.5: Coeficientes de Amortecimento

Parametro Valor
Xuu —4,0 kg/m
Yoo —350,0 kg/m
Zww —350,0 kg/m
Ky —2,0 kg m?/rad?
My, —200,0 kg m?/rad?
Ny, —200,0 kg m?/rad?
Zuw —40,7502 kg/m
Zug —37,3271 kg/rad
My 10,2801 kg
Myq —34,1917 kg m/rad
Yoo 40,7502 kg/m
Yur 37,3271 kg/rad
Nuy —10,2801 kg
Ny —34,1917 kg m/rad

Tabela A.6: Parametros Fisicos

Parametro ‘ Valor ‘ Descricao
0 1025 kg m? | Densidade da dgua do mar
g 9,81 m /s? Aceleragao da gravidade
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Tabela A.7: Peso e Empuxo

Parametro ‘ Valor ‘ Descricao
Ww 510,8067 N Peso
BB 497,3670 N | Empuxo

Tabela A.8: Centro de Empuxo

Parametro Valor
rB —0,3454 m
YB 0,0003 m

ZB 0,0031 m



APENDICE B

Parametros do Modelo do XCell-60

A seguir sao fornecidos os valores numéricos dos parametros do modelo do helicéptero XCell-60.

Utiliza-se a abreviagao c.g. para centro de gravidade, r.p. para rotor principal e r.c. para rotor de
cauda.

Tabela B.1: Parametros de Inércia

Parametro Valor Descrigao
m 8,2 kg Massa do Helicoptero
Iy 0,18 kg m? | Momento de Inércia de Rolagem
Iy 0,34 kg m? | Momento de Inércia de Cabeceio
I, 0,28 kg m? | Momento de Inércia de Guinada

83



84

Capitulo B. Parametros do Modelo do XCell-60

Tabela B.2: Parametros do Rotor Principal
Parametro Valor Descricao

Qrom 167 rad/sec velocidade nominal do r.p.

Kg 54 N m/rad | Rigidez torcional do eixo de fixa¢do do motor
R, 0,775 m Raio do r.p.

Crr 0,058 corda do r.p.

Ay 5,5 rad—? inclinacao da curva de sustentacao da pa do r.p.
Chy 0,024 coeficiente de arrasto da pa do r.p.

G 0,0055 coeficiente de empuxo maximo do r.p.
§lrim 0,1 rad offset do coletivo do r.p. para véo pairado
Ry 0,235 m distancia do r.p. acima do c.g.

Tabela B.3: Parametros da Dindmica de Batimento das Pés

Parametro

Valor

Descricao

Bjom 4,2 rad/rad

6lat

Anom 4,2 rad/rad

5lon

Ku

Ig,.. 0,038 kg m?

0.2

ganho de batimento lateral a velocidade nominal

ganho de batimento longitudinal a velocidade nominal

escala da resposta do batimento & velocidade
inércia de batimento da pa do r.p.

Tabela B.4: Parametros do Rotor de Cauda

Parametro Valor Descricao

Ry, 0,13 m raio

Ctr 0,029 corda

Aty 5,0 rad~' | inclinacdo da curva de sustentacio da pa

C’g’o 0,024 coeficiente de arrasto da pé

%"maz 0,005 coeficiente de empuxo maximo

Ny 4,66 razao de engrenagens entre r.p. e o r.C.
lir 0,91 m distancia do r.c. atras do centro de massa
hir 0,08 m distancia do r.c. acima do centro de massa
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Tabela B.5: Parametros da Fuselagem

Parametro Valor Descrigao
ST 0,1 m? | area frontal de arrasto da fuselagem
Sgus 0,22 m? | area lateral de arrasto da fuselagem
sivs 0,15 m?

area vertical de arrasto da fuselagem

Tabela B.6: Parametros da Aleta Vertical

Parametro Valor Descrigao
Syt 0,012 m? area efetiva da aleta vertical
C’Zﬁ 2,0 rad~! | inclinacdo da curva de sustentacio da aleta vertical
sfj} 0,2 fragao da aleta exposta & velocidade induzida do r.c.
Tabela B.7: Parametros do Estabilizador Horizontal
Parametro Valor Descrigao
Yfb 0,8 Numero de Lock do Estabilizador Horizontal
Shi 0,01 m? area da aleta horizontal
Chi 2,0 rad~! | inclinacdo da curva de sustentacdo da aleta horizontal
Ins 0,71 m distancia do estabilizador horizontal atras do c.g.
Tabela B.8: Parametros do Motor
Parametro Valor Descrigao
Nes 9,0 razao de engrenagens entre r.p. e eixo do motor
ngl; 0,0 Watts poténcia do motor em vazio
Pong” 2000,0 Watts poténcia méxima do motor
K, 0,01 s/rad ganho proporcional do comando do motor
K; 0,02 1/rad

ganho integral do comando do motor






APENDICE C

Técnicas de Integracao Numérica

C.1 Integracao de Euler

A férmula para o método de Euler é:

Yn+l = Yn + hf (xna yn) (Cl)

Esta expressao fornece a solugdo em x,41 a partir do valor de y, e sua derivada em x,. Por
utilizar apenas a primeira derivada da funcao no instante inicial, este método é denominado de
primeira ordem, seu erro dependendo de h%. Sua interpretacido grafica pode ser vista na figura C.1.

Em muitas situacoes este método nao é suficientemente estavel, e existem outros métodos que
fornecem solugoes mais acuradas para o mesmo passo de integracdo. Por estes e outros motivos,
o método de integracao de Euler nao ¢ recomendado para aplicagdes praticas, mas é visto como
peca fundamental para outros métodos, como serd visto a seguir.

C.2 Runge-Kutta de 2a Ordem

O método Runge-Kutta de 2a ordem é um refinamento do método de Euler. O passo de integragao
é calculado a partir da derivada da fungdo na metade do intervalo, como mostrado na figura C.2.

87



88 Capitulo C. Técnicas de Integracao Numérica

J:’(X) @ ‘__—.
”/?'
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| | |

I I I

X1 X2 X3 X

Figura C.1: Integracao por Euler

Este método é calculado em duas etapas. Primeiramente realiza-se um passo ’teste’, levando-se
em conta a derivada da func¢ao no inicio do intervalo:

k1 = hf (:Enayn) . (02)

A partir do valor k; encontrado, calcula-se o passo definitivo a partir do ponto médio do
intervalo:

1 1

A solugdo em x,41 é portanto dada por:

Yn+l = Yn + ko + O (h3) . (04)

O erro, neste caso é de segunda ordem, representado por O (h3).

C.3 Runge-Kutta de 4a Ordem

Pode-se aperfeicoar o método visto adicionando passos intermedidrios através o mesmo racioci-
cio seguido no método Runge-Kutta de 2a Ordem. Desta forma, pode-se aumentar a ordem do
algoritmo, eliminando os termos de erro um a um. Isto é visto no método Runge-Kutta de 4a
ordem.

O método Runge-Kutta de 4a Ordem € o mais largamente utilizado atualmente, fornecendo em
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y(x)

X1 X2 X3 X

Figura C.2: Integracao por Runge-Kutta de 2a Ordem

geral solucOes mais acuradas que o método de segunda orgem. Este método requer que a fungao
f (zn, yn) seja calculada quatro vezes para cada passo de integragao h.

ki = hf (n, yn) (C.5)

ko =hf (:z:n + %h, Yn + ;]{31> (C.6)

ks =hf (xn + %h, Yn + ;kg) (C.7)

ks = hf (xn+ h,yn + k3) (C.8)
yn+1=yn+@+@+@+@+0(h5) (C.9)

6 3 3 6

O método Runge-Kutta de 4a Ordem de passo constante fornece precisao adequada em muitos
casos, o que justifica sua grande popularidade. Este foi o método escolhido para a utilizagao no
simulador de helicoptero desenvolvido. Em outras situacoes, no entando, torna-se necessario seu
refinamento através de métodos de passo varidvel ou outros como de predi¢do-correcao.
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Figura C.3: Integracao por Runge-Kutta de 4a Ordem



