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RESUMO

Este trabalho apresenta um sistema para controle de véo de um
helicéptero ndo tripulado. O uso de aeronaves nédo tripuladas vem
crescendo na ultima década, sendo de grande importancia em missoes
de risco para 0 homem ou inapropriadas para aeronaves de maior porte.
O sistema basico baseia-se em controladores PID (Proporcional,
Integrativo e Derivativo) para manter o helicéptero estabilizado no ar,
sendo que este sistema vem sendo aprimorado para incorporar uma
unidade inercial para proporcionar um controle total sobre a aeronave.
Foram realizadas simulagdes integradas com o simulador de véo Flight
Simulator 2004 e os resultados obtidos mostraram que o sistema
proposto é capaz de realizar a estabilizagcao do helicoptero de forma
satisfatoria.

Palavras-Chave: Helicdptero, dinamica de vdo, controlador PID,
navegagao inercial.
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ABSTRACT

This work presents control system applied on unmanned helicopters. The
usage of unmanned aerial vehicles (UAV) have grown up in the last 10
years and is crucial for missions classified as dangerous for humans or
places where heavier planes cannot access. This basic system uses PID
controllers to stabilize and hover the helicopter, and it has been improved
to use an Inertial navigation system to provide a fully aircraft control.
Simulations were made using the Flight Simulator 2004 and the obtained
results had shown the proposed system is capable of executing the
helicopter hover task.

Key-Words: Helicopter, flight dynamics, PID controller, inertial
navigation.
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1 INTRODUCAO

Apbs a revolugdo comunista de 1917, o russo Igor Sykorsky migrou da
antiga Unido Soviética para os Estados Unidos e comecou seus trabalhos de
pesquisa sobre a asa giratoria (SANTOS, 2000). Seu objetivo foi colocar em
movimento circular as asas estacionarias de um avido, desenvolvendo, entdo, um
novo aparelho para a aviagdo. Sykorsky foi pioneiro neste ramo da aviagdo, e,
em meados da década de 40, ja produzia destes novos aparelhos em série. Logo
este aparelho passou a se chamar helicoptero, originado do Grego helix

(giratorio) pteron (asa).

O helicoptero foi considerado inovador por decolar e pousar na vertical
sem o uso de baldes e/ou levitagdo por gases, desde entdo este meio de
transporte tornou-se indispensavel para uso civil e militar. Diferente das demais
aeronaves convencionais, a capacidade de se manter estaciondrio no ar por
longos periodos de tempo ¢ de grande utilidade no auxilio a operagdes militares
de ataque em terra, operacdo de salvamento, constru¢des, combate a incéndios,
entre outras.

A acdo de pairar um helicoptero no ar ¢ uma das mais desafiadoras
tarefas. Essa tarefa exige uma grande habilidade e experiéncia do piloto para
manter o helicoptero estaciondrio sobre o local desejado para a operacdo. A
Figura 1' apresenta uma situagdo tipica. Devido ao helicoptero gerar o seu
proprio fluxo de ar através de seu rotor principal, o ambiente a pairar-se torna
bastante turbulento. Essas correntes fluindo através das superficies de controle e
fuselagem do aparelho geram ao piloto uma constante necessidade de correcdo e
reposicionamento manual, o que acarreta em atraso ou falha na missdo, ou, até

mesmo, um acidente.

1
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Para o controle efetivo durante uma operagdo de pairada, é necessario
comandar os seguintes sistemas: ciclico, definindo movimentos longitudinais ¢
laterais; coletivo, definindo movimentos verticais; ¢ os pedais, definindo
movimentos sobre o heading (diregdo) (PADFIELD, 2007). O que torna dificil
este controle é o fato de que uma corre¢cdo em um dos comandos implica em
outro ajuste nos demais. O helicoptero pairado em estado perfeito possui todos

estes comandos em equilibrio e imune a perturbagdes externas.

Tomar o controle sobre todos estes comandos € uma tarefa que ndo se
pode delegar a um piloto que ndo tenha habilidade suficiente nos comandos para
tal. Entretanto, pra um sistema computadorizado, isto ndo mais representa um
grande problema. Sistemas de controle automaticos baseados em controladores
PID (Proporcional, Integrativo e Derivativo) sdo capazes de executar esta tarefa

com precisdo e tempo de resposta ainda melhores do que uma pessoa.



1.1  Objetivos

O objetivo principal deste trabalho é desenvolver um sistema de controle
em malha fechada que seja capaz de monitorar o comportamento do helicoptero
e enviar comandos de controle para que este se mantenha estabilizado no ar. Este

sistema € baseado em controladores PID.

A partir deste sistema desenvolvido, ¢ feita uma simulagdo integrada com
o software Flight Simulator 2004 com o objetivo de verificar a capacidade e

eficacia deste sistema de controle.

Apo6s a simulagao ¢ desenvolvido um sistema real de controle utilizando
um helicoptero, radio-controlado, adaptado para instalar este sistema de
controle. O objetivo desta etapa ¢ prover uma base para projetos futuros para

uma aeronave completamente autonoma.

1.2 Motivacio

A auséncia de uma aeronave deste tipo no mercado nacional motivou o
desenvolvimento deste tipo de aparelho, cujo objetivo ¢ prover uma unidade de
apoio tatico em operacdes militares e/ou civis. Tal aeronave pode, entdo, ser
delegada, e realizar tarefas como reconhecimento de terreno, fotografia aérea de
fazendas ou plantagdes, ataque de bombas de efeito moral, dentre outras tarefas

necessarias para operagdes militares e/ou civis.

1.3  Defini¢do do problema
O problema em questdo para este trabalho esta relacionado a dificuldade
para manter o helicoptero estacionario sobre determinado ponto ou alvo. Esta

serd a base para o desenvolvimento futuro de uma aeronave completamente



autdénoma e ndo tripulada (UAV — Unmanned Aerial Vehicle), que seja capaz de
substituir 0 homem em locais onde nio ¢ possivel o acesso com aeronaves de

maior porte ou areas consideradas perigosas para o homem.

1.4 Organizacio do trabalho

Este trabalho trata, de forma distinta, sobre trés diferentes areas de
estudo. Durante o desenvolvimento deste, nomenclaturas e jargdes foram
mantidos em inglés devido a tais nomes serem melhores difundidos na sua forma

original.

Na secdo 2.1 sera descrito o helicoptero, o voo e como sdo as formas de
controle desta aeronave. Na secdo 2.2, descrevem-se os sistemas de controle em
malha aberta e malha fechada. Na sec¢do 2.3 sdo abordados topicos sobre
sistemas de coordenadas inerciais e algumas equagdes dindmicas de vOo mais

especificas do helicoptero.

O desenvolvimento deste trabalho esta descrito no capitulo 3 e foi sub-
dividido em duas secdes. Na secdo 3.1 é descrito o desenvolvimento da
simulagdo do sistema de estabiliza¢do ¢ na secdo 3.2 ¢é descrito o experimento

pratico utilizando um helicoptero de radio-controle.

Por fim, o capitulo [J descreve os resultados obtidos durante a simulagao

e 0 experimento, e o capitulo 5 expde a conclusdo deste trabalho.



2 REFERENCIAL TEORICO

Este trabalho toma como base tedrica trés independentes areas de
estudo. Estas areas estdo detalhadas nas segOes: 2.1, sobre o helicoptero; 2.2,
sobre sistemas de controle, os quais serdo empregados no controle de
estabilizacdo; e 2.3, sobre sistemas de coordenadas e navegagdo inercial. A

secdo a seguir aborda a area de aerodinamica e controle de vdo do helicoptero.

2.1 O helicéptero

Existem diferentes arquiteturas para o projeto de um helicoptero. Dentre
as arquiteturas apresentadas na Figura 2, a mais comum ¢ (a) helicoptero de um
rotor principal e um rotor de cauda. Outras arquiteturas como (b) dois rotores em
tandem, (c) tilt-rotor ou (d) concéntricos de contra-rotagdo possuem uma
dindmica ¢ controle do vOo estruturalmente diferente da arquitetura

convencional, e, a principio, ndo serdo abordados neste trabalho.

Figura 2- Arquiteturas dos helicopteros

2.1.1 Principios de véo do helicoptero

Para inicio da compreensdo do controle de um helicoptero, primeiro se
faz necessario entender como ¢ o seu v6o. Para manter o helicoptero no ar,
temos como base a sustentagdo provida por uma asa. Esta sustentag@o, do inglés,
lift, ¢ uma forga vertical que age contra a forga gravitacional a fim de que o
helicoptero alce voo. Esta forga gerada pelo aerofolio € baseada no teorema de
Bernoulli (ANDERSON, 2001), no qual, um fluido deslocando sobre um lado

(maior) de uma superficie com velocidade maior do que o outro (menor), produz



uma diferen¢a de pressdo, que, por sua vez, produz uma forga resultante no
sentido do maior lado, com menor pressdo. Para que a asa opere de forma
correta, o fluxo de ar deve se separar no bordo de ataque (parte frontal) e os
segmentos superior ¢ inferior se re-encontrarem no bordo de fuga (parte

traseira). No caso do v0o, a parte superior da asa ¢ a mais longa.

Existem basicamente quatro perfis de aerofdlios, os quais estdo
ilustrados na Figura 3% (a) semi-simétricos, (b) planos, (c) simétricos e (d)
concavos. Esta defini¢do estd diretamente relacionada ao formato do intradorso

(parte inferior) e o extradorso (parte superior) do aerofolio.

@ )

() @

Figura 3 - Tipos de aerofélios

Aerofolios com perfil simétrico sdo capazes de prover sustentagdo para
ambos os lados, dependendo apenas do angulo de ataque. E este fator que
possibilita um avido, ou helicoptero, a efetuar voos invertidos (em dorso). A
medida que a asa se move pelo ar, ocorre uma queda de pressdo na parte
superior do aerofolio e a pressdo inferior proporciona uma forga resultante para
cima. Quanto mais rdapido o ar se movimenta, maior a forga resultante
(ANDERSON, 2001). Existem outras for¢as envolvidas, tais como arrasto (atrito

aerodinamico) e turbuléncias (ndo-linearidade no fluxo de ar). Estas forgas

2
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limitam a velocidade maxima do ar e, consequentemente, a sustentagdo maxima
produzida pelo aerofolio. A forga resultante de sustentacdo depende de alguns
parametros, como densidade do ar, velocidade de v6o, coeficiente de sustentagdo
e o formato estrutural da asa. As equagdes abaixo representam o calculo da
sustentacdo, L, e forca de arrasto (atrito), D, para um aerofolio (ANDERSON,
2001):

1 2
L= Epv AC,

1
D = E'DVZACD

Onde: p representa a densidade relativa do ar, v a velocidade do ar, A a area alar
do aerofdlio, e, C. e Cp representam, respectivamente, o coeficiente de
sustentacdo e coeficiente de arrasto. Este coeficiente depende, dentre outros
fatores, do perfil aerodinamico do aerofolio e do angulo de ataque a. O angulo
de ataque, o, ¢ o angulo formado entre a linha de corda e o vento relativo ao

aerof6lio, conforme a Figura 4.

Relative Wind

Figura 4 - Angulo de ataque



Um fator importante que influencia a for¢a de sustentagdo ¢ o angulo de
ataque (o). Este angulo ¢ definido como o angulo entre a linha de corda (chord
line) e a diregdo de voo (relative wind). A Figura 4° detalha estas linhas,
juntamente com as forcas de sustentacdo e arrasto. Sendo assim, quanto maior
este angulo, maior a forca resultante produzida pelo aerofolio. Existe um angulo
critico que limita a sustentacdo do aerofdlio. Este angulo critico ¢ 0 momento em
que a camada de ar superior, que se desloca sobre o extradorso, comecga a se
desprender da estrutura da asa. Na Figura 5 é mostrado esse limite com um

grafico tipico para um aerof6lio semi-simétrico.

12

1 L
08 |
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02 |

0 1 1 1 ]
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Angulo de ataque o

Coeficiente de
sustentacio CL

Figura 5 — Relacéio entre coeficiente de sustentagdo x angulo de ataque

No caso dos avides, o movimento longitudinal, no sentido frontal,
proporciona o fluxo de ar necessario para que o aerofolio seja capaz de produzir

sustentacdo. Tal seja essa velocidade minima que a forca de sustentacdo é capaz

3
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de sobrepor a forga gravitacional e proporcionar o voo da aeronave. No caso dos
helicopteros, suas asas sdo as pas do rotor principal, e o fluxo de ar necessario é
fornecido mediante a rotacdo destas pas no eixo central do rotor. O angulo de
ataque destas asas ¢, no caso do helicoptero, chamado de pitch. Existem
helicopteros em que o rotor possui pas com o pitch fixo. Neste caso a
sustentacdo ¢ controlada de acordo com a velocidade de rotagdo do rotor. Na
maioria dos helicopteros o pitch ¢ ajustavel e, além de proporcionar uma
variagdo na sustentacdo, ¢ também usado para impor deslocamentos sobre o
helicoptero. A Figura 5° mostra a relagdo entre o angulo de ataque (pitch) e o
coeficiente de sustentacdo. O mecanismo responsavel por este controle ¢
chamado de prato, do inglés, swashplate. Todo o conjunto do rotor principal é
chamado de rotorhead. Somente helicopteros com o pitch ajustavel serdo

abordados neste trabalho.

As segOes subseqilentes apresentam alguns conceitos sobre o

funcionamento e o voo do helicoptero.

2.1.2 O prato de controle

O prato de controle de um helicoptero ¢ responsavel por comandar o
pitch de cada pa do rotor principal. O comando ¢ efetuado mediante alavancas
que controlam a rotagdo da pa no eixo perpendicular ao eixo de rotagdo do rotor
principal. Estas alavancas giram em conjunto com o rotor principal. A jungdo
entre estas alavancas e o comando na base do helicoptero ¢ feita pelo prato. O

prato € o que proporciona todo o controle sobre o helicoptero. Ele faz a jungio

5
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entre o0 corpo estacionario do helicoptero ¢ o rotor que estd em giro

(PADFIELD, 2007). A Figura 6° ilustra como ¢é feita esta jungao.

Existem duas formas de se controlar o pitch das pas: forma conjunta,
também chamada de comando coletivo; ¢ forma independente, chamada de
comando ciclico. Para cada um destes comandos o helicoptero produz um
movimento resultante diferente. Estes comandos estdo descritos nas se¢des 2.1.3
e 2.1.4, respectivamente. Existem diferentes tipos de pratos, sendo os mais

difundidos, os modelos Hiller e Bell (RC HELICOPTER, 2010).

Jentradas dos 3 atuadeores
&

JT:L:T coletive

diregﬁu() lT cicliceo

de gire

Figura 6 - Prato de controle

As secdes subseqiientes descrevem estes dois modelos e um terceiro

originado da fusdo destes dois.

® Padfield, 2007
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2.1.2.a Montagem Hiller

A montagem Hiller ¢ facil de ser identificada, pois, junto as pas
principais, existem outras duas chamadas de fly-bar (RC HELICOPTER, 2010).
O fly-bar, menor e apenas com aletas aerodindmicas nas pontas, ¢ defasado em
90° em relagdo as pas principais. Possui livre movimento de inclina¢do fazendo
com que ele sempre se mantenha no plano horizontal independente da inclinagdo
do rotor. Uma das principais fung¢des € suavizar a entrada de comandos para o
rotor, além de absorver impactos de rajadas de ventos incidentes sobre o
helicoptero. O comando para o pitch proveniente do prato é aplicado sobre o fIy-
bar, e este comanda diretamente o pitch das pas principais. Esta corregdo
automatica também implica em uma menor sensitividade dos comandos e,
conseqiientemente, uma resposta lenta. Esta montagem ¢ mais comum em
helicopteros menores, em escala e/ou de radio-controle. Porém, esta montagem
limita a apenas duas pas no rotor, visto que o fly-bar deve ser montado em 90°
com o eixo das pas principais. A Figura 7’ exemplifica um modelo de montagem
Hiller. O fly-bar esta localizado abaixo das pas principais, € apenas seu €ixo

aparece na foto. Uma visdo geral do helicoptero estd na Figura 29, pagina 54.

" Rc Helicopter, 2010
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Figura 7 - Montagem Hiller

2.1.2.b Montagem Bell

A montagem Bell, ao contrario da montagem Hiller, ndo possui o fIy-bar
(RC HELICOPTER, 2010). E mais comum em helicopteros tripulados. Ela ¢
capaz de controlar o pitch de rotores de multiplas pas. Os comandos do prato vao
diretamente para o pifch obtendo assim uma resposta rapida nos comandos. No
entanto ndo hd atenuagio e nem auto-corre¢io dos comandos. A Figura 8

exemplifica um modelo de montagem Bell.

¥ Re Helicopter, 2010
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Figura 8 - Montagem Bell

2.1.2.c Montagem composta Bell-Hiller

Como o proprio nome diz, esta montagem ¢é a jungdo dos dois modelos,
Bell e Hiller, a fim de se obter o melhor de ambos (RC HELICOPTER, 2010). A
resposta rapida de uma montagem Bell com a suavidade e autocontrole de uma
montagem Hiller. Para helicopteros de radio controle esta ¢ uma das montagens

mais comuns.

A montagem Hiller possui uma resposta lenta, utilizada em modelos
radios-controlados devido a estes terem um menor porte e responderem

rapidamente aos comandos. Ja a montagem Bell tem uma resposta rapida e é



14

usado em helicopteros tripulados por serem mais pesados e terem uma resposta

lenta.

Descritos o funcionamento da asa e os modelos de roforhead (conjunto
completo do rotor principal € prato de comando) existentes nos modelos radio-
controlados, as seg¢Oes subseqiientes descrevem os comandos de controle do
helicoptero e os movimentos resultantes que cada um proporciona. A Figura 9°
exemplifica uma montagem composta Bell-Hiller. Neste caso o fly-bar foi
montado sobre as pas principais. Parte das aletas aerodindmicas estdo visiveis

nesta foto.

Figura 9 - Composicio Bell-Hiller

’ www.towerhobbies.com
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2.1.3 Comando coletivo

O comando coletivo € responsavel por modificar o angulo de pitch das
pas de forma conjunta e igual. Este comando proporciona o aumento ou redugéo
conjunta da forga de sustentacdo das pas fazendo com que o helicoptero tenha
uma reac¢do de subir ou descer. Este comando, em termos de controle, é chamado
de throttle. Sendo assim, um aumento no coletivo proporciona um aumento de
sustentagdo e conseqlientemente o helicoptero decola. Analogamente, a redugdo
no coletivo reduz a sustentagdo e o helicoptero inicia uma descida (PADFIELD,

2007).

O comando coletivo tem como objetivo aumentar a sustentagdo conjunta
de todas as pas de forma que o helicoptero alce v6o. Para aumentar a
sustentacdo, foi descrito na seg¢do 2.1.1, o aumento do angulo de ataque (pitch
das pas) gera um aumento na sustentacdo. Assim, a mecanica do comando
coletivo é imprimir um aumento conjunto do pitch, o que resulta em elevar o
bordo de ataque e abaixar o bordo de fuga. A Figura 10" ilustra o movimento

das pas de acordo com o comando coletivo aplicado.

10 .
www.rc-airplane-world.com
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|
ﬁghnrdn de atague
|

——eix0o do rator
-

T e — .
alavancas de comando ™ prata:
— superiar (rotativo)

—— inferior (estatico)

N/

entrada dos comandos

( bordo de atague sobe

T

bordo de fuga desce

T =
T

—— prato sobe

Figura 10 - Comandos coletivos

Existe, entdo, uma posicdo central tal que as forcas de sustentacdo e
gravidade entram em equilibrio e o helicoptero entra em vdo pairado. Na maioria
dos helicopteros, a poténcia desprendida do motor principal e o pitch do rotor
sdo proporcionais. Visto que o aumento de pitch implica em um maior esfor¢o
aerodindmico e maior arrasto, ¢ necessario aumentar a poténcia do motor. O

ideal ¢ que a rotacdo seja mantida constante.
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2.1.4 Comando ciclico

O comando ciclico ¢ feito inclinando-se o prato para que as alavancas de
controle das pas tenham uma posigdo diferente, e conseqiientemente, um pitch
diferente em cada uma das pas (PADFIELD, 2007). Como efeito desta variagéo,
cada uma das pas gera uma sustentagdo diferente da outra. Esta sustentagdo
diferente implica em uma tor¢do sobre o eixo do rotor, que por sua vez
proporciona um movimento de giro sobre o helicoptero. Este giro pode ser
decomposto em duas componentes ortogonais, nos eixos longitudinal e lateral,
perpendiculares ao eixo de rotacdo do rotor. Este controle, apesar de tnico,
proporciona dois comandos considerados independentes no helicoptero: aileron,
que ¢ um comando lateral o qual implica em um movimento de giro sobre o eixo
longitudinal, chamado de roll; e, elevator, que é um comando longitudinal o
qual implica em um movimento de giro sobre o eixo lateral, chamado de pitch.
Apesar de serem referenciados como comandos de aileron e elevator, estes sdo
nomes de superficies de controle originarias do avido, sendo que tais nomes se
tornaram comuns para referenciar o comando aplicado a aeronave. Vale lembrar
que o conceito pitch esta relacionado ao angulo de ataque da asa, que no caso do
avido ¢ também o angulo de inclinacdo no eixo lateral. Neste contexto de
comandos de controle, o pitch define o movimento da aeronave e ndo das pas do

rotor (PADFIELD, 2007).

O comando ciclico tem como objetivo enviar comandos ao rotor que
modifiquem de forma independente o pitch de cada uma das pas, de acordo com

a posicdo angular em que elas se encontram. Neste caso, o prato de controle ¢
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inclinado em dois eixos possiveis: longitudinal e lateral. A Figura 11" ilustra o
movimento das pas de acordo com o comando ciclico aplicado, o qual, neste
caso, resulta em um aumento da sustentagdo pela pa do lado esquerdo e uma
redugdo de sustentacdo da pa do lado direito. Esta diferenca resulta em um

movimento de rotagdo no sentido horario.

prato na posigio neutra

|
ﬁ>hurdu de atague sobe

alavanca acionada para cima

11D

H . _
, alavanca acionada para baixo

prato inclinado

Figura 11 - Comandos ciclicos

1 .
www.rc-airplane-world.com
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Como efeito deste comando tem-se o controle no deslocamento do
helicoptero nos eixos longitudinal e lateral. A diferenca de sustentagdo resulta
em uma resposta de giro sobre estes eixos, ou uma resultante entre eles. Este
giro proporciona uma inclinag@o e por sua vez a forca de sustentacao total sobre
o helicoptero ¢ deslocada da vertical e possui entdo componentes nos trés eixos.
Cada componente em um desses eixos proporciona uma aceleracao resultante e o
helicoptero entra em deslocamento. Dessa forma uma tnica forga vertical ¢é
decomposta em componentes para cada eixo, a0 mesmo tempo em que O
deslocamento lateral inicia, o helicoptero tende a descer, pois a componente

vertical responséavel por contrapor a gravidade ¢ reduzida.

O mais importante sobre este controle ¢ que o pitch nao ¢ diferente para
cada uma das pés, mas sim de acordo com a posi¢@o atual em que ela se encontra
durante o percurso de giro do rotor principal. Para fins de exemplo, se o pitch é
aumentado na parte de trds do prato, e, conseqiientemente, reduzido na parte
dianteira, o resultado desde comando ¢ que no momento em que a pa estd em
movimento pela parte de tras, ela tem o seu pitch maior do que 0 momento em
que ela esta em movimento pela parte da frente. Esta resposta ¢ a mesma para
todas as pas. Visto que cada uma das pas esta em uma posigao radial fixa em
relagdo ao rotor, sempre que uma delas estiver de um lado, a outra, estara no

lado oposto do prato.
Em suma, pode-se considerar que o comando:

e C(Ciclico a frente gira o helicoptero para frente;
e Ciclico para tras gira o helicoptero para tras;

e Ciclico a esquerda gira o helicoptero para a esquerda;
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e C(Ciclico a direita gira o helicoptero para a direita.

Até aqui ja foi descrito o basico sobre o voo do helicoptero, as segdes
subseqiientes abordam algumas peculiaridades sobre o vdo desse tipo de

acronave.

2.1.5 Efeito de precessao giroscopica

O efeito de precessdo giroscopica esta diretamente ligado ao comando
ciclico. Ele acarreta em um atraso de 90° na resposta de sustentagdo das pas.
Dessa forma, se a sustentacdo € aplicada sobre o prato para a posi¢do traseira,
ela so tera efeito no momento em que a pa estiver 90° a frente da sua posigao.
Para um rotor girando no sentido horario, como resultado deste efeito, temos que

um comando aplicado para o lado esquerdo resulta em uma resposta esperada de

um comando a frente.

Apesar desse efeito parecer confuso para conceituar os comandos, ele é
compensado no proprio rotor. Esta correcdo € feita conectando as alavancas de
ligagdo entre o prato e o rotor de forma a adiantar estes 90°. Assim, os comandos

aplicados ao prato sdo conceitualmente idénticos a resposta do helicoptero.

2.1.6 Caracteristicas de voo do helicoptero

4

Uma das mais importantes consideragdes ¢ o fato da inclinagdo
proporcionada pelo comando ciclico implicar em uma reducao da sustentacao, e,
conseqilentemente, levar a uma perda de altitude do helicoptero (PADFIELD,
2007). Para comandos suaves sobre o ciclico a variagdo de altitude torna-se
desprezivel. Porém, para o inicio de um deslocamento, a quantidade de ciclico

em demanda é relativamente grande e implica em uma grande perda de altitude.
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Como reagdo, ¢ necessario que o comando coletivo seja aumentado a ponto de
vencer esta perda de altitude. Analogamente, ao sair de um voo para entrar em
regime estacionario, o helicoptero ao entrar em situagdo nivelada ndo possui
mais sua sustentacdo decomposta em outras forcas sendo ela toda em efeito
contra a gravidade. Conseqiientemente o helicoptero tende a um ganho de
altitude. Esta dependéncia entre os controles torna o helicoptero um sistema

mais complexo para se tomar o controle.

2.1.6.a [Efeito de sustentaciao translada

A sustentagdo translada ocorre quando o helicoptero estd em
movimento. O rotor é submetido a um fluxo de ar no mesmo plano, e este fluxo
aumenta a sustentacdo total. Este efeito é diretamente proporcional a velocidade
de voo (PADFIELD, 2007). Como conseqiiéncia deste efeito, a quantidade de
throttle aplicada ao helicoptero pode ser reduzida. O grafico da Figura 12"
demonstra um comportamento tipico para a intensidade de throttle necessaria

para sair de um regime pairado e entrar em um vdo com velocidade constante.

up A collective
t

>

Figura 12 - Comando throttle para o deslocamento

Esta variacdo de comando ¢é de tal forma, pois, inicialmente, é

necessario aplicar um comando coletivo & frente a fim de promover o

12 padfield, 2007
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deslocamento do helicoptero. Entretanto isto resulta em uma perda de altitude e
uma maior intensidade de coletivo (throttle) € necessaria. Apos entrar em regime
de movimento, sob efeito de sustentagdo translada, ha um aumento de
sustentagdo e deve-se reduzir o coletivo a fim de diminuir a razdo de subida do

helicoptero.

A Figura 13" ilustra o fluxo de ar no rotor principal no momento em

que o helicoptero esta em deslocamento.

. | |
\ 54104 D0 WENTO ‘"'ENT;R BORDA

DESETS pE kT

Figura 13 - Sustentacio translada

2.1.6.b Torque

De acordo com a terceira lei de Newton, "Para toda agdo existe uma
reacdao". Um helicoptero possui um rotor, o qual possui massa, e esta
constantemente em rotacdo. Esta acdo resulta em uma reacdo na qual o corpo do

helicoptero tende a girar em sentido contrario. Ainda ndo mencionado aqui,

13
WWW.COpteI'S.COIIl
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existe um outro mecanismo de comando que é o rotor de cauda. Além de
proporcionar movimentos de giro em torno do eixo vertical, yaw, ele atua como
um estabilizador para evitar que o helicoptero gire descontroladamente no ar

(PADFIELD, 2007).

A Figura 14" ilustra as forgas de agio e reagdo do rotor principal ¢ a

forca aplicada pelo rotor de cauda para compensar este movimento resultante.

| Sentido de
rotagio do
| rotor

Efeito de torque
sobre afuselagem

Forga exercida pelo
rotor de cauda h

Figura 14 - Efeito torque

Como todos os demais controles do helicoptero, este também ndo ¢

constante. Qualquer variagdo dos comandos ciclico e/ou coletivo resulta em uma

4 padfield, 2007
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diferenga no torque gerado pelo rotor, e, conseqlientemente, um ajuste sobre o

rotor de cauda é necessario.

O controle do rotor de cauda é similar ao comando coletivo do rotor
principal. Sua rotacdo é proporcional ao rotor principal, pois sdo interligados por
sistemas, 0s mais comuns, COmo €ixos e engrenagens, ou, correias dentadas. Isto
possibilita que um aumento de torque no rotor principal seja proporcional a

reacdo do rotor de cauda. Porém estes dois parametros ndo sdo lineares entre si.

Existem modelos de helicopteros que possuem dois rotores em contra-
rotagdo. Nestes casos ndo se faz necessario o uso de um rotor de cauda. O torque
gerado por um dos rotores compensa o torque do outro. Entretanto, o comando
de yaw nao é mais feito de forma direta, atuando um rotor de cauda, mas sim,
variando-se a propor¢do de coletivo entre os dois rotores. A desvantagem deste
modelo de controle € o fato da resposta ser em termos de reagdo do torque ¢ ndo
de uma acdo direta do rotor de cauda. Dessa forma, a resposta ¢ lenta e prejudica

o desempenho no caso de aeronaves de grande porte.

Outro sistema semelhante ao rotor de cauda ¢ conhecido como NOTAR
(NO TAil Rotor). Este sistema utiliza a turbina principal (ou uma ducted-fan)
com a saida de gases na cauda, vetorada, a fim de reagir contra o torque. Porém
possui a mesma deficiéncia do sistema de rotores contra-rotativos, pois depende

do torque como forma de movimento de yaw.

Existem modelos de helicopteros que utilizam motores de cauda no
lugar do convencional rotor de cauda. A diferenca ¢ que o motor de cauda ndo

esta interligado ao motor principal. O controle de yaw é feito alterando a
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velocidade deste motor. Em efeitos praticos, ocorre 0 mesmo caso dos outros
métodos, em que apenas o efeito de torque ¢é utilizado para prover o movimento

de yaw. Sendo assim, este controle ndo ¢ eficiente, comparado ao rotor de cauda.

Foi descrito que o rotor de cauda cria uma forca lateral a fim de
contrapor o efeito de torque do rotor principal. Analisando esta forga mais a
fundo, nota-se que além de contrapor o efeito de torque, esta forga, em regime
estacionario, proxima a um valor constante tende a levar o helicoptero a um
deslocamento no sentido contrario. Para que esta forca seja contraposta, ¢
necessario aplicar um leve comando de aileron no sentido contrario a reagdo do

rotor de cauda.

2.1.6.c Efeito solo

O Efeito solo, como o nome ja induz, ¢ um efeito que acontece quando o
helicoptero se encontra proximo ao solo. E mais notavel em situacdes de voo
pairado. Devido ao intenso fluxo de ar através do rotor, uma regido de alta
pressdo ¢ formada entre ecle e o solo. Essa regido de alta pressdo sob o rotor
causa uma reducdo no arrasto gerado pelo rotor € um aumento na sua
sustentacao (PADFIELD, 2007). De forma simples, pode-se considerar o efeito
solo como uma bolha de ar. Este efeito aumenta a medida que o helicoptero se
aproxima do solo, e diminui 4 medida que se afasta, como mostra a Figura 15"
Em termos praticos, € bem util pois resulta em um auto-ajuste mantendo a

altitude do helicoptero estavel. Na pratica, a regido deste efeito esta em uma

15
WWW.copters.com
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altura do solo aproximada entre 1 ¢ 1/2 da dimensdo do diametro do rotor do

helicoptero (RC HELICOPTER, 2010).

\ \ Vi oy y \ I /
Gl N
._.ﬁ Vértice \ /

\.\—j> R -~

‘__» dorotor

Fora do solo Préxime ao solo

Figura 15 - Efeito solo

Até aqui foi descrita a dindmica de voo e controle do helicoptero. A secao
a seguir aborda sistemas de controle que serdo empregados para tomar estes

controles sobre a aeronave.

2.2 Sistemas de controle

Sistemas de controle automatico sdo de fundamental importancia para o
avango da engenharia e da ciéncia. Tais sistemas podem ser empregados em
diversas areas, tais como robodtica movel, veiculos aeroespaciais, direcionamento
de misseis e bombas. Nao apenas em aplicagdes, a teoria de controle também ¢
fundamental para o desenvolvimento destes equipamentos, para otimizar o
desempenho de sistemas dindmicos e gerenciar processos repetitivos aliviando o
esforco humano desta tarefa (OGATA, 2007). Antes de prosseguir, algumas

terminologias basicas devem ser definidas:
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Variavel controlada e variavel manipulada: a variavel controlada ¢ a
grandeza ou a condi¢do que ¢ medida e controlada. A varidvel
manipulada é a grandeza ou condi¢do modificada pelo controlador, de
modo que, durante o processo, a varidvel controlada seja alterada. Em
geral, a varidvel controlada ¢ a saida do sistema enquanto a varidvel
manipulada representa sua entrada. A relagdo entre a variavel
controlada e a variavel manipulada é definida pela planta.

Plantas ou Sistemas a controlar: um sistema a controlar pode ser parte
de um equipamento ou apenas um conjunto de componentes de um
equipamento que funcionam de maneira integrada, com o objetivo de
realizar determinada operacdo. Em termos gerais, pode-se considerar
qualquer objeto fisico a ser controlado como tal. E onde existe a relagio
em que a variavel manipulada exerce influéncia sobre a varidvel
controlada a fim de prover um meio de alterar, indiretamente, o valor da
variavel controlada.

Processos: uma operacdo natural de progresso continuo ou um
desenvolvimento caracterizado por uma série de modifica¢des graduais
que se sucedem umas as outras de modo relativamente estavel,
avancando em dire¢do a determinado resultado ou objetivo (OGATA,
2007). Neste trabalho, denota-se processo toda atividade ou conjunto de
atividades a serem executadas sobre determinado objeto a ser
controlado.

Distuarbios: um disturbio interno é um sinal que tende a afetar de
maneira adversa o valor da variavel de saida de um sistema. E por sua

vez, um disturbio externo € oriundo de fontes externas ao sistema que
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também tende a afetar de maneira adversa quaisquer que sejam os
valores monitorados pelo controlador.

o Controle com realimentagdo: um sistema que estabeleca uma relacao de
comparagdo entre a saida e a entrada de referéncia, utilizando a
diferenca como meio de controle, ¢ denominado sistema de controle
com realimentacdo. Um exemplo bastante simples seria a valvula
automatica de uma caixa d’agua. A medida que o nivel da agua
aumenta, a boia de controle sobe e fecha a entrada de agua. Se o nivel da

agua cai, a bdia desce e abre novamente possibilitando a entrada de mais

4

agua.

Os sistemas de controle podem ser de dois tipos distintos: malha aberta e
malha fechada. A se¢do abaixo descreve estas formas de controle, incluindo

vantagens e desvantagens entre cada uma.

2.2.1 Sistema em malha aberta versus malha fechada

Os sistemas de controle em malha aberta sdo aqueles em que o sinal de
saida do sistema ndo exerce nenhuma acao de controle na sua entrada (OGATA,
2007). Em outras palavras, aplica-se uma entrada fixa ao sistema e ndo ha
controle algum sobre a saida. Um exemplo pratico destes sistemas ¢ um forno,
elétrico ou a gas, em que se define um tempo de operagdo que este permanece
aquecendo o alimento no seu interior. Mas ndo ha controle algum, sendo que a
operagdo depende apenas do tempo ou poténcia de operacdo definido no

aparelho, sem que se saiba se o alimento ja esta pronto ou nao.
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Entretanto, um sistema em malha aberta precisa de calibragdo prévia e/ou
um maior conhecimento sobre o modelo em questdo. Pois para cada entrada
fornecida, espera-se uma condigio fixa de operacio. E necessario, também, que
se conheca todas as suas caracteristicas ou relacdo entre entrada/saida do
sistema, e, mesmo assim, na presenc¢a de distiirbios o sistema em malha aberta

ndo ¢ capaz de executar tal tarefa com devida precisao.

Os sistemas de controle em malha fechada sdo caracteristicos por terem os
dados de saida do processo em controle como fonte de dados de entrada para
tomadas de decisd@o. Em geral, estes sistemas possuem uma entrada de controle
desejada (referéncia, ou set-point) que, comparada com a saida do sistema
(realimentacdo, ou control-point), obtém-se uma diferenca numérica (erro). A
Figura 16'® apresenta o diagrama de blocos de um sistema de malha fechada
completo. Essa diferenca entre os valores ¢ o ponto fundamental para o sistema

efetuar o controle sobre o processo.

r(t) eft u(t) y(t)
— ) Controlador = Planta -
referéncia erro controle saida

realimentacio

Figura 16 — Diagrama de blocos para um sistema em malha fechada completo

. 17 ~ .
Na Figura 17" apresentamos uma comparacao entre o sistema em malha

aberta e malha fechada. Nota-se o comportamento de saida estavel para o caso

' Ogata, 2007
7 Ogata, 2007
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em que a malha fechada fornece um controle de realimentagdo para a saida.
Assim, um sistema em malha aberta continua integrando indefinidamente o erro
enquanto o sistema de malha fechada consegue estabilizar em um ideal definido
pela referéncia. Na Figura 17 (a) estd o esquema para um sistema em malha
aberta e (b) esta o esquema para o sistema de controle fechado. Na Figura 17 (c)

e (d), respectivamente, estdo os graficos de saida para os sistemas.

a) b)

c) d)

Figura 17 — Malha aberta versus malha fechada

Este trabalho aborda apenas controladores de malha fechada, neste caso,

controladores PID, descritos a seguir.

2.2.2 Controlador PID

Um sistema bastante difundido no ambiente de controle e automacao € o
controlador PID (Proportional, Integrative, Derivative). Atualmente, mais da
metade dos controladores industriais adotam este controlador PID ou uma versao
modificada dele. Esse controlador se baseia em trés parametros independentes:

Proporcional, Integrativo e Derivativo. Existem outras variagdes, tais como I-PD
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ou PID com dois graus de liberdade que tém ganhado espaco nos estudos sobre
este controlador. Uma aplicagdo bem Ttil para os controladores PID ¢ quando
ndo se conhece o modelo matematico da planta em controle, embora nao

proporcionem um controle 6timo.

2.2.2.a Teoria do controlador PID

O sistema em controle pode ser resumido em quatro equagdes

independentes, todas em fungio do tempo, de acordo com a Figura 16'%, onde:

e 1(t) — funcdo que representa a entrada de referéncia.

e y(t) — funcdo que representa a saida do sistema. (variavel
controlada)

e ¢(t) — fungdo que representa o erro (referéncia — saida).

e u(t) — fungdo que representa a entrada de controle enviada ao

sistema. (variavel manipulada)

O controlador PID é um sistema de controle desenvolvido a partir de
equacdes matematicas, ¢ pode ser desmembrado em trés canais independentes.
Cada canal prové uma forma de controle diferente para o sistema, baseado nas
respostas linear, acumulativa e diferencial. A saida resultante do controlador é
obtida efetuando-se o somatorio ponderado entre a saida de cada canal. Em
teoria, o controlador PID pode ser utilizado para controlar qualquer sistema
desde que este apresente uma saida mensuravel (control-point), um valor ideal

conhecido para esta saida (set-point) e uma entrada de ajuste (control-output)

'8 Ogata, 2007



32

que é responsavel por alterar o valor de saida. O erro, diferenca entre o valor

ideal e a saida mensurada, ¢ a base de calculo para o sistema de controle.

A equagdo (1) representa a saida resultante do controlador, dadas as

entradas independentes de cada canal, definidos nas equacgdes (2), (3) e (4):
u(t) =P()+1(t) + D(t) (1)

Estes trés parametros possuem fungdes bem especificas dentro deste
sistema de controle. O canal proporcional fornece uma resposta diretamente

associada ao erro e(t), de acordo com a equagdo (2):
P(t) = Kp * e(t) 2)

Este valor ¢ ajustado por uma constante K,,, que determina a intensidade
da reacdo (ganho) do controle para o erro de entrada. Este controle ¢ dito
proporcional, pois, depende unicamente da diferenga atual entre os dois valores
de entrada. Este erro € proporcionalmente enviado ao processo para que, dadas
as reacdes a esta entrada, altere seu comportamento a fim de tornar a saida

control-point igual a entrada set-point.

O sistema de controle que possui apenas um sinal proporcional nao se
mostra muito eficiente, pois, um valor pequeno para K, acarreta em um longo
tempo de resposta e um valor alto tende a levar o processo a um regime instavel
ou oscilante. O sistema apenas com o sinal proporcional ndo ¢ capaz de se

adaptar a perturbagdes externas tampouco adaptar a sistemas nao-lineares.

Para contornar estes problemas, incluem-se os canais integrativo e

derivativo. O canal integrativo tem por finalidade acumular (integrar) os valores



33

de erro calculados ao longo do tempo de execugdo do controle, de acordo com a

equacao (3):
I(t) = K, * [, e(t) dt 3)

onde, t representa o tempo atual desde o inicio da execuc¢do do controlador, e T

uma variavel utilizada na integracao.

Este canal proporciona um efeito caracteristico por diminuir o tempo de
reacdo do sistema para uma mudanga de entrada em set-point e reduzir a
oscilagdo resultante ao longo do tempo, causada por ressonancia entre o
processo e o tempo de execucdo do controle. A intensidade deste canal ¢é
definida pelo ganho K;. O canal integrativo pode ser eliminado fazendo-se K;=

0.

O canal derivativo tem por finalidade detectar mudangas bruscas no valor
do erro em relag@o ao tempo (derivar) e aplicar uma resposta contraria de grande
magnitude ao processo. Esta resposta evita que a saida do processo, control-
point, se afaste muito da entrada set-point, a fim de se evitar que o sistema entre
em um regime fora de controle. A intensidade deste canal ¢ definida pelo ganho
K4. O canal derivativo pode ser eliminado fazendo-se K4 = 0. A equacao (4)

define a saida do canal derivativo:

D(t) = Kp *=-e(t) @)
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A Figura 18" ilustra a arquitetura em blocos do sistema de controle PID,

onde:

» P K e(t)

) 4
*Setpoim-i- Error» | K,.J‘e(r)dr %®—>Pm — Output —p
0

D %0

A4

Figura 18 - Controlador PID

2.2.2.b Anilise de resposta para as constantes K, K; e Ky do controlador

e Canal Proporcional: quanto maior o valor da constante Kp maior a
intensidade da resposta a uma perturbacdo externa. Um valor muito
grande pode acarretar instabilidade, levando o sistema a um regime
oscilatorio.

e Canal Integrativo: um valor alto implica em uma redu¢@o no tempo de
estabilizacdo do estado final, removendo oscilagdes residuais (steady-
state error). Um efeito negativo do uso de valores altos é o aumento do
overshot (disparo inicial), podendo, também, levar o sistema e um

regime oscilatorio.

¥ Ogata, 2007
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e Canal Derivativo: um valor alto implica em uma reducdo no overshot
inicial, porém leva o sistema a um regime instavel devido a um efeito de

amplificacdo do ruido no valor de referéncia amostrado.

O processo de ajustar estes pardmetros de cada canal de controle ¢

chamado de sintonia. A secdo a seguir descreve dois métodos para este processo.

2.2.2.c Sintonia do controlador PID

Seja o diagrama de blocos apresentado na Figura 16%°, se o modelo
matematico desta planta é conhecido, entdo € possivel aplicar varias técnicas de
projeto na determinagdo dos parametros do controlador que vao definir o seu
comportamento final de operagdo, desde o regime transitorio até atingir o regime
estaciondrio. Contanto, se 0 modelo matematico da planta é muito complexo ou
nao pode ser obtido facilmente, entdo uma abordagem analitica deste controlador
nao podera ser aplicada. Recorre-se, entdo, a métodos experimentais para obter

tais parametros.

Este processo de obter os parametros Kp, K; ¢ Kp ideais, ou proximos, é
chamado de sintonia do controlador. Ziegler ¢ Nichols (apud OGATA, 2007)
sugeriram regras para esta sintonia baseadas na reposta experimental da planta
mediante um sinal de entrada no formato de um degrau unitario. Esta regra ¢

bem util nos casos onde ndo se conhece o modelo matematico da planta.

Entretanto, vale salientar que o método de sintonia definido por Ziegler e

Nichols ndo fornece os resultados finais para os valores de Kp, K; e Kp. Este

2 Ogata, 2007
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método fornece um ponto de partida aceitdvel mas ainda é necessario um ajuste
fino para atingir o melhor resultado de operacao do controlador PID. A proposta
deste método de sintonia define regras para se obter os parametros do
controlador baseado nas caracteristicas da planta a ser controlada, e pode ser

executada de duas formas diferentes: o primeiro e o segundo método.

No primeiro método, obtém-se experimentalmente a resposta da planta a
uma entrada em degrau unitario. Este método s6 pode ser aplicado caso a curva
de saida tenha um formato tipico de um °S’. Tal curva pode ser obtida
experimentalmente ou mediante simulagdo do modelo matematico da planta. A

Figura 19%' ilustra a entrada e a saida esperada da planta.

[ — .

Planta |—————

u(t) y(t)

Figura 19 - Resposta ao degrau unitario
A curva em formato de ‘S’ pode ser caracterizada por dois pardametros; o
atraso L e a constante de tempo T. Para obter estes valores, traga-se uma linha
tangente a curva no ponto de inflexdo. Os parametros sdo obtidos nos pontos
onde a reta tangente intercepta o eixo ¢ ¢ a reta y(¢) = K, como mostra a Figura
20,

I Ogata, 2007
> Ogata, 2007
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y(t)

¥

Figura 20 - Anadlise da curva de resposta

A partir destes parametros e uma analise matematica sobre a modelagem
do controlador, obtém-se o Quadro 1 (OGATA, 2007) como regra de sintonia

para o controlador:

Quadro 1 - Parametros para sintonia no primeiro método

Tipo de controlador Kp Ki Kd
T
P _ - -
L L
T
PI — — -
0,9 I 0.3
T
PID 1,2 7 2L 1,5L

No segundo método, define-se os pardmetros K; = 0 e Kp = 0. O

controlador, entdo, apresenta apenas o canal proporcional como forma de
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resposta. A Figura 21% apresenta uma configuragdo do sistema de controle

necessaria para realizar o experimento de ajuste dos parametros.

r(t)h@e(t)h Ke u(t)h Planta |— y(t)

Figura 21 - Controlador proporcional

A partir deste ambiente, incrementa-se o valor de Kp até que seja obtido o
valor critico Kpcg . Este valor é notavel a partir do momento em que a resposta
da planta passa a se comportar de forma oscilatoria, como mostrado na Figura

2224

y(t)
s

Figura 22 - Oscilacgao tipica com periodo Pcg

> Ogata, 2007
# Ogata, 2007
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Assim, o ganho critico Kpcg € 0 periodo critico Pcg sdo determinados de
forma experimental. O Quadro 2 (OGATA, 2007) mostra os pardmetros para a

sintonia do controlador.

Quadro 2 - Parametros para sintonia no segundo método

Tipo de controlador Kp Ki Kd
P 0,5Kpcr - -
1
PI 0'45KPCR EPCR =
PID 0,6Kpcr 0,5Pcg 0,125P.p

Esta secdo abordou sistemas de controle a serem empregados no controle
do helicoptero. A seguir serdo abordados alguns topicos sobre sistemas de
coordenadas e navegacdo inercial a serem utilizados como dados de entrada para

estes sistemas de controle.

2.3 Navegacao inercial

Um sistema de navegacdo inercial usualmente inclui sensores de
movimento, aceleracdo (acelerOmetros) e/ou rotagdo (giroscopios), além de um
processador para o céalculo integrativo em tempo real dos valores obtidos destes
sensores. O sistema inercial ¢ inicialmente alimentado com a sua posic¢do atual,
oriunda de fontes externas, tais como GPS (Global Positioning System)
(GROOVES, 2008). Baseado apenas no deslocamento fornecido pelos sensores
inerciais, o sistema continuamente integra tais valores obtidos ao longo deste
tempo ¢ calcula as grandezas necessarias para obter a variagdo da sua posigao.
Com esta variagdo € a posicdo inicial conhecida, o sistema é capaz de calcular a

nova posicdo com mais velocidade que sistemas posicionais.
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O sistema inercial sem auxilio posicional possui uma desvantagem. O erro
integrativo acumulado ao longo do tempo adicionado a imprecisdo e ao atraso de
resposta de alguns sensores inerciais, propaga uma grande diferenga entre a
posicdo real e a inercialmente calculada. Entretanto, sistemas hibridos com
sistemas posicionais e inerciais sdo empregados de forma que o sistema
posicional de tempos em tempos corrige a posi¢do calculada pelo sistema
inercial. A Figura 23% exemplifica, de forma exagerada, a propagagdo do erro

inercial ao longo das integracdes de posicao e velocidade.

Figura 23- Propagacio do erro

2 Groves, 2008
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Nesta propagacdo, o erro esta associado a imprecisdo nos valores para a
direcdo (heading) e deslocamento entre os pontos A, B e C mensurados ao longo

do tempo.

2.3.1 Sistema de coordenadas

Existem duas coordenadas que costumamos utilizar: coordenadas
inerciais com referéncia na base e coordenadas referenciadas ao proprio corpo
do helicoptero. A Figura 24°° mostra estes dois sistemas de coordenadas. O
ponto “Centro de Massa” é o centro de massa do helicoptero, o qual se baseia
todos os calculos inerciais (BEKIR, 2007). A origem do sistema de pontos
euclidianos pode ser um ponto geo-referenciado (GPS) ou monitorado nos

ambitos da regido local (LPS).

b
s T Centro de massa Z4
<. =4

*1

Ry
Origem euclidiana

Figura 24 - Sistema de coordenadas

26 Bekir, 2007
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A transformagdo entre estes dois sistemas de coordenadas ¢ dada pela
matriz M, que representa a orientacdo relativa entre eles. Esta matriz definida

por (BEKIR, 2007) pode ser expressa pela equacao (5):

cosy sinyg 0] [cos@ 0 —sm@
M,B=[—sin1]1 coqu OI [ ] [

cos(Z) —sm(Z)l ®)]
0

sin @ 0 cos @ sin® cos@

Onde, vy, 0 e ¢ sao os angulos de Euler (&4ngulos de atitude da
fuselagem) referentes ao helicoptero com respeito as coordenadas de base.
Devido a ortogonalidade da transformac¢do de coordenadas, a matriz de rotagdo
para as coordenadas de corpo ¢ igual a transposta da matriz do sistema
referenciado a base. Assim, a transformacdo entre os dois sistemas pode ser

expressa por:
[xg yp zg]" =Mpp*[X1 Y1 z]" (6)

Onde, (X1, y1, z1) € (X, VB, Zg) S30 as coordenadas de posicdo do helicoptero

referentes a base e as coordenadas referentes ao corpo, respectivamente.



3 METODOLOGIA

Conforme Gil (1946), a pesquisa deste trabalho é de natureza
tecnologica, com uma abordagem qualitativa e objetivos exploratorios. Esta
classificado como pesquisa-acdo, utilizando técnicas de simulagdo e o
desenvolvimento de um protétipo real. Esta pesquisa € realizada no campo e em

laboratorio.

A execucdo deste trabalho foi realizada nos ambitos do Laboratdrio de
Pesquisa I situado nas dependéncias do Departamento de Ciéncia da
Computagdo da Universidade Federal de Lavras e ocorreu no periodo de Janeiro

a Junho de 2010.

Pesquisa-agdo, conforme Thiollent (apud GIL, 1946), é um tipo de
pesquisa com base empirica que é concebida e realizada em associagdo com uma
acdo ou com a resolu¢do de um problema, que, neste trabalho, é manter o

helicoptero pairado no ar de forma auténoma.

Este trabalho pode ser dividido em trés etapas: estudo, simulagdo e
experimentagdo. Primeiramente foi estudado o véo do helicoptero e o
controlador PID para que, entdo, fosse desenvolvido um sistema para controlar e

estabilizar o helicoptero.

A partir deste sistema desenvolvido, a proxima etapa foi realizar testes em

um ambiente simulado. A simulagdo estd descrita na se¢ao 3.1.

Apds a simulagdo e o sistema de controle melhorado, passou-se entdo para
a etapa de experimentacdo. Foi adquirido um modelo de helicoptero radio-
controlado, sensores de aceleracio e giro, microcontroladores e outros
eletronicos em geral. Estes procedimentos e materiais utilizados estdo descritos

na secao 3.2.
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3.1 Simulacao

Para a simulagdo foi utilizado o simulador de v6o para computador,
Microsoft Flight Simulator 2004, com um componente adicional capaz de prover
uma interface externa para acesso aos dados do simulador via troca de
mensagens do Windows. O pacote utilizado contendo esta interface esta descrito
no item 3.1.2.b. Esta biblioteca foi desenvolvida por Downson (2010). Através
dela, é possivel, entdo, ter acesso a dados inerciais de voo das aeronaves em

simulagdo, bem como enviar comandos referentes ao controle do voo.

Inicialmente foi desenvolvido um software de coleta de dados. Dados
inerciais de voo do helicoptero foram coletados e uma analise a priori foi feita
para desenvolver o sistema de controle completo do helicoptero. O método
computacional para o sistema inercial a ser implementado sera testado e podera
ser validado de acordo com os dados coletados do simulador. Pois, o resultado
calculado sobre o deslocamento pode ser comparado com os valores fornecidos

pelo simulador de vdo.

Para os testes iniciais do sistema de controle, desenvolveu-se um
software integrado ao simulador de voo capaz de obter informagdes inerciais
sobre o helicoptero ¢ também enviar comandos para controle do vdo. Este
software possui uma rede de malhas PID que tomam o controle sobre os

comandos da aeronave.

Essa simulacdo teve por finalidade implementar o sistema de controle,
obter uma visdo geral de como o sistema ia se comportar, ajustar os parametros
de execugdo dos PIDs e, a partir deste ponto, refinar o controle de estabilizagdo.

O método de ajuste destes parametros esta descrito na segdo 3.1.3.
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3.1.1 O Simulador de voo FS2004

O Simulador de voo Flight Simulator 2004 é um software de simulagdo
desenvolvido pela empresa Microsoft. Este simulador retrata de forma fiel o
comportamento da aeronave, possui configuragdo com niveis de realismo,
podem ser escolhidas diferentes aeronaves e aeroportos para o voo, alem de

proporcionar configuragdes avangadas para as condi¢des atmosféricas.

Este simulador esta suficiente para os propositos deste trabalho. A
escolha deste simulador se deve, em primeira instancia, ao fato de ter acesso aos
dados internos mediante o uso da biblioteca FSUIPC, descrita na secdo 3.1.2.b

em maiores detalhes.

O modelo de helicoptero Robinson R22 foi escolhido pois ¢ o menor
deles e estd mais proximo do comportamento de um helicoptero RC, e deste

modo a simulagdo ndo estaria tdo longe do que se esperava para o resultado real.

Para o cendrio de simulagdo, foram feitos trés ambientes diferentes para

os testes:
e Sem ventos;
e Rajadas de 15kts (27,78 km/h);
e Rajadas de 25kts (46,3 km/h).

O uso de rajadas de ventos se deve ao fato desta etapa de testes tratar
apenas de resposta a nivel de aceleragdo, sendo que um vento constante
resultaria apenas em um deslocamento com velocidade constante. Sem um

sistema inercial integrado ndo € possivel obter estes dados para o controle.
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3.1.2 Software de controle

Para a etapa de simulacdo foi desenvolvido o software de controle
utilizando a linguagem C/C++ e a IDE de desenvolvimento Borland C++
Builder 2009. O objetivo deste software foi testar todos os mecanismos de
controle a serem implementados no helicoptero real antes do experimento, para
que, entdo, fosse possivel analisar o comportamento deste a fim de evitar o inicio
dos testes as cegas. A tela do programa de controle (esquerda) e o simulador

FS2004 (direita) estdo apresentados na Figura 25.

= 18615
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Figura 25 - Software de controle e Flight Simulator 2004

3.1.2.a Estruturas de dados

Basicamente, o software possui um fluxo de dados que, em malha
fechada, proporciona o controle do helicoptero. Este fluxo inicia-se a partir da

simulagdo de voo do helicoptero pelo simulador de vdo. Entdo, os dados
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inerciais sdo coletados via interface com DLL (Dynamic Link Library) e
enviados aos controladores PID. A saida destes é entdo encaminhada, também
via interface com DLL, para o simulador de voo. Este, mediante os comandos
recebidos, toma novas reagdes e inicia-se um novo ciclo de controle. Este ciclo

esta ilustrado na Figura 26.

Malha de PID
Aceleragao |

Figura 26 - Fluxo de dados no simulador

FS2004

FSIUPC.DLL

Para este simulador, os dados de leitura e escrita utilizados sdo apresentados,

respectivamente, no Quadro 3 e no

Quadro 4.
Quadro 3 - Dados de entrada
Endereco Nome Tipo Unidade
0x3060 Aceleragao no eixo X double Pés / s?
0x3070 Aceleracao no eixo Y double Pés / s?
0x0580 Direcao (Heading) Inteiro 32 °
Quadro 4 - Dados de saida
Endereco Nome Tipo Variacao
0x0BB2 Comando para elevator Inteiro 16 -18363 a +18363

0xOBB6 Comando para aileron Inteiro 16 -18363 a +18363
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0x0BBA Comando para o rudder Inteiro 16 -18363 a +18363

Estes dados de entrada, descritos no Quadro 3, sio lidos do simulador e enviados ao
PID, tomando apenas uma conversao de valores. Visto que o PID implementado
utiliza apenas tipos inteiros, os dados em formato ponto flutuante obtidos do
simulador, em pés/s® sdo convertidos para valores inteiros na casa de pés/s> * 100,
mantendo uma precisio de duas casas decimais. O resultado de saida do PID esta
limitado na faixa de -10000 a +10000, sendo que esta saida nfo passa por nenhuma
modificacio antes de ser enviada ao simulador. Esta saida esta diretamente

associada as variaveis do
Quadro 4.

Os comandos de controle da aeronave sdo comandos que implicam
movimentos de rotagdo em torno de algum eixo. O deslocamento, entdo, é
resultante deste movimento de giro. Assim, a relagdo de comandos possui os
eixos X e Y trocados. Dessa forma, um comando sobre o aileron proporciona
um movimento de giro no eixo Y, que por sua vez acarreta em um deslocamento
no eixo X. A associagdo entre variavel de entrada e variavel de saida e a

configuracdo dos PIDs de controle estdo descritos no Quadro 5.

Quadro 5 - Configuracao dos PIDs de controle

PID Kr | K| Kp Limite Entrada Saida

Roll 30 | 15 0 +10000 Aceleragdo X Aileron

Pitch 30 | 15 0 +10000 Aceleragao Y Elevator
Heading | 100 | 1 500 +8000 Direcao (Heading) Rudder




49

Os eixos ordenados do simulador de vdo ndo estdo de acordo com a
orientacao adotada neste projeto, porém apenas os €ixos Y e Z estdo trocados. A

Figura 27 apresenta o sistema de coordenadas adotado neste projeto.

Figura 27 - Coordenadas adotadas

Neste software de controle para a simulagdo foram implementados trés
objetos de controle do tipo PID. Estes foram associados de acordo com as
respectivas variaveis de entrada (control-point) e saida (control-output). O
fluxograma de controle para este simulador estd descrito na Figura 28. Esta
modelagem representa apenas a execucdo de um Unico canal de controle, pois,
todos os canais sdo executados da mesma forma, salvo as diferentes variaveis de

entrada e saida. Este fluxograma representa apenas o processo de execugdo
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durante o evento de timer, este que controla a freqiiéncia de operagdo do sistema

de controle.

Aplicacéo

Timer 100ms

Obter dados do
FS52004

Objeto PID

Calcular o erro
e({t) = Set-Cntrl

Out = Kp * e(t);

i =i+ elt);
Out += Ki *i;

Enviar dados ao
FS52004

HIM d = e{t) - e(t-1)
Out += Kd * d;

Figura 28 - Fluxograma de execu¢do do simulador

3.1.2.b Biblioteca de acesso ao simulador

Para o acesso aos dados do simulador de voo ¢ necessario adquirir um

pacote de ferramentas e utilitarios para entdo fazer uma integracdo com a DLL
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(DOWSON, 2010). Foi utilizado um codigo em C, em que os dados sdo lidos
diretamente em memoria através dos enderegos de cada variavel. As variaveis
disponiveis para leitura e/ou escrita no simulador sdo listadas por um programa
chamado FS Interrogate, também disponibilizado junto com este pacote da

biblioteca.

Para o uso deste pacote sdo necessarias apenas quatro funcdes de
comandos: FSUIPC Link, FSUIPC_Read, FSUIPC Write, FSUIPC Process. E
sdo apenas dois passos executados durante a simulagdo: Primeiro passo ¢
necessario fazer o link da biblioteca com o simulador de voo, através da func¢io
de Link, e, segundo, executar as operagoes desejadas. Tais operagdes sdo feitas
de forma atomica, assim, executam-se varias chamadas as fungdes Read/Write ¢

para finalizar deve ser chamada a fungao Process.

Para usar esta biblioteca, é necessario copiar o modulo FSUIPC.DLL
para o local onde o Flight Simulator 2004 foi instalado e incluir os modulos de
acesso desenvolvidos em C. Detalhes sobre este procedimento encontram-se na

documentagao do pacote disponibilizado por Dowson (2010).

3.1.3 Sintonia dos PIDs

Antes de iniciar a sintonia dos pardmetros, é necessario definir o
intervalo de execugdo. De acordo com o descrito na se¢do 2.2 sobre sistemas em
malha fechada, é de suma importancia que o sistema de controle seja mais lento

do que o sistema a ser controlado. O tempo de resposta do helicoptero em
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questdo simulado ndo foi medido, um intervalo de 100ms foi atribuido baseado

em sistemas inerciais ja conhecidos pelo autor.

A sintonia das constantes dos PIDs foi feita de forma manual. Primeiro,
inicia-se os PIDs apenas com o canal proporcional ¢ uma constante pré-definida
baseado na intensidade da entrada e a amplitude de saida. Com estes primeiros
valores, inicia-se o teste ¢ monitora-se o comportamento do controle do PID.
Esta constante do canal proporcional é aumentada até que se encontre iminente a
um regime oscilatorio do sistema. Este valor é, entdo, o valor critico (Kpcg) para
o sistema em controle. Encontrado este valor critico, o canal integrativo ¢
habilitado e a partir deste ponto obtém-se os parametros para ambos os canais de

controle de acordo com o Quadro 2.

Da mesma forma como foi feito para a constante K, ajusta-se K; de
forma incremental até que seja obtido um resultado satisfatorio para o sistema.
De forma resumida, podemos descrever o seguinte algoritmo utilizado para a

sintonia:
1. Obter um valor inicial para K,,.

2. Incrementar este valor ate que o sistema fique iminente a um regime

oscilatorio.
3. Calcular o valor final das constantes de acordo com o Quadro 2.

4. Incrementar o valor de K; até que o sistema fique com uma resposta

satisfatoria.
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Apds a simulagdo e ajustes no sistema de controle, foi feito, entdo o

desenvolvimento do hardware embarcado de controle. A se¢2o seguinte descreve

o sistema embarcado desenvolvido.

3.2 Sistema de estabilizacio embarcado

Para a etapa experimental deste trabalho, tomou-se como base um

modelo de helicoptero radio-controlado (RC) “E-Sky Belt-CP V2”. A escolha

deste modelo foi baseada em alguns pontos-chave:

E um modelo tipo acrobatico. Possui uma boa relagdo peso-
poténcia, fator que possibilita a instalagdo dos sistemas eletronicos
sem que esta carga extra tenha um grande impacto no voo deste

helicoptero.

Possui o sistema de rotor principal do tipo Bell-Hiller, o que suaviza
os esforgos exigidos sobre os servos-atuadores de controle ciclico e
coletivo. Este modelo de rotor possibilita comandos suaves e de

rapida resposta.

Este modelo possui um rotor de cauda do tipo belt-cp, ao contrario
de muitos outros que possuem um motor elétrico. O fato do rotor de
cauda ser diretamente acionado pelo motor principal, ajustando-se
apenas o pitch das pas, proporciona uma resposta de comando muito
mais eficiente. Este modelo de rotor de cauda ¢ o mesmo modelo

empregado em aeronaves reais.

Diferente dos demais helicopteros RC encontrados no mercado, este

modelo apresenta um sistema de controle que mais se aproxima dos
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helicopteros reais. Sendo assim os resultados obtidos podem ser

mais facilmente comparados.

e E um modelo ja difundido no mercado, o que possibilita uma facil
busca por pegas de reposicao e upgrades caso fosse necessario para

este projeto.

A Figura 29 mostra o modelo utilizado no experimento deste trabalho:

T e T T ——" ——

-,

Figura 29 - Helicéptero do projeto

O desenvolvimento do hardware a ser embarcado no helicoptero do

projeto esta detalhado na se¢do a seguir.

3.2.1 Hardware embarcado

O sistema desenvolvido utiliza sensores de aceleragdo baseados em

sistemas micro-mecanicos (MMA — Micro-Mechanics Accelerometer). Os
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sensores sdo dispostos em trés canais, obtendo informagdes de aceleragdo em X,
Y e Z. Estes sensores passam por um filtro para que a propria vibragdo do

helicoptero nao influencie na resposta de comando.

O controle do helicoptero esta subdividido em cinco mecanismos de

comando, que sdo:

Controle linear de velocidade do rotor principal.

e Trés comandos mixados para os mecanismos ciclico e coletivo.

Controle de pitch do rotor de cauda.

Os trés comandos mixados sdo os mais criticos, pois sdo comandos
finos, de posigdo, que controlam a inclina¢do das pas. Estas, por sua vez, atuam
na inclinacdo em X e Y do helicoptero que por sua vez resulta no deslocamento
em Y e X, respectivamente. (vide se¢do 2.1.5 sobre Precessdao Giroscopica).
Estes comandos também sdo responsaveis pelo deslocamento em Z (coletivo).
Estes trés comandos sobre o prato sdo dispostos, em geral, igualmente espagados
em 120°. Desta forma, esta configuracdo acarreta em uma melhor resposta aos
comandos laterais do que os comandos longitudinais. Uma nova solug@o a este
problema esta aparecendo no mercado e utiliza servos posicionados em 140°,
porém poucos radios ainda sdo capazes de mixar os comandos em angulos

diferentes do usual 120°.

Como computador de bordo, utilizou-se o microcontrolador ATmegal6
(ATMEL, 2009), rodando com freqiiéncias de 8-16MHz. Futuramente, sera
desenvolvido um mddulo inercial para equipar ¢ auxiliar o sistema. Para este,

serd empregado o microcontrolador ATmega644 com freqiiéncia de 20MHz para
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o célculo inercial continuo do deslocamento. Mediante necessidades de
processamento, este processador pode ou ndo ser substituido por um de melhor
desempenho, mantendo o tempo de resposta dentro dos limites estabelecidos. O
diagrama de blocos do hardware embarcado a ser desenvolvido esta apresentado
na Figura 30. Este sistema também inclui um cartdo de memoria tipo SD para
armazenamento de dados inerciais e/ou comandos do controle, ao longo do voo,

para futuras andlises computacionais.

CPU central Acc Y|

. Motor
| ESC = Principal

=

Max232

PC Com. Servo Cauda

' Servos Prato

Figura 30 - Circuito de controle para o modelo

A seguir serd descrito individualmente cada componente do hardware

desenvolvido.
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3.2.1.a Acelerometros

Neste projeto foi utilizado um acelerometro MMA7260QT
(FREESCALE, 2005). Este acelerdmetro, de baixo custo, ¢ baseado em sensores
capacitivos e possui internamente 3 eixos. A Figura 31%" ilustra a mecénica do

sensor para detec¢cdo do movimento.

Acceleration ——p

Figura 31 - Sensor capacitivo de aceleragio

Este sensor possui apenas saidas analogicas de tensdo que variam,
conforme a aceleragdo, entre valores de Ov a 3,3v. Possui quatro niveis de
sensibilidade: 1,5g/2g/4g/6g. Para uma posicdo de repouso, na posigdo
horizontal, onde a aceleragdo é nula, obtém-se uma saida de tensdo no ponto
médio entre Ov e 3,3v, ou seja, 1,65v. Neste projeto o sensor estd com a
sensibilidade padrdo, 6g, e sua saida ¢ de 200mv/g. Sendo assim, com uma

variagdo de +£1,65v temos que a saida maxima esta limitada em £8,25g.

27 Freescale, 2005
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3.2.1.b Servomecanismos

Os servos utilizados neste projeto fazem parte do conjunto completo do
helicoptero. Estes mecanismos sdo atuadores, que aplicam um comando de
posigdo, fixo, mediante um sinal de controle digital. Este controle é baseado em
pulsos com modulagio em largura. A Figura 32°* mostra trés posi¢des notaveis e

os pulsos de controle:

e LT )

" "Bulze Width 1 ms

Heutral Postion |_| |_| |_|

@
PLise'I."l.ndth 1.5 ms

Kaximum Pulse

" ‘PuiseWidth 2 ms

Figura 32 - Pulsos de controle do servomecanismo

Os pulsos de entrada sdo modulados com largura entre 1ms e 2ms, sendo
espacados em 20ms, entretanto, este espagamento nao ¢ critico, podendo oscilar
enre 15ms e 50ms. O comando destes mecanismos ¢é linear e varia de 0° a 180°

conforme o Quadro 6.

28 .
www.societyofrobots.com
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Quadro 6 - Pulsos do servo

Largura (ms) Posicao
1 0° (ou 90° a esquerda)
1,5 90° (ou centralizado)
2 180° (ou 90° a direita)

3.2.1.c Motor brushless e ESC

O motor brushless utilizado faz parte do conjunto completo do
helicoptero. E o motor que aciona o rotor principal e, através de uma correia
dentada, o rotor de cauda. Este motor ¢ trifasico e possui um sistema de controle
chamado de ESC (Electronic Speed Controller). Este controlador toma como
entrada um sinal digital idéntico ao sinal enviado aos servos, sendo que a largura
de pulso € proporcional a velocidade do motor, e ndo referente a posi¢do, como
nos servos. Como saida, este controlador envia trés ondas senoidais referentes ao
acionamento de um motor trifasico. Para este trabalho, considera-se apenas que
os pulsos enviados ao controlador sdo referentes a velocidade do motor e

maiores detalhes de operacdo nao serdo discutidos.

3.2.1.d Sensor de distincia

Para uma melhor referéncia de proximidade em relagdo ao solo, utilizou-
se um sensor de distancia para medir a altura do helicoptero em relagdo ao solo.
Este sensor ¢ baseado na propagagdo de ondas ultrassonicas para calcular a

distancia até o objeto a frente. A Figura 33% exibe dois casos que exemplificam

¥ jtp.nyu.edu
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a operacdo deste sensor. As linhas de contorno representam o alcance da leitura
do sensor para o dado tipo de objeto que se encontra a sua frente. O arco esta
subdividido em radiais que indicam a abertura, em graus, que o sinal & recebido
e em anéis que representam a distancia do objeto ao sensor. O anel externo
representa a maior distdncia alancada pelo sensor e as demais divisdes sdo

apenas para referéncia.

Figura 33 - Sensor ultrassonico

A saida do sinal ¢ feita em forma de pulsos com modulagdo em largura.
A largura do pulso é o tempo, em milissegundos, desde o envio do feixe
ultrassonico até a detec¢do do seu eco. Dada a velocidade do som e a duragdo do

pulso, obtém-se a distancia através da equagao (7) de velocidade:

At 1

D = 340 = * = @)
1000 2
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Dentre outras caracteristicas deste sensor, seu limite de operagdo esta

entre 20cm e 150cm. Valores fora desta faixa ndo sdo computados.

3.2.1.e Microcontrolador

O microcontrolador ATmegal6 (ATMEL, 2009) utilizado neste projeto
¢ fabricado pela empresa Atmel, na familia de processadores AVR. Este
microcontrolador possui um processador RISC de 8-bits, clock interno entre
IMHz e 16MHz. Aceita alimentagdo entre 2,7v e 5,5v. Neste projeto esta sendo
utilizado alimentagdo de Sv. Dentre outros recursos, este microcontrolador
possui periféricos de hardware, tais como: timers para controle de tempo,
interrupgdes internas € externas para programagdo orientada a eventos,
comunicacao serial UART (Universal assynchronous Receiver and Transmitter)

e SPI (Serial Peripheral Interface).

A secdo a seguir descreve o software embarcado no processador.

3.2.2 Software embarcado

Em termos gerais, o software baseia-se na mesma estrutura de controle
que foi desenvolvido no simulador. Primeiramente ¢ feita a leitura dos sensores
de aceleracdo, estes dados passam por um filtro. A partir dos dados coletados, a
malha de PIDs ¢ alimentada com estes novos valores e, assim, os valores de
saida de controle sdo obtidos. Estes dados de controle sdo entdo mixados para
que sejam enviados aos servos de controle do helicoptero. Em termos gerais, o

software de controle esta esquematizado na Figura 34.
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Servos Prato
0 PID ay Mixer

WMotor
ESC Principal

Sz az

Rudder Gyro

Servo Cauda

Gain

Figura 34 - Malha de PID

Nesta malha de controladores, as linhas representam aqueles
responsaveis por cada componente do sistema de coordenadas, e, portanto, sdo
linearmente independentes. A primeira coluna de controladores ¢ responsavel
por um controle lento sobre o erro da posi¢do ao longo do tempo, fornecendo
uma entrada diferente para a segunda coluna de controladores. Esta primeira
coluna so serd desenvolvida apds o sistema inercial, que estd proposta para
trabalhos futuros. Esta segunda coluna ¢ entdo responsavel pela resposta rapida
mediante variacdes no deslocamento. Para este trabalho, cujo objetivo ¢ manter
o helicoptero estabilizado e pairado no ar, entdo tém-se as entradas de posigdo
ay, € a, forgadas em zero. A entrada P, esta associada a um controle simples de
manobras, que esta descrito na se¢do 3.2.3. Para uma futura expansdo para
navegabilidade, pode ser necessario a inser¢cdo de uma camada intermediaria a

fim de calcular o deslocamento com velocidades em vy, vy € v,.
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Os controles na malha acima sdo descritos tais que:

e Aceleragdo a; oriunda dos sensores inerciais para uma rapida

correcao da variacao de posigdo.

e Posigdo S; oriunda do computador inercial que continuamente
calcula o deslocamento e posicdo do helicoptero; e do sensor

ultrassonico de altura.

e Mixer faz a combinagdo das componentes linearmente
independentes em X, y € z para o mecanismo de prato do

helicoptero, cujos servos sao dispostos em 120°.

e A ultima linha de controladores PID ndo se aplica no experimento
real pois o helicoptero ja possui um dispositivo Heading-Hold-Gyro

que executa este trabalho.

3.2.2.a Leitura do acelerometro

A leitura do acelerometro ¢ feita utilizando o conversor analogico-digital
interno do microcontrolador, com resolucdo de 10-bits e operando a uma
frequencia interna de 1MHz. Os valores lidos de aceleracdo variam de 0 a 1023
linearmente proporcionais ao valor de tensdo de saida de Ov a 3,3v.
Considerando a saida em repouso do acelerdmetro em aproximadamente 1,65v,

temos entdo a leitura digital de 512 como valor neutro de aceleragdo.

Devido a vibragdo gerada pelo rotor principal do helicoptero, ¢

necessario um filtro de entrada para as leituras do sensor. Foi implementado um
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filtro EWMA para este fim. Esse filtro é simples e apenas faz uma média

ponderada entre o valor atual e o ultimo valor lido, de acordo com a equacgao (8):

a(t) = ((a(t=1)« a)"'éZLIDO*(G‘l'_a)) (8)
Onde a(t) representa o valor filtrado de aceleragcdo; a;;po o valor atual
amostrado; e a(t-1) o ultimo valor lido pelo sensor. A variavel o define o peso
entre as duas leituras, e deve estar na faixa entre 0 e 64. O valor limite para 64
esta relacionado ao fato da multiplicagdo de a com o maior valor possivel de

aceleragdo, 1023, ndo ocasionar um overflow em 16-bits.

3.2.2.b Leitura de distincia

A leitura do pulso fornecido pelo sensor ultrassonico de distancia ¢ feita
utilizando dois periféricos independentes do microcontrolador. Utilizou-se o
recurso de interrupcdo externa INT 0 para capturar os eventos de borda de
subida (rising edge) e descida (falling edge) gerados pelo pulso; e, também, o

Timer] para a medida do tempo entre estes dois eventos de interrupgao.

Obtendo-se o tempo de duragdo deste pulso, pode-se calcular a distancia
do helicoptero ao solo de acordo com a equacdo (7), descrita na segdo 3.2.1

sobre o sensor ultrassonico.

3.2.2.c Controle do servomecanismo

Para o controle dos servos do helicoptero, foi desenvolvido um modulo
de controle para até 8 servos simultineos. Este mddulo utiliza o periférico

Timer2, de 8-bits, para gerar pulsos com resolugdo de 8us.
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Os pulsos para o servo sdo valores entre 1ms ¢ 2ms. Para tal, o Timer2
foi configurado com divisor de freqiiéncia (prescaller) de 1:64. Assim, o clock
de operagdo para o Timer2 ¢é obtido dividindo-se o clock intero da cpu, de
8MHz, por 64, obtendo-se entdo o clock de 125kHz. Os valores para o timer
gerar os pulsos no padrdo do servo estdo descritos no Quadro 7. Estes valores
variam de acordo com cada modelo de servo, e foram medidos
experimentalmente de acordo com o alinhamento da posi¢do da alavanca de

comando do servo.

Quadro 7 - Valores de pulso para o Timer2

Largura (ns) Timer Posicao
1080 135 0° (ou 90° a esquerda)
1560 195 90° (ou centralizado)
2040 255 180° (ou 90° a direita)

Cada pulso ¢ gerado individualmente para cada servo, sendo que, para
controlar varios servos de forma conjunta, os pulsos dos demais servos sao
gerados seqiiencialmente durante o intervalo de 20ms entre cada pulso de um

mesmo SErvo.

Para gerar cada pulso ¢ utilizado a interrupgao de output compare gerada
pelo hardware interno do Timer2. Primeiramente, o Timer2 € inicializado com o
valor zero e o valor desejado do pulso ¢ inserido no registrador de controle
OCR2 (OutputCompareRegister2). Entdo o Timer2 ¢ disparado e o pulso possui

a duracdo em nivel l6gico alto até que a interrupgdo ocorra. A Figura 35 mostra
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em detalhes a saida de cada servo, de forma reduzida para apenas 3 servos

simultaneos, em funcdo do intervalo de tempo obtido pelo Timer?2.

servo
Atual ? 1] 1 2 Espaco 1] 1 2 Espaco
valor do
Timer

Servo 0

Servo 1

Servo 2

Figura 35- Temporizacio dos servos

3.2.2.d Mixer de comandos

O fato dos comandos de controle do helicoptero serem linearmente
independentes e o prato de controle ser simultaneamente controlado por trés
servos, implica em que estes comandos sejam mixados a fim de se obter uma
nova saida proporcional para cada um dos servos. No modelo adquirido, este
trabalho era feito pelo proprio controle remoto. Neste caso, este controle foi

implementado no software de controle.

A modelagem™ para este controle esta ilustrada na Figura 36. A situacgio

lateral indica um comando de ciclico a frente ¢ a situa¢do frontal indica um

30 ~ o . -
Transformagdes geométricas para o calculo da posicdo de cada servo.
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comando de ciclico a esquerda. A equacdo (9) exibe o calculo para obter os
comprimentos a € b; As equagdes (10) e (11) exibem os calculos para obter os
comprimentos de c. Os célculos foram baseados proporcionalmente aos
comprimentos, em centimetros, medidos no prato do helicoptero. Esta
modelagem aborda apenas o comando ciclico. O comando coletivo, como afeta

todos os servos em conjunto, ¢ apenas adicionado ao valor de saida.

Topo

Lateral Frontal
i ¢
i Y
z z
P1/P2 p1
o b
P gl y
PO [
P2
Figura 36 - Modelagem para o mixer de comandos
PO = —20siné 9
P2 =10,5sin8 — 17,5sin ¢ (10)

P3 =10,5sin8 + 17,5sin¢ (11)
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Para este helicoptero, os angulos de entrada estdo limitados a +£10° com
precisao de 0,1°, sendo nimeros inteiros, na faixa de +£100. Este angulo mimites
esta relacionado as dimensdes fisicas do helicoptero e a resposta de comandos
do prato. A saida também estd na faixa de =100 unidades e posteriormente ¢é

convertida para os valores de controle dos servos.

3.2.2.e Controlador PID

O controlador PID implementado utiliza apenas valores inteiros para
execucdo. Internamente sdo armazenados os parametros de configuragdo, Kp, Kj,

e Kp; os valores de limite Lgyp € Linr, € Outras variaveis internas.

Os valores parciais, Integrativo ¢ Derivativo sdo as componentes de

4

cada canal, respectivamente. O valor armazenado em SetPoint é o valor
constantemente comparado a entrada durante a execucdo. Error é o valor
calculado da diferenga entre o valor lido e o valor definido para SetPoint. O
campo LastErr armazena o ultimo erro calculado para que seja feita a leitura da

variagdo do erro, como ¢ feita no canal derivativo.

A execugdo ¢ feita através de uma fungdo em que é passado como
parametro o objeto PID em questdo ¢ o valor de entrada lido, € como retorno,

esta func¢do informa o valor de saida do PID.

A estrutura abaixo apresenta todos os parametros necessarios para a

execucdo do PID:
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/* Estrutura do PID */
typedef struct

{
/* Limites de saida */
int LimSup;
int LimInf;

/* Fatores */
int Kp;
int Ki;
int Kd;

/* Parciais */
int Integrativo;
int Derivativo;

/* Dados internos */

int Error;

int LastErr;

int SetPoint;
}StPid;

3.2.3 Aplicacio de controle

A aplicacdo de controle é responsavel por utilizar todos os servigos e
utilidades implementadas para o sistema em geral que foram abordados na segio
3.2.1. Esta aplicagdo executa a mesma seqiiéncia de comandos que foram
estruturados na simulagdo, baseados em coleta de aceleracdo, execugdo dos PIDs
e envio dos comandos ao aparelho. Esta aplicacdo pode ser decomposta em 3

atividades, conforme descrito a seguir.

3.2.3.a Controle basico de estabilizacao

Esta etapa é responsavel pelo mais baixo nivel de controle, ¢ demanda

maior velocidade de execu¢do. Esta camada executa a uma freqiiéncia de



70

amostragem de 20Hz. E responsavel por tomar conta do voo controlado da

aeronave, sob comandos diretos ou provenientes de outras camadas de aplicacao.

3.2.3.b Maoédulo inercial basico

Este modulo ndo foi desenvolvido neste trabalho e fica como atividade
futura. Esta etapa de controle estd encarregada de coletar os dados de aceleracdo
e rotagdo do modelo, processa-los e armazena-los em uma estrutura de dados

inerciais. Estes dados servirdo de base para tomada de decisdes do sistema.

Os dados basicos do sistema sdao provenientes de aceleragdo e giro. Este
moddulo sera responsavel por coletar as informagdes destes sensores e filtrar a
interferéncia da acdo da gravidade sobre o sensor de aceleracdo, mediante

equacgdes e transformadas geométricas 2D e 3D.

Serd também empregado o sensor ultrassonico como sensor de
proximidade do solo, com o mesmo efeito de um radio-altimetro empregado na

aviacdo real.

3.2.3.c Manobras elementares

Serd implementado junto ao sistema inercial, como primeira etapa de
trabalhos futuros, um inicio do controle de algumas manobras. Para este
primeiro controle, serd implementado o controle de decolagem e pouso. Este
controle ira utilizar em conjunto os dados inerciais de acelerag@o e posicionais

de altura, fornecidos pelo sensor ultrassonico.
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A seg¢do a seguir mostra uma etapa de calculo inercial que foi
experimentada em computador, e serda empregada futuramente no

desenvolvimento de um sistema inercial.

3.3 Calculo Inercial

Este hardware proposto para um futuro trabalho possui um computador
inercial, responsavel e dedicado a leitura dos sensores e o calculo inercial de
posicdo. Esta calculo é feito de forma numérica, pois os dados de aceleracdo sdo
obtidos ao longo do tempo e ndo se comportam como uma fungdo conhecida,
passivel de integragdo analitica. Para o calculo inercial ¢ estabelecido um
intervalo de tempo dt tal que ¢é utilizado como unidade de integragdo dos valores
lidos de aceleragdo. O valor critico para este intervalo df esta diretamente ligado
a capacidade de processamento da CPU inercial e do tempo de resposta dos

sensores inerciais.

O calculo numérico ¢ feito respeitando as equagdes mecanicas (12) e

(13) para velocidade e deslocamento:
V=Vy+ axdt (12)
S=58y+ V=xdt (13)

Assim, para uma seqiiéncia de valores amostrados em tempo real, estes
dois valores sdo constantemente calculados e fornecem um valor acumulado
para velocidade e posicdo. Para andlise desta forma de calculo, foi feita uma

simulagdo com os seguintes parametros:
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Aceleragdo respeitando uma forma de onda senoidal, sendo a =

sin(0); 0 <0 < 2m;
Intervalo de tempo, dt, estabelecido em 50ms (0.05s)

Velocidade e Posi¢ao iniciais Vo=0e Sq=0
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4 RESULTADOS E DISCUSSOES

Em primeira instancia, o objetivo para este trabalho foi desenvolver um
sistema para manter o helicoptero em voo pairado de forma autdnoma, sem
intervengdo humana externa. Para uma segunda etapa, sera desenvolvido um
sistema inercial dedicado para monitorar os sensores ¢ efetuar os calculos de
deslocamento. Uma posterior melhoria inclui o recebimento de comandos do
piloto para deslocamento e atuar nos comandos de vdo para movimentar a
acronave de forma suave e controlada. A partir desta segunda funcionalidade
desenvolvida, ela pode ser estendida a receber dados de navegagdo em uma
determinada rota e ndo apenas recebendo ordens diretas do piloto sobre o
comando do aparelho. Sendo assim, se tornard uma aeronave ndo tripulada

completa.

4.1 Resultados da simulacao

O resultado esperado era para o sistema manter o helicoptero sob
controle mesmo que este apresentasse certa ineficiéncia em relagdo a oscilagdes
ou atrasos de resposta. A analise grafica e¢ visual da simulagdo mostrou que o
resultado obtido foi satisfatorio, sendo que no primeiro caso de testes, com
auséncia de ventos, o aparelho se manteve completamente imoével, sendo
deslocado apenas pelo efeito resultante do rotor de cauda (vide segdo 2.1.6.b).
Os graficos abaixo estdo dispostos apenas para referéncia entre a leitura de
aceleragdo e o comando aplicado. No eixo das abscissas estd o numero da
amostra colatada em v6o e o eixo das ordenadas estd a grandeza referente a
aceleracdo (referenciada como AccX), em escala de pés/s>x10 e comando de
elevator (referenciado como Elev), sendo que este ndo possui unidade

especifica, representando apenas a intensidade do comando aplicado a aeronave.
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O grafico da Figura 37 mostra o resultado obtido para esta primeira

etapa. O ruido inicial se deve ao fato do sistema ja iniciar ativado antes de

decolar. A instabilidade na decolagem acabou por injetar este ruido no sistema.

Acelerag¢do (pés/s? x10)

10*Accx

= === Flev

1 N
O-*A—‘_
N
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t (msx100)

Figura 37 - Grafico para o primeiro caso (sem vento)

No segundo caso, testado com rajadas de ventos de 15kts, o controle

apresentou uma resposta de tempo satisfatoria sendo que em nenhum caso houve

perda de controle ou movimentos bruscos sobre o aparelho. Porem, nesta

simulagdo nao houve controle sobre o comando coletivo, ou seja, o efeito de

sustentacdo translada gerado pela rajada nao € corrigido e isso resultou em uma

oscilacdo vertical. A Figura 38 mostra o resultado obtido nesta simulagdo. Nota-

se 0 momento em que ocorre uma rajada de vento mais forte (amostra 337) e o

sistema de controle toma uma resposta de correcdo imediata para o efeito, e

depois contraria quando o vento € cessado.
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Figura 38 - Grafico para o segundo caso (vento de 15kts)

No terceiro caso, testado com rajadas de ventos de 25kts, o sistema
apresentou uma leve perda de controle em alguns casos de rajadas consecutivas,
a oscilagdo vertical se tornou mais intensa devido ao maior efeito de sustentagdo
translada. A Figura 39 exibe o grafico do resultado obtido. Nota-se momentos
onde o sistema de controle chegou ao limite de operagdo, onde os picos e vales
do grafico estdo saturados. Nota-se que entre as amostras 346 e 392 o sistema
comecou a entrar em regime de estabilizacdo, reduzindo a amplitude de
oscilacdo. Porém outra rajada levou o helicoptero a voltar a picos nos comandos

de controle.
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Figura 39 - Grafico para o terceiro caso (vento de 25kts)

4.2 Resultados do experimento

O hardware para este sistema foi desenvolvido e embarcado sob o
helicoptero de radio-controle. Os servigos de software foram implementados e
testados no sistema. Estes sdo: controle de servo, mixer de comandos, leitura do
acelerometro e controlador PID. Todos apresentaram-se eficientes durante a

execucao.

Nesta etapa detectou-se que o efeito de interferéncia da gravidade afeta
o sensor de aceleracdo de forma contraria ao deslocamento, diferente da forma a
qual foi prevista durante a etapa de simulagdo. Isso acarreta em uma perda de
controle devido a inversdo no sentido do comando. Esta interferéncia ndo havia
sido abordada neste trabalho, ¢ para que este sistema seja funcional, sera

necessario implementar um sistema inercial. Tal sistema, simples, com adicional
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de um giroscopio visa apenas calcular e remover a interferéncia causada pela
gravidade sobre o deslocamento real. A correcdo para este problema ja esta em

estudo e definida como proposta para trabalhos futuros.

4.3 Resultados da analise para o calculo inercial

O grafico da Figura 40 representa o resultado obtido para Aceleragdo

(cm/s?), Velocidade (cm/s) e Posigdo (cm).
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Figura 40 - Resultado da integracio numérica

Este resultado revelou que um atraso na integracdo para o calculo da
velocidade e posicdo acarreta em uma pequena perda de informagdo. O grafico
da Figura 40 mostra que a velocidade final v(#) ficou com um valor abaixo de
zero. Sendo que a aceleragdo foi simétrica, a velocidade final correta era
esperada em zero. Por este mesmo motivo, o valor calculado para a distancia s(z)

também sofreu uma queda.



5 CONCLUSOES

Este trabalho apresentou o desenvolvimento de um sistema de controle para
a estabilizagdo de um helicoptero. No desenvolvimento deste sistema foi
empregado técnicas de controle em malha fechada utilizando controladores PID.
Este controlador PID foi eficiente na estabilizacdo do helicoptero e se mostrou

capaz de contornar o problema em questdo mantendo o controle do helicoptero.

Para testar a eficiéncia do controlador PID na estabiliza¢do do helicoptero
foi desenvolvido um software de controle integrado ao Flight Simulator 2004.
Este software passou por uma fase de ajustes na interface com a DLL para
relacionar de forma correta os dados de leitura e comandos, mediante pequenos
testes de controle manuais. Os resultados da simulagdo mostraram que o sistema
de controle ¢é eficiente quanto a operacdo de estabilizagdo do aparelho. No
entanto, na presenca de rajadas de ventos intensas notou-se que o atraso de
resposta do helicoptero, mediante os comandos de controle enviados, acarretou
em uma leve perda de controle. Foram feitos ajustes especificos na sintonia e no
tempo de execugdo dos PIDs ao longo do tempo, de forma a adaptar o sistema

para prover um melhor controle para manobras e na presenca de ventos intensos.

A partir da simulagdo foi feita uma analise dos valores de leitura,
comandos e demais parametros internos, como sintonia e o tempo de execucgdo
dos controladores PID. Esta analise levou a obter os parametros iniciais do
sistema embarcado mediante uma escala entre estes valores coletados no

simulador e no experimento.

O experimento foi desenvolvido conforme abordado neste trabalho e a
etapa de testes manuais foi de acordo com o esperado apos a simulagdo.

Contudo, a execucdo automatica do sistema apresentou uma resposta diferente
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da que foi prevista durante a simulag¢do. Foi analisado o comportamento do
sensor de aceleragdo e concluiu-se que € possivel contornar este problema
através de transformacgdes geométricas para calcular e eliminar o efeito da
gravidade. Apds analisado tal efeito, estdo em andamento estudos sobre métodos
matematicos de transformagdes geométricas para a correcdo deste problema.
Futuramente, prepara-se o desenvolvimento de um novo hardware embarcado
contendo novos sensores € um microcontrolador dedicado a fazer tal célculo de
transformacdo. Munido deste novo hardware com melhores recursos, novos

testes de estabilidade serdo efetuados.
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