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RESUMO

O presente trabalho propde desenvolver o modelo dindmico de uma plataforma aérea tiltrotor
e um projeto de controle para atitude e altitude. E realizada a modelagem pelo formalismo de
Newton-Euler para obtencao das equacoes de forcas e momentos que descrevem a dindmica da

plataforma.

Realiza-se também a identificacdo do sistema fisico da plataforma real e realiza-se simulacoes
em malha aberta para verificacdo da coeréncia do modelo. Projeta-se entdo um sistema de controle

em malha fechada utilizando as equacdes de Euler para atitude e controladores da familia PID.

Por fim, realiza a simulagdo no software Simulink para situacoes préximas da realidade e

analisa-se o comportamento do sistema de controle para estabilizacdo da aeronave.

Palavras chave: robdtica aérea, tiltrotor, controle.

ABSTRACT

The present work proposes to develop the dynamic model of a tiltrotor aerial platform and a
control project for attitude and altitude. Modeling by Newton-Euler formalism is performed to

obtain the transparency equations and moments that describe the platform dynamics.

The physical system of the real platform is also identified and open mesh simulations are
carried out to verify the model coherence. A closed-loop control system is then designed using the

Euler equations for attitude and PID family drivers.

Finally, it performs a simulation in the Simulink software for situations close to reality and

analyzes the behavior of the control system for stabilizing the aircraft.

Keywords: air robotics, tiltrotor, control ,
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Capitulo 1

Introducao

O objetivo deste capitulo é contextualizar o leitor
sobre conceitos bdsicos relacionados a aerondu-
tica e apresentar o modelo de aeronave tiltrotor.
Por fim realiza-se uma apresentagdo geral da pro-

posta de projeto.

1.1 Motivacao

O surgimento dos VANT’s (Veiculos Aéreos Nao Tripulados) aumentou o nimero de possi-
bilidades de realizar tarefas ja existentes de maneira mais eficiente. As vantagens passam por
escalabilidade, versatilidade, usabilidade e o custo beneficio envolvido entre as demandas que po-
dem ser atendidas por esse tipo de veiculo. Os VANT’s sdo também popularmente conhecidos

como drones.

Essa tecnologia é um resultado da evolucdo de varios ramos da engenharia. Ela tem ganhado
espago em varias areas da sociedade. Sua grande adesdo se deve as intimeras demandas que
anteriormente s6 podiam ser feitas com aeronaves tripuladas. O custo de produgdo e manutengao
de um VANT em relagdo a aeronaves tripuladas é muito menor. Isso se deve a diferenca dos tipos

de materiais envolvidos na construgdo e da complexidade dos sistemas envolvidos.

Em uma breve analise de mercado, identifica-se varias aplicagées que tem surgido com o uso

de VANT’s. Exemplos do uso dessas aeronaves sdo:

1. Agricultura: Se aplica a agricultura de precisao no que tange a deteccao de pragas, analise
do solo através de radiometria, mapeamento de terrenos, aplicacdo de compostos quimicos,

mapeamento de temperatura, entre outros;

2. Militarismo: Se aplica a espionagem, controle de espaco aéreo e detecgdo de individuos

em areas de dificil acesso;

3. Projetos de exploragées espaciais: A NASA (National Aeronautics and Space Ad-
ministration) tem desenvolvido trabalhos relacionados a VANT’s. Alguns sao focados em

VTOL (Figura 1.1(c)) como o Mars Electric Flyer, que tem o objetivo de auxiliar em explo-



ragoes futuras a Marte. O NASA’s Greased Lightning 10 (Figura 1.1(a)) é outra aeronave

VTOL cujo o desenvolvimento é voltado para aplicagbes auténomas;

. Fotografia e Video: Fotos e filmagens panoramicas de prédios, fazendas e terrenos.
Também é usado para eventos desde que tenha autorizagdo da ANAC (Agéncia Nacional de

Aviagao Civil);

. Seguranca publica: A policia militar de diversos estados tem utilizado drones a fim de
auxiliar nos trabalhos da corporagdo. Em Sao Paulo a COPOM (Centro de Operagoes da
Policia Militar) implantou um programa denominado Olhos de dguia. O objetivo é buscar a

consciéncia situacional do que estd ocorrendo para tomada de decisoes;

. Fiscalizagao: O Detran do Distrito Federal incorporou em sua forca de trabalho o uso de
drones para fiscalizacdo de infragoes de transito. Eles sdo usados nas vias principais do DF

e em imediagoes de eventos de grande porte;

. Delivery: O Uber Eats e a Amazon tem buscado desenvolver drones para realizar entregas
aos seu clientes (Figura 1.1(b)), visto que em boa parte dos casos uma entrega por drone

pode custar menos do que realizado com meios convencionais;

. Apresentagoes artisticas: Cientistas da Universidade Técnica de Zurique tém trabalhado
com o Cirque du Soleil para coreografar dez abajures equipados com pequenos drones em

uma dancga aérea;

(a)

Figura 1.1: (a) Campanha de teste do NASA GL-10 (b) Protétipo do VANT de entrega do UBER
Eats (c) Projeto Mars Electric Flyer para exploracao de Marte - NASA

1.1.1 Tipos de veiculos aéreos

Os veiculos aéreos por sua vez possuem uma categorizagdo de acordo com os recursos aerodi-

namicos utilizados para realizar o v60. Sao tipos de aeronaves:

e Aerdstatos: Sao veiculos aéreos chamados de “mais leves que o ar”. Sua sustentagdo vem da

utilizacao de gases menos densos que a mistura que compde o ar da atmosfera. Um exemplo

de aerdstato é um dirigivel, cujo arranjo é composto por um baldo abastecido com Hélio ou



Hidrogénio que gera a sustentacio do seu conjunto e naceles distribuidas de maneira a gerar

propulsao e manobrabilidade ao veiculo.

o Aerodino: Sao todas as aeronaves que sao mais pesadas que o ar e usam aerofélios (dispo-
sitivos que ao se movimentar pelo ar geram sustentacao). Dentro dessa classificagdo temos

duas subclassificacoes:

Aeronaves de asas fixas: sdo os veiculos aéreos que possuem um sistema de aerofélios
fixo ao corpo da aeronave com o objetivo de promover a sustentacdo para voo. Apesar das
superficies de controle dessas aeronaves se movimentarem, isso ndo as retira dessa classifi-
cacao. Isso se deve pois uma vez trocada sua posicao, ela se mantém fixa acompanhando o

posicionamento da aeronave. Sua propulsdo é feita estritamente por motores ou turbinas;

Aeronaves de asas rotativas: Sao as aeronaves cujo sistema de sustentacdo e pro-
pulsao utilizam dispositivos méveis. Sao exemplos dessas aeronaves os helicépteros, cujas a
pas das suas hélices enquanto giram tem seus angulos de ataque alterados para promover

sua movimentacao;

Aeronaves de sistemas mistos: Sao as aeronaves que possuem a habilidade de mu-
dar a configuragdo do posicionamento de suas asas/propulsores a fim de alcancar pontos
positivos inerentes das configuragoes descritas anteriormente (Figura 1.2(b) ). Elas podem
assumir uma condigdo de aeronave de asa fixa e obter maior autonomia de voo, ou podem se
configurar como uma aeronave de asas rotativas e realizar pousos verticais sem necessidade

de pistas de pouso;

(a) (b)

Figura 1.2: (a) Baldo dirigivel de Henri Giffard de 1852 (Obtido em Wikipédia) (b) BELL V-280
VALOR - Retirado de: https://www.bellflight.com/products/bell-v-280

1.1.2 Tiltrotor

O Tiltrotor é uma aeronave de tipo misto que possui capacidade de decolagem e pouso vertical
e capacidade de voo como uma aeronave de asa fixa. Ele é predominante usado pelas forcas

militares para missdes onde o territério é de dificil acesso. Essa tecnologia foi proposta pela



primeira vez por Larry Bell, um industrial americano que realizou importantes contribui¢ées na

area de aeronautica.

Ele realizou em 1955 o langamento do projeto XV-3 em parceria com a forca aérea americana.
Essa foi a primeira aeronave tiltrotor da histéria. HEsse tipo de aeronave possui grande grau de
complexidade. As dificuldades passam pela sua capacidade de estabilizacao, da complexidade dos
mecanismos envolvidos para realizar a transi¢do dos propulsores do modo VTOL para asa fixa e o

esforgo por fadiga gerado pela movimentacao dos motores durante a mudanga dos modos de voo.

A Bell Aviation e a Nasa continuam até hoje com trabalhos voltados para criagado de aeronaves

com essa proposta. Na Figura 1.3 podemos ver alguns dos ensaios feitos por Bell.

Figura 1.3: V6o de teste do XV-3 de Larry Bell (Retirado do video: Bell XV 3 Tiltrotor VTOL
Aircraft Flight Tests 1956 Bell Helicopter - https://youtu.be/uuA52hbEUaU)

Nos dias de hoje as aeronaves do tipo tiltrotor operam de maneira plena e a sua tecnologia se
encontra em um nivel avangado. Entretanto, esse tipo de aeronave nao tem atualmente aplicagoes

comerciais em larga escala.

A aeronave mais famosa atualmente é o Bell Boeing V-22 Osprey, operado predominantemente
pela forca aérea americana. Ela é produzida desde 1988, tendo sido entregue mais de 200 unidades.
Outra aeronave que estd em fase de desenvolvimento é a NASA GL-10, o primeiro tiltrotor que
utiliza motores elétricos. Um diferencial dessa aeronave é que ela possui oito propulsores instalados
ao longo da sua asa, a qual se movimenta juntamente como os motores durante a transicdo. Ela
também apresenta dois motores instalados na sua empenagem a fim de garantir a manobrabilidade

da aeronave.

Este trabalho ira focar na capacidade de estabilizagdo de atitude e altitude de uma aeronave do

tipo tiltrotor. A estrutura bésica de uma aeronave desse tipo se d4 a um ntimero determinado de



propulsores que podem ter sua posicao angular alterada por um sistema auxiliar da aeronave. Esses
motores podem ser posicionados na aeronave de acordo com as demanda do projeto. Nesse projeto
temos uma plataforma com uma estrutura em formato de U em que os motores sdo posicionados
nas extremidades da estrutura. Eles sdo movimentados por servos motores. O presente trabalho
possui dois motores de propulsao e dois servos motores. Um breve resumo das possiveis manobras
que a plataforma pode fazer para se movimentar estdo descritas a seguir com base no desenho da
Figura 1.4(a) e 1.4(b) exceto a manobra de transi¢do de voo, visto que a plataforma no presente

momento nao possui asa e empenagem de voo:

Pe

T
\
\

(a) (b)

Figura 1.4: (a) Funcionamento béasico de um tiltrotor (Plataforma aérea TiltRotor - (Imagem
retirada do trabalho "Adequagdo de Hardware e Implementacdo de um Sistema de Controle de
um Robd Aéreo com Dois Rotores Articulados- de Gabriel Caltadi)) (b) Aeronave BELL XV-3
realizando a transigao de seu propulsores (https://alchetron.com/Bell-XV-3)

e Arfagem: Muda-se a posi¢do angular dos dois motores em uma mesma diregdo, gerando

um deslocamento linear de acordo com as componentes das forcas geradas;

¢ Rolagem: Muda-se a poténcia dos motores, fornecendo uma diferenca de forcas que gera

uma velocidade angular no eixo longitudinal da aeronave;

¢ Guinada: Muda-se a posicao angular dos dois motores de forma a gerar um binario de

forcas, permitindo orientar a aeronave na direcdo desejada;

e Controle de altitude: Para controle da altitude é realizado uma variacao igualitarias da
poténcia dos motores a fim de compensar a for¢a devido a gravidade para subir ou descer a

aeronave;

e Transicdo de modo de vdo: Realiza-se mudanca gradual do posicionamento dos motores



da aeronave para que ela alterne entres os dois modos de voo (Vertical com sustentagao feita

pelos motores e horizontal pelas asas);

1.1.3 Comparativo entre Tiltrotor e outras aeronaves e eVTOL

Cada aeronave é projetada com o fim de atender uma grupo de requisitos que sao fornecidos
aos projetistas. Dessa maneira, procura-se nesse topico fazer uma demonstracio das diferengas

basicas entre as aeronaves a fim de entender os propésitos de cada projeto.

Na tabela 1.1 temos alguns dados relacionados as capacidades das aeronaves de acordo com
seu tipo. O helicoptero tem caracteristica VIT'OL, mas suas outras caracteristicas estao abaixo das
capacidades das demais aeronaves do comparativo. Por outro lado, o avido possui bons niimeros
de alcance, peso maximo carregado e de velocidade, mas nao faz decolagens e pousos na vertical.
O V-22 Osprey por sua vez une as qualidades das duas aeronaves anteriormente citadas a fim de

atender uma demanda intermediaria entre as duas propostas.

Tabela 1.1: Comparativo entre aeronaves

Tiltrotor Helicéptero Avido
Critério (V-22 Osprey) (CH-47 Chinook) (KC-390)
Alcance (MTOW) (Km) 3.590 2.252 2.820
Pouso e Decolagem Vertical Sim Sim Nao
Peso Maximo Carregado (Kg) 27.400 22.680 67.000
Velocidade Maxima (Km/h) 565 315 988
Prego (Milhoes de dolares) 72,1 38,55 85

Existe uma linha de inovacao dentro da area de aviacdo que tem trabalhado em aeronaves
VTOL com propulsao elétrica, denomindados eVTOL (electric vertical takeoff and landing). Eles
visam atender um mercado mais especifico, voltado para a mobilidade urbana. Essa demanda
surge devido a insuficiéncia da mobilidade urbana terrestre existente em alguns grandes centros.
Muitas vias outrora projetadas para uma demanda menor transito ndo atendem mais o niimero

de veiculos e de pessoas transitando nas grandes cidades.

1.2 Contextualizacao - Estado da arte

Essa parte do trabalho trata do que se tem desenvolvido pelo mundo relacionado a VANT’s,
dando énfase aos trabalho envolvendo tiltrotor. O presente trabalho é a continuagao do trabalho
[1] e [2]. Eles desenvolveram os aspectos estruturais, eletronicos e de sistemas da plataforma.

Também foi desenvolvido um sistema de controle.

A abordagem de modelagem do sistema utilizada por [3], [4] e [5] é a do formalismo de Newton-
Euler. Ela é amplamente utilizada pela facilidade de visualizacdo dos aspectos fisicos e por possuir

um padrao de descricdo de translacado e rotacdo de um corpo rigido para um referencial terrestre.



As equacoes voltadas para a propulsao gerada por uma hélice sdo complexas. Dessa maneira,
¢ utilizada uma simplificagdo a fim de obter uma equacao para descricao da for¢ca de empuxo e do

momento de arrasto gerado que pode ser visto em [6] e [4].

Para o projeto de controle para VANT’s, uma etapa intermedidria presente nos controladores
voltados para esse problema se deve a determinacgao da inversa do modelo dindmico, ou em alguns
casos, essa parte é chamada de mixer em que é determinado um conjunto de funcoes que recebem
os valores de estado do sistema e retornam em fungao delas as entradas desejadas para a planta

do sistema. Isso pode ser observado nos trabalhos [7] e [8].

Para o projeto de controle, os controles PID e o método de Espaco Estados tem sido ampla-
mente utilizados. Isso pode ser visto nos trabalhos [2], [7], [8], [9]. Em [4] é feito um comparativo

entre controladores adaptativos e controladores tradicionais analisando seu custo beneficio.

Para simulagoes dos resultados, o Simulink e o Matlab tem ampla utilizacao, tendo sido usado
por trabalhos envolvendo a NASA como em [10]. Nesse trabalho utilizou-se sistema para simulagao

do projeto.

Trabalhos mais avancados tem abordado dindmicas nao-lineares nao sé na modelagem do
sistema como também no projeto de controladores. Em [11], [12] e [13] é trabalhado uma forma

de de obter a inversa da planta de maneira nao linear.

Por fim, alguns trabalhos tem desenvolvido modelos de tiltrotor mais sofisticados com trés

motores e com a asa ja acoplada na aeronave. Exemplos como esse podem ser vistos em [14] e [8].

1.3 Delimitacao do problema e objetivos

O objetivo desse trabalho é dar continuidade ao processo de desenvolvimento da plataforma
didética tiltirotor da Universidade de Brasilia (Figura 1.7) realizando a modelagem e o projeto de

um controlador que estabilize a plataforma em atitude e altitude.

Figura 1.5: Plataforma Tiltrotor

A primeira etapa é a de modelagem do sistema dindmico. A modelagem deve ser voltada para



uma abordagem nao linear, a fim de que em etapas posteriores do projeto se tenha um modelo
mais proximo do comportamento da plataforma real. Um requisito dessa etapa é a obtencgado de

um modelo nao linear da planta.

Figura 1.6: Visao do servo de atuacao do posicionamento dos motores

Na segunda etapa do projeto é realizar o projeto e simulacdo de um controlador que permita a
operacao de voo estabilizado no modo VTOL da plataforma tiltrotor. O requisito principal dessa
etapa é que o projeto seja um controle de caixa branca, onde se utiliza-se aspectos da proépria

modelagem da planta para concepcao do controlador.

Figura 1.7: Visao da parte superior do Tiltrotor

Objetivos colaterais do trabalho deve-se a formar um acervo de conhecimento e ferramentas

para a continuidade do desenvolvimento da plataforma para os préximos trabalhos.



Para fins de descrigdo da cronologia do desenvolvimento da plataforma Tiltrotor da Universi-

dade de Brasilia até aqui, lista-se os seguintes trabalhos:

1.4

. Implementacao do Hardware e Software de estabilizagdo de um Robd Aéreo com dois Rotores

Articulados de Davi Feques Vale e Mickael Angelo A. da Costa: Desenvolveu-se a primeira
versao da plataforma fisica e propés uma modelagem dindmica para o sistema e um sistema

de controle;

. Adequacao de hardware e implementacao de um sistema de controle de um robo aéreo com

dois rotores articulados de Gabriel Luiz Pedreira Cataldi: Este trabalho otimizou alguns dos

sistemas da plataforma e implementou-se um sistema de controle;

Resultados alcancados

Alteragoes na plataforma: Foram realizadas otimizagoes na estrutura fisica da plata-
forma, substituindo sua viga principal e os suporte dos servos por estruturas de aluminio,
a fim de conferir mais rigidez a plataforma sem alterar significamente o peso e o momento
de inércia da plataforma. Manteve-se suas dimensées de acordo com o projeto do trabalho

anterior;

Concepgao do Modelo Dinamico da plataforma: Desenvolveu-se um Modelo Dinamico
da plataforma utilizando o formalismo de Newton-Euler para descrever os movimentos de

translacdo e rotacdo da Aeronave;

Implementacao da simulagdo do modelo em Simulink: Implementou-se o modelo
em Simulink usando diagrama de blocos e fun¢oes relacionadas a dindmica da plataforma.
Realizou-se simulagoes em malha aberta para verificagdo do modelo afim analisar o compor-

tamento dinamico da plataforma.

Identificacdo do sistema: Foi realizado a identificacdo do sistema através de testes de

bancada, analise em CAD, uso de instrumentos especificos como tacémetro e balancas;

Projeto de Controle da plataforma: Projetou-se um controlador utilizando a inversa

da planta, equacoes de atitude e controladores da familia PID;

Ajustes do ganhos dos controladores proporcionais:  Ajustou-se os ganhos dos

controladores para o modelo dindmico obtido na etapa de identificacdo de sistema;

Simulacao do controle: Realizou-se simulac¢des para verificacdo do comportamento da

aeronave utilizando-se sinais de referéncia;

Performance do controlador: Simulou-se o comportamento do sistema para ruido e

pertubacgoes obtendo um comportamento coeso em relagao a estratégia utilizada;



1.5 Organizacao do trabalho

A organizagdo do trabalho estd disposta na lista que segue:

e Capitulo 1 - Introdugdo: A primeira etapa consiste em contextualizar o leitor sobre os
VANT’s e suas aplicagoes nas diversas areas da sociedade. E apresentado um panorama geral
dos tipos de aeronaves existentes, detalhando posteriormente o funcionamento da aeronave de

estudo desse trabalho, o tiltrotor. Por fim apresenta-se os objetivos e resultados alcancados.

e Capitulo 2 - Fundamentacgao: Realiza-se uma breve exposicdo da teoria utilizada para
a realizagdo da modelagem e projeto de controle da plataforma tiltrotor. Entre os assun-
tos trabalhados, sdo destaque os conceitos de Dindmica de corpos rigidos, as matrizes de
rotagdo, as equagoes de Euler para atitude, as derivadas das inversas dessas equagoes e os

controladores da familia PID;

« Capitulo 3 - Desenvolvimento: E apresentado todo o fluxo de trabalho e tomada de
decisoes referente a modelagem e projeto do controle da plataforma. Modela-se o sistema
utilizando o formalismo de Neuton-Euler em conjunto com as matrizes de rotagdo para
descrever o movimento translacional e rotacional da plataforma. Propoe-se um esbogo de
projeto de controle e percorre seu desenvolvimento detalhando cada etapa. Por fim simula-se

o modelo afim de verificar seu nivel de fidelidade com o sistema real;

e Capitulo 4 - Resultados: Sao demostrados os resultados obtidos através de simulagoes
do modelo e do controle em malha fechada utilizando a plataforma Matlab e Simulink.

Propoe-se uma série de testes afim de avaliar o comportamento da plataforma;

e Capitulo 5 - Conclusoes: Realiza-se uma andlise dos resultados e propde melhoras a

serem feitas para proximos trabalhos.
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Capitulo 2

Fundamentacao

Realizard uma breve revisao da teoria utilizada

para o desenvolvimento do trabalho

2.1 Cinematica de corpos rigidos

Inicia-se esse capitulo tratando sobre os aspectos cineméticos e dinamicos de corpos rigidos. Na
literatura existem varios paradigmas que tratam dessa tematica, como a abordagem dos angulos
de Euler e a dos quatérnios, cada qual com caracteristicas convenientes para cada tipo de situagao
tratada. A parametrizacdo da atitude adotada neste trabalho é por angulos de Euler. E utilizado
dois sistemas referenciais, um fixo a plataforma e o outro o sistema referencial inercial (Figura
4.1).

¢ (phi)

42e

Y (psi)

Xe O (teta)

Figura 2.1: Sistema de referéncia descrito com adngulos de EULER

Utilizard a seguinte nomenclatura para os termos seno, cosseno e tangente:

« cosseno(angulo) = c(angulo);
 seno(angulo) = s(angulo);

o tangente(angulo) = t(angulo);
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2.1.1 Matrizes de Rotacao

O método das matrizes de rotacdo é um artificio que leva um conjunto de vetores que estd
disposto em um determinado referencial para outro. No caso desse trabalho especificamente,
busca-se uma transformacdo que receba as forgas em um sistema referencial fixo no corpo da
plataforma e forneca as respectivas coordenada para o referencial terrestre. Utiliza-se entdo as
matrizes de rotagao de Euler, tendo para cada eixo de rotagao as matrizes 2.1, 2.2 e 2.3 (sequéncia
3-2-1):

1 0 0
Re(®)=10 co —sé (2.1)
| 0 s c¢o
[ 6 0 s6
RyO)=| 0 1 0 (2.2)
_—50 0 cO
cyp —sy 0
R,(¥)=1| sy ¢y 0 (2.3)
0 0 1

Para a descricdo de um movimento nos trés eixos de rotacdo do Euler simultaneamente faz-se
necessaria uma composicao das matrizes de rotagdo para cada eixo. O resultado dessa composi¢do

seguem em 2.4:

CpCH  —SyCop + CypSeSy  STSe + CySeCy
R(¢,0,7) = SpCo  CypCh + SySeSey  —CySe T SySeCy (2.4)
—Sp CeSgp CoCy

Por fim, aplicando-se a transformagao nas acelerac¢oes lineares de uma sistema dindmicos temos

a seguinte relagdo em 2.5:

Qe CypCo  —SyCy + CypSeSy  STSey + CySeCe Qb
Qg | = | SypCo CyCy + 59pSeS¢  —CySgp T SypSeCe Qby (2.5)
Ze —Sp CoS¢ CoCy Qp

2.1.2 Equacgoes de Euler para atitude

Determinacao de atitude é o estudo de métodos para estimar a matriz ortogonal adequada que
transformar vetores de uma referéncia fixa no espago a uma referéncia fixa no corpo [15]. Os eixos

Xe, Y e Z, se referem aos eixos de referéncia inercial (figura 2.1). Os eixos ¢, 0 e 1) se referem
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ao referencial inercial angular. As Equacoes estdo descritas a seguir em 2.6, 2.7 e 2.8 (sequéncia
3-2-1):

¢ =ud —i—(sgbt@)w + (copth)uwd (2.6)
= con— oot (2.7
b= (s¢/ cOwy + (cd/ cO)uw? (2.8)

O indice b se refere a varidveis relacionados ao referencial no corpo. A variavel w representa

velocidade angular. Para a representagdo das derivadas, utiliza-se um ponto acima da variavel.

2.1.3 Uma abordagem utilizando as equacoes de euler

Nesta etapa procura-se obter as aceleragoes angulares dos eixos x, y e z fixos ao corpo. O
primeiro passo a realizar para a obtengdo dessas aceleragoes ¢ inverter o conjunto de equagdes que
descrevem os angulos de FEuler. Dessa maneira, realizando a inversao das Equagoes 2.6, 2.7 e 2.8

temos em 2.9 a seguinte relagao:

Whz 1 0 8(9) gb
wy | =0 c®) s(e)e(®) | | 0 (2.9)
Wh 0 —s(@) c(®)e(®) | | ¥

Os passos a seguir é uma estratégia usada em [8], em que deriva-se essas inversas obtendo um

conjunto de equacoes que retornam as aceleracdes angulares nos eixos do corpo:

by = dphi — dpsi s(0) — p8 ¢(6)
Wy = dieta c(¢) — 00 5(¢) + dpsi 5(6) c(0)+¢d c(9) c(0) — 0 5(¢) 5(0) (2.10)
whe = —dteta s(p) — 06 c(¢) + dpsi c(¢) c(0)—pd s(¢) ¢(8) — @0 c(¢) 5(6)

Adequando o resultado de 2.10 para uma aplicagdo de controle, denota-se que a velocidades
dos angulos de Euler como entradas das equacoes de aceleracdo angular nos eixos fixos ao corpo.
Denota-se essas entradas como u, rotulando-as com um indice respectivo a cada dngulo (conjunto
de Equagoes 2.11). Os termos referente a posicionamento da plataforma sdo considerados como

constantes dentro da equacao.

Wy = Uo — Uy 8(9) — b ¢(0) '
Woy = up c(9) — 06 5(¢) +uyp 5(9) (9 )+ c(6) c(8) — 0 5(¢) s(0) (2.11)
Wy = —tg 5(¢) — 06 c(d) + uy ¢(9) ¢(0)—pd s(¢) c(0) — @0 c() 5(6)
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2.2 Dinamica de corpos rigidos

O formalismo de Newton-Euler é uma abordagem para desenvolvimento de modelos dindmicos
de corpo rigidos. Ele permite o uso de dois ou mais sistemas de referenciais (no caso do presente
trabalho, um fixo ao corpo da plataforma e outro fixo ao referencial terrestre). Essa abordagem
facilita a modelagem do sistema uma vez que determinada as equagoes de forcas no referencial
fixo na plataforma, utiliza-se o método de matrizes de rotacdo para obter o comportamento da

plataforma no referencial terrestre.

O formalismo de Newton-Euler estd descrito no desenvolvimento das equagoes 2.12 a 2.16.
Aplica-se a segunda lei de Newton escrita na forma de um vetor R (matriz de rotagdo) em con-
junto com as forcas presentes no corpo do objeto. As equagdes que descrevem os Momentos em
determinado eixo de rotagao e é dado pelo produto vetorial da matriz de Inércia do objeto pelo
produto vetorial de velocidades nos eixos do corpo. A varidvel 7 e o indice b nas equagoes se

referem aos momentos devido a forgas presentes no corpo.

Segue o desenvolvimento do formalismo de Newton-Euler:

m 0 P N wP xma® || P (2.12)
0 I wP WP x WP | | 7P '
A modelagem por sua vez é feita usando o referencial terrestre. Dessa maneira, a forcas de

Corriolis para translagdo sdo nulas:

m O 0 ERpf
lO I]l@b]+[wbxlwb]:l Tf ] (2.13)

Iré se considerar que a plataforma possui simetria em relagdo ao sistema de referéncia fixo na

plataforma, temos que sua matriz de Inércia é diagonal:

Lz 0 0
I=| 0 I, 0 (2.14)
0 0 L.

0 —ub wg
wP = w? 0 —wb (2.15)
—wz w? 0

Por fim, para a obtenc¢ido do modelo dindmico que descreva o movimento linear e rotacional de

um corpo rigido em um sistema inercial aplica-se as seguintes equagoes:
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mui,® = R(¢) Y Fy
mu,© = R(0) Y F?
mv,® = —mg + R(1) F?
Lptoa® = wyfel (I — L) + Y 78
Ly = wbd (L — Lg) + 370 (2.16)
Lawz’ = wxbwz (Lpw — Iyy) + Z 77
b= wg + (sgzﬁt@)wz + (C¢t9)w,2
0= cqbwz — 8¢Wg
= (s¢p/ c@)wz + (co/ C9)Wl;

O diagrama de corpo livre correspondente as Equagdes em 2.16 obedecem o seguinte sistema

referencial:

Ze

Figura 2.2: Demostracao do diagrama de corpo livre com dois sistemas de referéncias (referencial

inercial e referencial no corpo)

15



2.3 Modelo matematico de propulsao e arrasto de uma hélice

Classifica-se como hélice todo dispositivo composto por perfis aerodinamicos rotacionando em
conjunto com o mesmo centro. Essa rotagdo por sua vez gera uma forca comumente chamada de
propulsdo. Existem algumas explicacbes quanto a geragao da forga de sustentacdo de um perfil

aerodinamico.

Uma delas é que o deslocamento do perfil pelo ar gera um diferenca de pressao entre suas faces
ocasionando na geracgao de uma forga orientada da regido de maior pressao para a regiao de menor
pressdao. Dessa maneira os projetistas desenvolvem desenhos de perfis de maneira a encontrar um

compromisso entre a localizagao dessas areas de pressao e logo, do direcionamento dessa forca.

Segundo (PADFIELD, 1999) a forga realizada por uma hélice é proporcional ao quadrado da
velocidade angular de sua rotagao multiplicada por constantes relacionadas a aspectos aerodina-
micos. Por outro lado, o movimento de uma hélice gera um arrasto aerodinamico, visto que seu
trata de uma asa girando por um ambiente viscoso. Esse arrasto gera um torque aerodinamico no
ponto onde esté o eixo de rotagao da hélice. Dessa maneira, iremos usar como modelo matematico

das hélices as Equagoes 2.17 e 2.18, presentes em [16] e [4]:

F = pACr(QR)? = k,Q? (2.17)
Q = pACoR(QR)? = kpQ? (2.18)

Em que cada coeficiente é descrito a seguir:

p = Coeficiente de solidez;
A = Area do disco ;
C7 = Coeficiente de Tragao ;
Cgq = Coeficiente de Torque; i

R = Comprimento da pa;

Figura 2.3: Coeficientes de tragdo e momento devido ao arrasto da hélice

As varidveis F e Q sdo respectivamente a Forca gerada por uma hélice e o momento gerado
pelo arrasto de uma hélice. As constantes Kr e K¢ sdo as constantes de empuxo e de momento
devido a rotacdo de uma hélice e encapsulam todos os aspectos fisicos devido giro de uma hélice
descritos aqui. Por fim, essas constantes podem ser obtidas através de ensaios estaticos e em

tuneis de vento.

16



2.4 Filtragem digital de sinais

Filtros digitais de sinais sdo implementacoes computacionais para tratamento de sinais a fim

de se reduzir distor¢ées como ruidos, flutuacoes, entre outros.

Um exemplo de filtro comumente utilizado é o filtro de média mével. Ele consiste em fazer a
média de um determinado niimero finito de medidas, de maneira que a cada leitura descarta-se a
medida mais antiga e adiciona-se a medida mais recente realizando-se assim uma média atualizada
de um fluxo de leituras. Alguns filtros de média nao fazem buffer do valores de entrada do filtro,
mas utilizam-se de artificios mateméaticos a fim de obter resultados semelhantes sem que haja o

custo computacional do armazenamento de um subconjunto de medidas.

Apesar de um filtro 0til, para algumas aplicacoes o filtro de média mével nao é suficiente. Em
algumas situagoes é preciso que a filtragem leve em conta comportamentos relacionado a frequéncia
do sinal. Entre os filtroos mais utilizados para esse tipo de problema, esta o filtro de Butterworth.
Ele foi apresentado pelo engenheiro britdnico Stephen Butterworth em "On the Theory of Filter

Amplifiers", obra publicada por ele. Entre as caracteristicas relevantes sobre esse filtro estao:

o A resposta do filtro é diretamente proporcional a ordem do filtro, sendo que um filtro de
primeira ordem tem variacdo de -20 dB por década, o do segunda ordem de -40 dB por

década, e assim sucessivamente;
e A queda de magnitude possui um comportamento de uma func¢éo linear;
¢ O formato do filtro se mantém mesmo havendo mudancas de ordem da equacgao caracteristica;

Para exemplificagdo, a configuracao algébrica desse filtro para um sistema de segunda ordem

¢é descrita pela fungdo de transferéncia discreta em 2.19:

ulk) _ bo+bat bt (219
wk) ap+az-pl4ag-p? '

Desenvolvendo algebricamente 2.19 temos:

y(k) - (ao +ar-p ' +ag- q72) = u(k) - (bo +by-p+by -p72)

1
y(k:) = a— . (—aly(k — 1) —ay y(k - 2) + bo . u(k‘) + bl . u(k‘ — 1) + b2 . u(k: — 2)) (2.20)

0
Os coeficientes a; e b;, com i variando de 0 até a ordem do filtro, sdo valores dependentes da
ordem do filtro e da frequéncia de corte que se deseja. Esses coeficientes podem ser obtidos por
diversos caminhos, sendo que nesse trabalho utilizou-se a ferramenta Matlab para esse fim. A
Equacdo 2.20 estd no formato denominado equagao das diferencas, um modelo discreto de uma

funcdo em tempo continua adequada a ser implementada em microcontroladores.
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2.5 Controle PID

O controle PID (Controlador Proporcional Integral Derivativo) é uma técnica de controle que
atua com uma composicdo de agoes de modo derivativo, integral e proporcional. Isso faz com
com que o erro seja minimizado pela acdo proporcional, anulado pela acdo integral e corrigida
antecipadamente pela acdo derivativa. A depender do sistema ou subsistema a ser controlado,
uma ou mais dessas agoes podem ser anuladas conforme conveniéncia. Uma tipica configuragao

de um sistema controle PID ¢é visto na Figura 3.17:

> Kp

(v eV > Kd > C(Ij—Lt' "9 Planta y(t)b

—>Ki—>I

Figura 2.4: Diagramas de blocos do controlador PID

u(t) = Kpe(t) + K; [Le(r)dr + K %0
onde
K, : Ganho Proporcional
K; . Ganho Proporcional
K, . Ganho Derivativo (2.21)
e. FErro
t: Tempo
Para sistemas discretos, temos:

ulk] = Ky, (e[k] + % o eli] + F(e[k] — e[k — 1))

O ganho proporcional, denominado por K,, é multiplicado pelo erro gerado pela diferenca
entre o estado desejado da varidvel de controle e o valor medido em determinado instante de

tempo. Essa agdo portanto é mais atuante no sistema para grandes valores de erro.

O ganho derivativo, denominado por K , é multiplicado pelo erro seguido pelo célculo dife-
rencial do resultado. Isso fornece portanto a velocidade da variacdo do erro, permitindo que o

controlador compense o sistema de acordo com a intensidade do evento.

O ganho integral, denominado por K;, é multiplicado pelo erro seguido do calculo integral
do resultado. Esse componente acumula os valores de erro a cada ciclo de amostragem, que por

consequéncia, aumenta seu valor até que o sistema comece a progredir para erro nulo.
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2.6 Ajuste de controladores baseado na sensibilidade limite

Os controladores PID possuem uma caracteristica bastante conveniente para a determinagao
dos seus coeficientes K, K; e Kg. Eles podem ser alcancados experimentalmente realizando
ajustes manuais dos valores com o sistema em malha fechada de maneira a alcancar uma resposta

razoavel do sistema para determinado sinal de referéncia.

Um método bastante tradicional de ajuste de controladores PID é a sintonia Ziegler-Nichols.
Ele consiste em considerar inicialmente como nulo os ganhos integrais e derivativos, aumentando
o ganho proporcional gradual e lentamente até que o sistema atinja uma condicdo oscilatéria
periddica de amplitude constante. Com esse cenario estabelecido, registra-se o ganho obtido e o
periodo em que a oscilagdo acontece. Por fim, utilizando-se as relagoes presentes na Tabela 2.22,
obtendo-se os ganhos para cada componente do controlador. O ganho para oscilagio periddica de

amplitude constante denominamos K, e seu periodo de oscilacdo denominamos P,:

c(t)

Figura 2.5: Resposta do sistema ao ajuste de K, com os outros ganhos em zero

Tabela 2.22

Tipo do controlador K, Ta 1T;

P 0,5K, 0 0
PD 0,6K, P,/8 0
PI 0,45K, 0 1,2P,

PID 0,6K, P,/8 2P,

Outra estratégia de ajuste de um controlador PID pode ser utilizando os seguintes passos:

1. Ajustar os ganhos K, e K; para zero;
2. Ajustar K, até que o sistema alcance o tempo de subida desejado;

3. Ajustar o ganho K, em conjunto com o ganho K, de maneira a alcangar um compromisso

entre o tempo de subida e o sobressinal da resposta;
4. Ajustar o ganho K; a fim de anular o erro em estado estaciondrio;

5. Ajuste fino do controlador;
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2.7 Ajuste de controladores PD para sistemas de segunda ordem

Uma forma de aplicagdo do controlador PD é aplicando ganhos para o erro da varidavel con-
trolada e para o erro da sua velocidade, somando esses valores em seguida. Ele é um controlador
rapido devido sua capacidade de antecipacdo ao ganho derivativo. Esse controlador se aplica a
sistemas em que a saida do sistema possui varia¢es rapidas e com frequéncia elevada. O contro-
lador estd descrito na Equacao 2.22, sendo ele um controlado de posicao utilizando medidas de

posicao e velocidade:

f= kp (xref - l’) + kg (Uref - U) (2.22)

Um sistema de segunda ordem por sua vez é aquele que possui um polinémio de grau dois no
denominador em sua funcio de transferéncia. Ele pode ser descrito pela funcao de transferéncia
em (Equagao 2.23), tendo w,, como a frequéncia natural do sistema e ¢ é o fator de amortecimento

do sistema:

C(s) w2
= n 2.2
R(s) 5%+ 2Cwps + w2 (2:23)

O fator de amortecimento é uma constante de sistema que pode ser obtida através da Equagao
2.24. Ela é dependente da ultrapassagem percentual do sistema dado um degrau de referéncia, isto
é, o valor proporcional méximo em que o sinal de saida do sistema ultrapassa o valor de referéncia

até que alcance a condicao de assentamento:

== In (U,%) (2.24)

72 +1In? (U,%)

Desta maneira, para rastreamento de uma referéncia através de um controlador PD podemos

utilizar a seguinte configuracdo de ganho em 2.25 e 2.26:

kp = w? (2.25)

n

kq = 26w, (2.26)

A frequéncia natural pode ser obtida observando a frequéncia de oscilacdo do sistema em Hertz

através da seguinte relagdo Equacao (2.27):

wp =27f (2.27)

Essa configuracdo de modelo e controle é til visto os parametros que podem ser ajustados e

identificados em um sistema de controle.
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Capitulo 3

Desenvolvimento

Procura-se nesse capitulo descrever a modela-
gem em termos fisicos da plataforma aérea til-
trotor. Determina-se a forcas e os momentos en-
volvidos no comportamento dindmico e posteri-
ormente desenvolve-se a descricdo cinemdtica do
corpo em relacao ao sistema referencial terrestre.
Por fim, se desenvolve-se um controlador que es-

tabilize a atitude e altitude da plataforma.

3.1 Consideracoes Iniciais

Nesta etapa procura-se descrever a sequéncia de passos e decisoes tomadas para a modelagem
da plataforma Tiltrotor e o seu projeto de controle. A plataforma estd disposta na Figura 3.1. Ela
foi desenvolvida em um trabalho anterior denominado "Adequacao de Hardware e Implementagao
de um Sistema de Controle de um Rob6 Aéreo com Dois Rotores Articulados", de Gabriel Caltadi.
A plataforma é composta por dois motores de propulsdo brushless de 1000 Kv equipados com
hélices 10"x 4,5". Os motores sdo movimentados por servos motores, uma para cada motor, afim
de promover a movimentacdo em um grau de liberdade em relacido a plataforma. Mais detalhes

dessa movimentagao serd descrita no topico 3.2.

Algumas modifica¢es foram feita na plataforma a fim de aumentar a sua resisténcia a flexao
e torcdo. Anteriormente o elemento que tinha a funcdo estrutural, tendo sido produzido pelo
método de impressdo 3d, foi substituido por uma barra de aluminio de se¢do quadrada vazada. Os
suportes dos servos também foram substituidos por elementos em formato de L. usando cantoneira

de aluminio.

O motores de propulsdo por sua vez giram em sentidos opostos a fim de que o torque induzido
e os efeitos giroscopios se cancelem na maior parte das situacées de operacio da aeronave. Essa é

a primeira simplificacdo de projeto que permite uma melhor controlabilidade da aeronave.

Para movimento em torno do eixo x, muda-se sensivelmente a poténcia dos motores de pro-
pulsdao aumentando a quantidade de um e diminuindo em médulo a mesma quantidade no outro.

Essa diferenca de poténcia gera uma mudancga de forgas que gera uma velocidade angular em torno
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Figura 3.1: Plataforma aérea TiltRotor - (Imagem retirada do trabalho "Adequacao de Hardware
e Implementagdo de um Sistema de Controle de um Rob6 Aéreo com Dois Rotores Articulados- de
Gabriel Caltadi)

do eixo x da plataforma (vide Figuras 3.2, 3.3 e 3.4). Essa manobra é comumente conhecida como

rolagem.

Para movimentacao em torno do eixo y, a posicao angular dos motores mudam igualmente
em um mesmo sentido, isto é, se posicionamos um dos motores com 15° em relacdo ao corpo da
aeronave, o outro propulsor também terd um posicionamento de 15°. Essa configuragdo gera um
momento e velocidade angular no eixo y alterando seu posicionamento angular ((vide Figuras 3.2,

3.3 € 3.4)). Essa manobra é comumente conhecida como arfagem.

Para movimentagdo em torno do eixo z, as posicao angulares dos motores mudam de maneira
inversa, isto é, se posicionamos um dos motores com 152 em relagao ao corpo da aeronave, o outro
propulsor entdo tera um posicionamento de -15°. Essa configuracdo gera um momento e uma
velocidade angular no eixo z alterando seu posicionamento angular (vide Figuras 3.2, 3.3 e 3.4).

Essa manobra é comumente conhecida como guinada.

Para cada mudanca referida acima, ha também alteracao do posicionamento linear da aeronave.

Dessa maneira, a estabilizacao da atitude afeta as demais varidaveis do sistema.

3.2 Condicoes de contorno

Nessa etapa faremos uma série de consideracoes que foram levadas em conta na concepcao do

modelo dindmico da plataforma.

e Estrutura como corpo rigido: Na modelagem do sistema optou-se por considerar a
estrutura da plataforma como corpo rigido. As torgoes e flexdes envolvidas nao afetam

significativamente a cinematica e a dindmica da plataforma;

e Tempo de resposta dos servos: Os servo motores utilizados nesse trabalho possuem

tempo de resposta de 0.22 segundos para um deslocamento de 0 a 60 graus. Dessa maneira,
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optou-se entdao por desprezar esse tempo de resposta, considerando para fins de modelagem

que o seu comportamento é instantaneo para mudanca de posicao;

e Graus de liberdade dos movimentos dos motores: Os motores de propulsdo possuem
apenas um grau de liberdade em relacéo a plataforma, fazendo movimentacoes angulares em
uma linha colinear ao eixo y da plataforma. As decomposicdo de forcas decorrentes da
propulsao sempre estardao no eixo Z e X do referencial fixo da plataforma. Isso pode ser visto

no diagrama da Figura 3.2;

Pe | A Pesen(alfa_e)

Movimentagao
motor
direito

X i
rl!rp‘
""""""
5

PE-COS(E‘”&_EE Pd.sen(alfa d)

Movimentagao
gy motor
direito

Ye

Figura 3.2: Grau de liberdade da movimentacao dos motores

e Momento de Inércia dos motores durante a movimentagao pelos servo motores:
Considera-se que o momento de inércia dos motores em relagdo a plataforma é nula. Os
motivo para isso se deve ao maior momento de inércia da plataforma em relacdo ao dos

motores;
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e Centro de gravidade e centro de massa coincidentes: Considera-se nesse trabalho
que o centro de massa e o centro de gravidade sao coincidentes. Ele estd em um ponto em

que existe simetria da plataforma nos eixos x, y e z;

e Sentidos dos giros dos motores: Optou-se por colocar o sentido de giro dos motores de
propulsdao em oposigdo (um motor girando no sentido horario e o outro girando em sentido
anti-horario). Isso permite que muitos dos momentos oriundos do giro dos motores sejam

cancelados proporcionando maior estabilidade ao sistema;

e Controle de altitude por sonar: O controle de altitude por sua vez é realizado usando
somente o sensor sonar. Ele controla apenas a altura em referéncia a distancia do piso onde

a plataforma estiver posicionada;

e Curva de forca da hélice: A curva de tracio utilizada leva em conta o caso estatico de
propulsdo, em que o motor estda parado gerando uma curva de forca do motor dependente
somente das rotagoes e de fatores inerentes a densidade do ar. Nesse trabalho considera-se
que a velocidade do ar em dire¢do a plano da hélice é zero, visto que a plataforma fara

apenas pequenas movimentagdes movimentagoes para se equilibrar.

3.3 Modelo Dinamico

Realizou-se o diagrama de corpo livre da plataforma, como se segue nas Figuras 3.3 e 3.4.

Utilizou-se o formalismo de Newton-Euler para descrigdo da dindmicas de translagdo e rotagao:

Optou-se por ndo linearizar o modelo visto que deseja-se um grau de fidelidade mais amplo em
relagdo ao comportamento da plataforma. Feita essas consideragoes, desenvolveu-se as equagcoes
de forcas e momentos até chegar ao resultado das Equagoes dispostas de 3.1 até 3.12. O diagrama

de corpo livre correspondente ao sistema pode ser observado nas figura 3.3:

As forcas Fp presentes na plataforma sdo as forcas de empuxo devido ao giro da hélices. A
forca devido ao peso nao recebe interferéncia da matriz de rotagdo visto que ela sempre tem sua
orientagao colinear ao eixo z da referéncia terrestre. As varidveis P; e P. denotam respectivamente
a forga resultante dos motores direito e esquerdo. Usando-se o resultado de [16], temos as forcas

de empuxo decomposta no eixo x e z da plataforma (Figura 3.3):

Py, = k.05 cag (3.1)
P, =k;.Q2 cae (3.2)
Py = k.03 50y (3.3)
Py = k0% sae (3.4)

P=m.yg (3.5)

24



Pe.cos(alfa e)

Yb

I
1y
0
frg
i
,,,,,,,,
LN
U
In
i1y
[}

LT
I
iy
T
i
""""""
Tigy
Tiy
Ty
Fiiy
§

aaaaaaa

A
!
AV
o
n3
s
L
o
A
i
4!
X b .““‘
!
3
o
A
L
A
Ah
xt!
A
1
!
A
1

[

Centro de gravidade e_
centro de massa
coincidentes

Ze

Xe

[

Ye

Figura 3.3: Diagrama de corpo livre do tiltrotor (Forgas)

m-0S=(cO-cp) (Paz+ Pez) + (s¢- s+ co-50-cp) (Pyy + Pez) (3.6)
m - 05 = (cO-s1) - (Pig+ Pex) + (—5¢-c)+co-50-5¢) (Pgz + Pez) (3.7)
m -0 =—mg+ (—50) - (Pgz+ Pey) + (cd-c8) - (Pyy + Pey) (3.8)
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Momento devido ao arrasto da

OmEQa—e hélices

(sentido anti-horario)
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Figura 3.4: Diagrama de corpo livre do tiltrotor (Momentos)
Os momentos Tp inerentes as forcas da plataforma sio:

e Momento devido a forga do giro das Hélices;
e Momento devido ao arrasto das hélices;

¢ Momento devido a Inércia da plataforma;

O indice "d"refere-se a elementos a direita da plataforma e o indice "e"a elementos a esquerda
na plataforma. O simbolo o denota o angulo que o servo posiciona o propulsor. O simbolo 2
denota a velocidade angular do giro do motor e Ky é a constante referente atracao da hélice e K
¢é a constante referente ao momento de arrasto devido a hélice. As equacbes de momentos estao
contidas em 3.9, 3.10 e 3.11:
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Ligwh = w’ - w® - (Iyy — L2) + 1 (Pys — Po2) + Ky - (—03 saq + Q2 5ac) (3.9)

Lyyw = w) - wh - (Ls — Lw) + b+ (Pag + Pey) (3.10)

Izzu;bzwb'wb' Iz —Iyy) +1-(Pgg — Pop) + Ko - (—Q2 cag+ Q% cae 3.11
z T Y yy q d e

3.4 Identificacao do sistema

Depois de modelado o sistema, realiza-se a etapa de obtencao dos parametros fisicos da plata-

forma. Os valores obtidos nesse trabalho foram gerados através de simulagoes, ensaios ou medigoes.

O conjunto de propulsio utilizado na plataforma tiltrotor possue a seguinte configuracao:

e Amperagem do ESC’s: 30A;

Hélice utilizada: 10x45";
e Motor: Turnigy D2830-1000KV;
e Bateria: LIPO 3s 2200 25C;

Inicia-se com a estimativa de Ky (Equagao 2.17) através de um ensaio estatico da hélice

realizando os seguintes passos:
1. Instalou-se o motor sobre uma balanga, observando uma distancia razoavel para que o fluxo
de saida da hélice ndo gerasse turbuléncia na regiao de entrada ;

2. Determinou-se um conjunto de comandos PWM para obter-se as respectivas rotagoes cor-

respondentes através de um tacégrafo. Procurou-se fazer a média de trés medidas;
3. Para cada tentativa, registrou-se o valor registrado pela balanca;
4. Plotou-se o grafico da Tragdo em N versus a rota¢ao em rad/s (Obedecendo assim, o Sistema

internacional de medidas);

Na Figura 3.5 pode-se ver a configuracao final do mecanismo utilizado para o ensaio estatico.

Os dados colhidos nesse ensaio estao nas Tabelas 3.1 e 3.2:
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Figura 3.5: Forgas referentes ao empuxo da Hélice

Tabela 3.1: Tabela de RPM do ensaio estatico de uma hélice

PWM RPM-1 (RPM)-2 (RPM)-3 RPM - Média Conversdo em (rad/s)
1350 1662 1640 1640 1647,333333 172,5083434
1400 2470 2460 2470 2466,666667 258,3087294
1450 3050 3080 3020 3050 319,3952533
1500 3530 3500 3450 3493,333333 365,8210114
1550 3880 3900 3880 3886,666667 407,0107818
1600 4460 4440 4436 4445,333333 465,5142184
1650 4670 4640 4640 4650 486,9468616
1700 4790 4770 4780 4780 500,5604298
1750 5250 5180 5170 5200 544,5427269
1800 5500 5421 5430 5450,333333 570,7575723
1850 6030 6000 5920 5983,333333 626,5732018
1900 6190 6140 6070 6133,333333 642,2811651
1950 6250 6210 6190 6216,666667 651,0078114
2000 6770 6500 6570 6613,333333 692,5466476
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Tabela 3.2: Tabela da forca de tracdo de uma hélice através do ensaio estatico

Velocidade de Rotacao Tracao-1 Tracdo-2 Tragao-3 Tracao Média Tracao
(rad/s) (kgf) (kgf) (kgf) (kgf) (N)

172,5083434 0,034 0,036 0,03 0,03333333333  0,3268883333
258,3087294 0,077 0,077 0,071 0,075 0,73549875
319,3952533 0,12 0,1 0,115 0,1116666667  1,095075917
365,8210114 0,16 0,16 0,16 0,16 1,569064
407,0107818 0,201 0,2 0,2 0,2003333333 1,964598883
465,5142184 0,264 0,265 0,258 0,2623333333  2,572611183
486,9468616 0,295 0,28 0,29 0,2883333333  2,827584083
500,5604298 0,32 0,31 0,31 0,3133333333  3,072750333
544,5427269 0,38 0,38 0,37 0,3766666667  3,693838167
570,7575723 0,44 0,415 0,415 0,4233333333  4,151481833
626,5732018 0,56 0,52 0,51 0,53 5,1975245
642,2811651 0,56 0,54 0,56 0,5533333333  5,426346333
651,0078114 0,57 0,58 0,58 0,5766666667  5,655168167
692,5466476 0,72 0,69 0,67 0,6933333333  6,799277333

Partindo das tabela 3.1 e 3.2, plotou-se o grafico da Figura 3.6, fazendo em seguida um regressao

dos dados para um polinémio de segundo grau.

Tragao (N) versus rotacao do motor (rad/s)

[ 0,701 +-5,09E-03x + 1,96E-05x"2 R*= 0,998
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Figura 3.6: Gréfico da tracdo da hélice

De acordo com o modelo matematica utilizado nesse trabalho para a tracdo de uma hélice,
temos que Ky = 0.0000196.

O modelo dindmico desenvolvido nesse trabalho utiliza a unidade de medina rad e rad/s para

trabalhar com angulos e rotagoes. Dessa maneira, a saida do nosso controlador para essas variaveis
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serdo nessas unidades. Necessita-se entdo de uma relagdo que nos permita gerar um sinal PWM
que corresponda a uma determinada rotacao que desejamos que os motores da plataforma atuem.
Dessa maneira, obteve-se através de um tacometro um conjunto de leituras dos RPM’s para
determinados PWM, escolhidos em uma faixa de rotagoes préximo do ponto em que a forca peso
e a média das forgas de tracdo da hélice ocasione que a plataforma fique com velocidade nula em

Z.. Os dados do ensaio entdo ficaram de acordo com a Tabela 3.3:

Tabela 3.3: Obtencgao da relaggio PWM x RPM
H Velocidade de Rotacdo (RPM) Velocidade de Rotagao (rad/s) PWM H

4500 471,2388983 1560
5000 523,5987759 1640
5500 575,9586535 1745
6000 628,3185311 1810
6500 680,6784087 1870

Realizando uma plotagem dos dados obtidos encontramos um conjunto de dados com linha de

tendéncia para valores de uma regressao linear para um polinémio de primeiro grau (figura 3.7):
PWM versus Velocidade de Rotagdo (rad/s)
a2 1,51% + 856 R* = 0,989
2000

1900

1800 . e

P
L

1700
160013560
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Velocidade de Rofacdo (radfs)

Figura 3.7: PWM x rad/s

A equagdo que relaciona o PWM com as RPM’s do conjunto motopropulsor desse trabalho se

dé por:

y = 1.51z + 856 (3.12)
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Para a estimativa dos momentos de Inércia da Plataforma, utilizou-se o software Solid Works

para obtencao dos daos (figura 3.8):

d® propriedades de massa

@ [pietorstossit
opgt

Substituir propriedades da massa...

[inaui

Recalcular

[AExibir massa do cordio de solda

Registrar valores de coordenadas | - valor predeterminado — v

Viassa = 75475 gramas

Massa de solda total = 0.00 gramas

|Volume = 556886.10 milimetros cubicos

lirea de superficie = 36306122 milimetros quadrados

Centro de massa:  milimetros )
X=17.39
Y-1955

z- 110

Tomado no centro da massa
le= (100, 0.00, 0.00) P = 344218650
Iy= (000 100, 001 Py = 1840312792

Iz = (0.00, 0,01, 1.00) Pz =21042713.89

[Momentos de inércia: ( gramas * milimetros quadradas )

Obtido no centro de massa e alinhado com o sistema de coordenadas de saida.

L = 318.26
Lyz - 36203,66
12z = 2104216087
inérca: { gramas * milimetros quadradas ]
Tomados no sistema de coordenadas de saida,
i = 373167889 Ty = 301855, iz = -14133.60
Iyx = 301855.60 Iyy = 18632611.06 Iyz = 2195396

Izx = -14133.30 lay = 2195396 Izz = 21558752.47

Um ou mais componentes té

s de massa substituidas:

Servo Hs485HE Completo
Senvo H5-485HB Completo

Ajuda

Eixo0s principais de inércia e momentos de inércia prindipais: (gramas * milimetros quadrados |
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Figura 3.8: Inércias da Plataforma fornecidas pelo Solid Works

Por fim os valores de massa e medida dos bragos de momento foram feitos utilizando os

métodos tradicionais (pesagem e medida, comparativo métrico ou rotina de software). Os valores

estdo resumidos na Tabela 3.4:

Tabela 3.4: Estimativa de pardmetros da plataforma

Parametro Valor Forma de medicao
Massa (Kg) 1.112 Medido
Ixx (g*mm?) 3731678.89 Software
Iyy (g*mm?)) 18632611.06 Software
Izz (g*mm?)) 21558752.47 Software
L (m) 0.266 Medido
b (m) 0.06 Medido
kf (constante de empuxo) (N)  0.0000196  Obtido em ensaio
Frequéncia do controle (Hz) 100 Medido

3.5 Implementacao da planta em Simulink

Realizou-se a implementacao da planta em simulink (Figura 3.9) a fim de verificar seu compor-

tamento dindmico de maneira preliminar e para validacao do modelo desenvolvido. Posteriormente
esse modelo serd utilizado para o projeto do sistema de controle da plataforma.

Foi utilizado o Software Simulink em conjunto com o Matlab para criagao de blocos de fungoes,

31



que fornecem um ambiente de simula¢do numérica com varios recursos para analise dos resultados
obtidos.

Para a descri¢do da planta utilizou-se a equacgio de relagdo de forcas no eixo z da plataforma
em conjunto com as equagoes de momento, utilizando-se também as relagoes de Euler para uma
obtengdo completa das varidveis de estados do sistema. Os cddigos do blocos fen (blocos que

recebe fungdes mateméticas no Simulink) estdo presente no Anexo 1 - Cédigos da Simulagao.

Uma breve descricao dos blocos de simulagdo vem a seguir:

1. Bloco FZ: Bloco referente a equagao 3.13, que descreve a relacdo de forgas no eixo Z da

plataforma;

2. Bloco MX, MY MZ: Bloco referente as Equagoes 3.14, 3.15 e 3.16 que descrevem a
relacdo de momentos em cada um dos eixos cartesianos a referencial fixo na plataforma. O
bloco omega_r nao é utilizado nesse trabalho, mas foi implementado para acrescentar ao

sistema uma modelagem do torque induzido dos motores;

3. Bloco EULER: Bloco com as equagoes de atitude de EULER;

Omega_d

Omega_e

deg rad

alpha_d

alpha_e

TR
omega_e
alp-.a_d;ﬂ'"*g"—’

id
o
=}
's
3
T 1

== T
m +b
OERiE" e
—+kq
duldt ~‘ _:: xl‘;; dot_wbz % ‘ 1 whix, why, whz
r.ybgmega r
| MX, MY, MZ

Figura 3.9: Diagrama da planta do Tiltrotor feita em Simulink

Apés a implementagdo em Simulink, estabeleceu-se um conjunto de cendrios a fim de avaliar
o comportamento do modelo. A simulagao utiliza o algoritmo numérico ODE45 com passo fixado

em 0.0001 segundo. As constantes utilizadas foram obtidas através da identificagdo do sistema.
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3.5.1 Teste de voo em malha aberta analisando altitude

Nesta simulagdo define-se um valor de RPM que gere incremento de altitude da plataforma. O

resultado esperado ¢é de deslocamento, velocidade e aceleracao positivas. Escolhemos os seguintes
valores para o teste:

e RPM dos motores: 5100 Rpm;
« Angulos de posicionamento dos servos: 0 graus;
Observa-se que a plataforma tem um comportamento semelhante a um polinémio de segundo

grau para deslocamento, de uma funcdo linear de primeiro grau para velocidade e constante para

aceleragao. Os resultados para altitude foram considerados satisfatérios (Figura 3.10).

Comportamento Dindmico da plataforma no eixo Ze &=
T T T T T

S
I

Deslocamento (m)
D = N W
T

Velocidade (m/'s)
b~

[=]

=
I
o

=
S

=
o
T

Aceleracao (m/s”)
5
]

[y —

i} 05 1 15 25 3 35 4 45 5

Tirme (seconds)

Figura 3.10: Comportamento da plataforma no eixo Ze

3.5.2 Teste para a manobra de roll

Para esse teste, queremos realizar a manobra comumente chamada de rolagem. Ela consiste em
reduzir a poténcia de um motor e aumentar a potencia do outro, de maneira a gerar um diferenca

na propulsdo. Essa diferenca deve ser minima a fim de manter a plataforma suspensa no ar.

e RPM dos motores: 5100.09 e 5100.1 Rpm;

e Angulos de posicionamento dos servos: 0 graus;

Observa-se que a plataforma tem um comportamento semelhante a um polinémio de primeiro

grau para velocidade angular wpx , e de um polindémio de segundo grau para ¢ (Figuras 3.11 e
3.12).

33



Comportamento angular da plataforma (dngulos de Euler) &=

Phi (rad})

—
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] a5 1 15 2z 25 3 35 4 45 5
Time (seconds)

Figura 3.11: Comportamento da plataforma para rolagem (Angulos de Euler)
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Figura 3.12: Comportamento da plataforma para rolagem (Velocidade angulares no eixo fixo no
corpo)

3.5.3 Teste para a manobra de arfagem

Para o teste de arfagem, procura-se inclinar a plataforma no eixo y fixo da plataforma a fim
que ela movimente na direcdo de Xe. Dessa maneira, mantém-se a poténcia dos motores inclinados

os dois servos no mesmo sentido em dois graus.

e RPM dos motores: 5100 Rpm;

e Angulos de posicionamento dos servos: 2 graus;

Observa-se que a plataforma tem um comportamento semelhante a um polindémio de primeiro grau

para velocidade angular wy,, , e de segundo grau para 6 (Figuras 3.13 e 3.16).

, Comportamento angular da plataforma (dngulos de Euler) =
15 1= teta
@10
il _,.."".'-
.
£ ° ___..--—""" s
‘0 05 1 15 2 25 3 35 4 45 5

Time (seconds)

Figura 3.13: Comportamento da plataforma para arfagem (Angulos de Euler)
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Velocidade angular nos eixos fixo a platraforma &=
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Figura 3.14: Comportamento da plataforma para arfagem (Velocidade angulares no eixo fixo no
corpo)

3.5.4 Teste para a manobra de guinada:

Para a manobra de guinada, matemos os RPM’s em 5100 e mudamos a posicdo dos servos em

1 e -1 grau. Com isso, espera-se que a plataforma gire em torno do eixo ¥

e RPM dos motores: 5100 Rpm;

¢ Angulos de posicionamento dos servos: 1 grau para um dos servos e -1 grau para

0 servo oposto;

Observa-se que a plataforma tem um comportamento de um polindémio de primeiro grau para
velocidade angular wyz , e de uma fun¢do polinomial de segundo grau para v (Figuras 3.13 e
3.16).

Comportamento angular da plataforma (dngulos de Euler) =
T
e |__ psi
E . M _“»%‘%
<30 N“"‘-m...
i} 05 1 15 2 25 3 35 4 45 &
Time (seconds)
Figura 3.15: Comportamento da plataforma para guinada (Angulos de Euler)
. Velocidade angular nos eixos fixo a platraforma &=
:-"‘E‘ MMM L =
E - M M
g 10 e ———
] 05 1 15 z 25 3 35 4 45 5

Time (seconds)

Figura 3.16: Comportamento da plataforma para guinada (Velocidade angulares no eixo fixo no
corpo)
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3.6 Projeto de controle

Propoe nessa etapa um modelo de controlador. Ele é um resultado do trabalho [8]. A plata-
forma é sub-atuada, possuindo 12 graus de liberdade para 4 varidveis de entrada (Qg, ¢, aq, ae),
e 4 varidveis para controle ¢, 8, ¥ (dngulos de Euler) e Z, (altitude). Propoem-se um sistema
de controle em malha fechada contendo equagoes de estimativa de atitude, a inversa da planta e
controladores PID. As variaveis de entrada da nossa planta serdo definidas como Qg4, Q¢, g, Qe,
sendo respectivamente as rotacdes dos motores direito e esquerdo e os dngulos gerados pelos servos
direito e esquerdo. O controle em malha fechada fica definido com o seguinte desenho (Figura
3.17).

Mx Inversa do
mz Modelo Dindmico . Planta
r Ly (0 ér, b, rb) L;,‘};'(u{_’,-}: Uy ) | Wan Fz Q4 (M, M, M.,

\ o» oo (6r-6,.6,0) wf (ug,uy) (1, | o] Qe (Mo, M, M.,
(L by BT 1, ) > w, (ug, uy) Ibfzw i ag (Mg, My, H.,
( ) aAze ('ngg } m e ( ‘?1'[.'!.'1 ﬁ"fya h‘rz« z

N T

et =

Modelo
": Dindimico -»

"Lj":l“'r-*'.r-

1 2

u".;:a u“fa '?.L-‘;, Ze

65: 6? 1.5'"1 zt?

Figura 3.17: Esbogo do controle

3.6.1 Obtencao da Inversa do modelo dindmico

Nessa etapa utiliza-se um resultado presente no trabalho [7]. Considera-se apenas as forgas de
tracao da hélice como atuantes na plataforma, descartando-se todas as outras. As equagoes que
descrevem a dindmica da plataforma tiltrotor ficam entdo na forma das equacoes 3.14, 3.15, 3.16
e 3.17 que descrevem apenas as forcas geradas pela plataforma, excluindo-se também as forgas

externas:

My =1-(Paz — Fez) (3.13)
My =b- (Piz + Fea) (3.14)
M, =1-(Piz — Pex) (3.15)
F, = (Puz + Pe2) (3.16)

Verifica-se entao 3 equagoes de Momentos e 1 equacao relacionada a for¢a em z da plataforma.

Procura-se entdo converter essas equacodes na varidveis de entrada da planta. Nesse trabalho
as entradas das plantas sdo as rotagoes dos motores e os angulos dos servos. Os momentos sao

por sua vez o resultado do conjunto de forgas geradas por essas quatro entradas.
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Analisando-se as Equacgoes 3.15 e 3.16 tem-se que:

T:de+Pe:B
A{Z:Pdwfpea:
My f M. — 9. Py,

Pip = 0.5+ (4 + 1)

(3.17)

Logo temos que:

(3.18)
Analisando-se Equacoes 3.14 e 3.17 temos que:

F, =Py, + Pe.
%:sz_Pez
%“‘Fz:Q'sz

Py =05- (M2 4 F2)

(3.19)

Logo temos que:

Fz:sz+Pez

M,
FZ:0.5‘(+FZ>+Pez

l
M, (3.20)

Como se trata de vetores ortogonais, o modulo dos vetores P, e P, podem ser calculando

usando a Equacao :

[v| = \/v2 + v2 (3.21)

Obtendo-se:
M, M,\? M,\?
P;=05- ( +y> +(FZ—> (3.22)
I b [
M, M.\? M, \?
Pomse (Mo MY (1 M) 829

Através da Equagdo 2.17 temos que:
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Py=ks-Q3 (3.24)

P. =k Q2 (3.25)

Obtendo-se entao:

Para obtencao dos dngulos de entrada, utilizou-se a funcao atan2 que nos retorna a arco tange

das componentes das forcas mapeadas em cada quadrante. Segue-se a descricdo da fungao:

arctan (¥) ifz>0
arctan (4) + 7 ifx <0and y >0
tan (£) — if z <0andy<0
atan2(y,z) = an (3) == pesandy (3.26)
+35 ifr=0and y >0
-5 ifr=0andy <0
undefined ifr=0and y=0

Por fim, a inversa da planta tem a seguinte formacao:

=057k (M4 M) (. M) 27
)2—|—<Fz Mx)Q (3.28)

N
) (3.29)

M, M M,
ad—atan2( + 2 Fp ==
{ b l
M, M, M,
o, = atan 2 (by ~ JEF, + l) (3.30)

3.6.2 Funcao de ganho para conversao de aceleragoes em Forca e Momentos

A funcao de ganho consiste em transformar as acelera¢des angulares e a aceleracdo linear em Ze
em momentos e forca. Seu objetivo dentro do fluxo de controle é fornecer para a inversa da planta

o estado atual dos momentos e aceleracao no sistema a fim de estimar as entradas posteriormente.
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Essa parte do controle recebera as aceleracoes angulares dos eixos Xj, Y e Zp e a aceleragao
em Z; da plataforma. Os valores de ganho sdo a massa da plataforma e os momentos de inércia

nos trés eixos fixos ao corpo.

{1} » m » 1)
aze / Fz
(2} > Ixx > 2 )
chwbx L—" hx
(D, > lyy »(3)
dwby My
(4 } > Izz 4 )
dwbz Mz

Figura 3.18: Fungao de ganho (Conversao de aceleragoes para Momentos e Forga)

3.6.3 Projeto de controladores Potenciais Derivativos para atitude e altitude

Escolheu-se entre os controladores tradicionais o PID. Para controle de atitude, obtemos como
referencia os angulos e Euler, que podem ser obtido através da fusdo dos sensores giroscépio,

acelerdometro e magnetometro.

Para o controle de altitude, utiliza-se o sonar de onde retiramos a posicao em relagdao ao solo e
calculamos a velocidade com base na amostragem do controlador. O controlador de altitude possui
uma constante Fpianeio, que tem por objetivo de ajustar o controlador para manter a plataforma
pairando sobre o ar quando atingir a referéncias desejada. Dos diversos modos de escrever as

equagoes de um controlador PID escolheu-se as seguintes formas:

U = kpg (Or — ) + ki ) (dr — &) + kg <¢r - ¢) (3.31)
ug = kpg (0, —0) + kg ((9T — 9) (3.32)

Uy = kpy (Yr — ) + kay (UJr - 11}) (3.33)

Uze = Kpze (267 — 2€) + kaze (Zer — Z€) + Kplancio (3.34)

O ajuste dos ganhos dos controladores sera feito na etapa de resultados deste trabalho.

3.6.4 Implementacao do controle em Simulink

Implementou-se o sistema em diagrama de blocos no Simulink (Figura 3.19) para avaliacao do

sistema de controle. Optou-se por essa perspectiva para que o leitor tivesse uma visdo do fluxo
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de controle. Os cédigos do blocos fen (blocos que recebe fungoes mateméaticas no Simulink) estao

presente no Anexo 1 - Cédigos da Simulagao.

Os sinais utilizados nas proximas etapas estdao em destaque na Figura 3.20. Utilizou-se blocos
geradores de sinais de maneira a testar o comportamento do controlador para diversos tipos de
situacoes, entre eles:

e Ruido branco;

e Pertubacbes externas;

e Composicao de sinais;

o Sinais com caracteristicas especificas para simular casos préximos da realidade;
Descreve-se onde foi usado e para qual propdsito os itens em destaque na Figura 3.20:

e 1. Gerador de onda foi usado para fornecer um sinal periédico de referéncia para o contro-
lador e tem como objetivo a variacdo abrupta intercalada do sistema, verificando assim se

ela se mantém estavel;

e 2. O bloco "time input (mask)"foi usado como um sinal de referéncia que pudesse ser

contruido a fim de testar o sistema para algum comportamento especifico;

¢ 3. O bloco "Uniform Random Number'gera um sinal randémico com distibui¢do uniforme
e foi usado para compor o sinal de controle do sistema adicionando uma situagdo similar a

um ruido de sensor;
e 4. E 0 mesmo bloco do item 1, porém aplicado a gerar uma pertubagao periddia no sistema;

e 5. O bloco "Max Slider"permite dar ganhos a valores de entrada e ele estdo entre os blocos

de sinais e a entrada do sistema a fim de se poder regular a amplitude dos sinais;

e 6. Bloco de conversao de graus para rad. Ele fica entre os bloco de sinais e a entrada do
sistema para os angulos de atitude, visto que para o usudrio é mais facilitada a visualizacao

dos parametros sendo fornecidos em graus;

e 7. O bloco integrador ¢é utilizado para integrar o sinal e é utilizado para fornecer ao controle

de ¢ um parametro integral para um possivel controlador PID;

e 8. O bloco "fcn"do Simulink é utilizado para inserir as equagoes e é utilizado como um bloco

que atua como um controlador;

e 9. O bloco "switch"é um dispositivo que permite que se alterne entre duas entradas de
maneira manual, e é utilizado nesse trabalho para poder desligar o selecionar o sinais, ruidos

e pertubagdes;
e 10: O bloco scope permite visualizar os sinais do sistema;

e 11: O bloco constante é utilizado para definirmos alguma valor estatico dentro da simulagao;
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Figura 3.19: Diagrama de simulacdo implementado em Simulink
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Capitulo 4

Resultados

4.1 Introducao

Nessa etapa do trabalho ird se realizar o ajuste dos parametros dos controladores PD, verifi-
cando assim a coesdo da modelagem e da estratégia de controle adotada O modelo estéd configurado
com as constantes obtidas na etapa de identificacdo do sistema. Utilizou-se o algoritmo de itera-
¢ao OD4 (Runge Kutta de quarta ordem) setado passo fixo de 0.0001. Vamos considerar que os

angulos de atitude e a altitude correspondem a um sistema de segundo grau.

Depois de ajustados os controladores, realizard a adicdo de ruido aos sinais do sistema para
avaliar se o sistema de controle é impactado de maneira relevante. O ruido nos sinais do sistema é
algo presente nas IMU (Inertial Measurement Unit) devido a aspectos internos da construgao do
sensor e externos devido a algumas caracteristicas ambiente. Posteriormente, adicionara pertuba-
¢Oes ao sistema para avaliar a capacidade do sistema em rejeitd-las. As pertubacoes aqui visam

simular situagoes de desequilibrio geradas pelo ambiente externo.

Por fim realizard um caso com entradas simultdneas de sinais de referéncia em conjunto com
ruido e pertubacoes a fim de avaliar uma situacdo mais préoxima da realidade da operacio do

sistema.

Nao se realizou o projeto baseado em modelo pois o escopo deste trabalho priorizou uma
analise prévia do modelo desenvolvido. Outro motivo se deve ao fato de a plataforma néo ter sido
construida com métodos industriais e possuir componentes com controladores embutidos, como
servos motores e os ESC’s (Electronic Speed Control). Dessa maneira, os ganhos calculados nao

poderiam ser aplicados de maneira direta na plataforma.

4.2 Identificacao dos ganhos do controlador para os angulos de
atitude

Nesta simulagao ird-se se utilizar compensadores PD (Proporcionais Derivativos) para realizar

o controle dos angulos de atitude. Neste trabalho, ird se trabalhar para atitude em limites de 15°
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e -15° visto que alguns componentes do sistema de controle sdo lineares.

Como o objetivo é a estabilizacdo da plataforma, iremos considerar que o ponto de operagao
do sistema é em 0° e os limites mencionados foram escolhidos a fim de que o erro devido a esse

artificio fique dentro do intervalo de 1%.

Para realizacdo da sintonia dos controladores, ird se realizar as seguintes etapas para cada
angulo de Euler (¢, 0 e ):

1. Atribuir o ganho K; = 0;

2. Ajustar K, até que se atingir o regime oscilatério dentro do limite de 15° e -15%
3. Obter o periodo de ciclo da oscilagio;

4. Calcular a frequéncia de oscilacao;

5. Calcular a frequéncia natural;

6. Calcular K, (conforme secdo 2.6 e 2.7);

7. Calcular K4 (conforme se¢do 2.6 e 2.7);

4.3 Identificacao dos ganhos do controlador para altitude

O controle de altitude consiste em realizar um equilibrio entre as componentes em . das forgas
de hélice e a forga peso da plataforma. Utilizard um controle PD (Potenciais Derivativos) com
um ganho estatico Kpjgneio, que permite ajustar uma saida que mantenha a rotagao dos motores

em uma configuracido que a plataforma compense a forca da gravidade sobre a plataforma.

Os ganhos proporcionais e derivativos portanto irdo trabalhar em uma faixa poténcia préxima

a gerada pelo ganho estatico.

Os limites que serdao adotados para esse componente de controle serd de 0.1 m e -0.1 m. Para

realizacdo da sintonia desse controlador, ird se realizar as seguintes etapas:

1. Atribuir Kpjgneio = 9.80655 (aceleragao da gravidade);

2. Atribuir o ganho Ky = 0;

3. Ajustar K, até que se atingir o regime oscilatério dentro do limite de 1 m e -1 m;
4. Obter o periodo de ciclo da oscilagio;

5. Calcular a frequéncia de oscilacao;

6. Calcular a frequéncia natural;

7. Calcular K, (conforme secao 2.6 e 2.7);

8. Calcular K, (conforme secao 2.6 e 2.7);
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4.4 Parametros do modelo fisico utilizado nas simulacoes
Os valores usados no modelo fisico estao dispostos na tabela 4.1:

Tabela 4.1: Estimativa de pardmetros da plataforma (Simulagao)

Parametro Valor
Massa (Kg) 1.1
Ixx (Kg*m?) 0.00373167889
Iyy (Kg*m?)) 0.01863261106
Izz (Kg*m?)) 0.02155875247
L (m) 0.266
b (m) 0.06
kf (constante de empuxo) (N) 0.0000196

Os dados se referem ao seguinte modelo fisico (Figura 4.1):

Omega_e
(sentido anti-horario)

Omega_d
(sentido horario)

Xe

Centro de gravidade e
centro de massa coincidentes Ye

Figura 4.1: Modelo fisico da simulacao
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4.5 Ajuste dos ganhos do controlador para estabilizacao de ¢

Realizando os ajustes de ganho para alcance de regime oscilatério para ¢, chegou-se a um valor

de K = 26. Observa-se através da figura 4.2 que a frequéncia de oscilagdo é de f = 0.83871 Hz:

T ey T * ¥ Trace Selection ax
06 |l 2 (= Phi da referéncia
05 ~ [ s Phi da planta Phi da planta v [—]
: I
\ | * ¥ Cursor Measurements nx
04 1 » Settings
o5 \ I ¥ Measurements
) A Y
| Time (seconds) Value
<02 / \ ™ ! /\ 1] 2401 2 563e-01
g / \ / \ | / \ . 21 3sm 2 664601
= 4
T o / / \ I v | AT 1192 s AY  5791e-05
/L '
1/ 4T 838.710 mHz
\ / / \ AY AT 48.566 (/Ms)

=01

-0.2

\ |/

\

/

\ /

-0.3

Y

N

2 25
Time {seconds)

a5

45 5

Figura 4.2: Resposta oscilatéria em phi

Calculando-se entdo os ganhos para o controlador tem-se que:

« Kpy = 27.770;

. K45 = 8.431;

Aplicando-se o ganho a simulagdo tem-se entdo o seguinte resultado para a compensacao de ¢

(Figura 4.3):

lll lil 7 ¥ Trace Selection ax
I — P g refeséncia
Phi ga pianta Phi da planta v EI
0.5 I
/ 1 7 ¥ Cursor Measurements LS
/ | » Settings
02 : ¥ Measurements
| \ Time (seconds) Value
S015 | 1] 0993 0 rad
< : 4 2] 1.841 2.622e-01
T | v || AT 848329 ms  AY  2.622e-01
01 4
I
/ I \ 1/ AT 1179 Hz
o ! AY /AT 309.134 (/ks)
I A
| \
|
|
|
1
[ 05 1 15 2 25 35 4 45 5

Time (seconds)

Figura 4.3: Resposta ao degrau em phi
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4.6 Ajuste dos ganhos do controlador para estabilizacao de ¢

Realizando os ajustes de ganho para alcance de regime oscilatério para 6, chegou-se a um valor
de K = 27.5. Observa-se através da figura 4.4 que a frequéncia de oscilagdo é de f = 0.830769
Hz:

08 hl 'Ei Tda‘d — % ¥ Trace Selection ax
Teta d: :T:;ma Teta da planta ~ El
o ¥ ¥ Cursor Measurements ax
/ \ » Settings
o ¥ Measurements

Time (seconds) Value
o I \ 1] 2404 2.649¢-01
] \ / \ 21 3608 2.6490-01
—~ 0
g / \
.
3 o1 :
= / \ / 4 AY /AT 7.690 {Ms)

. \ S

. \ |/ \i/ \
\Y vV \VJ

0 05 1 15 2 25 3 35 4 45 5
Time (seconds)

|
I
I
I
I
I
I
I
|
I
| /\

/ \ ! / \ AT 12045  AY 925706
: J 1787 830 769 mHz
I
|
I
I
|
I
I
I

-03

Figura 4.4: Resposta oscilatério em theta

Calculando-se entdo os ganhos para o controlador tem-se que:

e K,y = 27.247;

. Ky = 8.351;

Aplicando-se o ganho a simulagdo tem-se entdo o seguinte resultado para a compensacao de ¢
(Figura 4.5):

Ill Ilil ¥ ¥ Trace Selection ax
| e Teta de referéncia Tota da planta ) El
Tela da planta p
o
0.2 A1 \ # ¥ Cursor Measurements ax
/ : » Settings
/ | ¥ Measurements
02 1 Time (seconds) Value
: 1] 0.993 0.0002+00
| 21 1.804 2.623e-01
§D1= : AT 810644 ms AY  2623e-01
g / : \ : 1787 1238 Hz
= a1 1 : AY | AT 323.593 (fks)
|
|
|
0.05 | \
| \
|
|
|
|
|

—

o @5 1 15 K4 25 3 a5 4 45 5
Time (seconds)

Figura 4.5: Resposta ao degrau em theta

47



4.7 Ajuste dos ganhos do controlador para estabilizacao de v

Realizando os ajustes de ganho para alcance de regime oscilatério para ¢, chegou-se a um valor
de K = 25.5. Observa-se através da figura 4.6 que a frequéncia de oscilagao é de f = 0.83871
Hz:

Th] ToT T 7 ¥ Trace Selection ax
oo L L=l s P5i do refornGia
s 5] 3 planta Psi de referéncia v El
0. N A
7 ¥ Cursor Measurements ax
/ » Settings
0.

¥ Measurements

Time (seconds) Value
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I

I

I

I

I

|

I

I
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: /\ 21 3609 267901
/ \ T / \ AT 1.200 s AY  5.694e-05

I

I 1187 833,176 mHz

I

I
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I

I

I

™
./
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)
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™

AY [ AT AT 443 (Ms)
. \ [/

: !/ \
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-03

Figura 4.6: Reposta oscilatéria em psi

Calculando-se entdo os ganhos para o controlador tem-se que:

e K,y = 27.405;

J de = 8.375;

Aplicando-se o ganho a simulacdo tem-se entdao o seguinte resultado para a compensagao de
(Figura 4.7):

1 'El * ¥ Trace Selection ax
! — Psi de referé " -
| — ps: d: ;;;nm Psi de referéncia ~ El

0.25 * ¥ Cursor Measurements ax
/ » Settings
/ ¥ Measurements
0.2 Time (seconds) Value
1] 0.989 0.000e+00
21 1.833 2.618e-01
a1 AT 843786ms AY 261801

Psi (rad)

1/AT 1185 Hz
AY I AT 310 268 (/ks)

N

o 05 1 15 K4 25 3 35 4 45 5
Time (seconds)

\-
—

Figura 4.7: Resposta ao degrau em psi

48



4.8 Ajuste dos ganhos do controlador para estabilizacao de Z,

Realizando os ajustes de ganho para alcance de regime oscilatério para Z., chegou-se a um
valor de K = 8.6. Observa-se através da figura 4.8 que a frequéncia de oscilacdo é de f =
0.394023 Hz:

25 U T3] ¥ ¥ Trace Selection ax
Referéncia Alttude "
s Alli i Referéncia Altitude ~ El
2 f\ * ¥ Cursor Measurements ax
» Settings
¥ Measurements
15

Time (seconds) Value
1] 7.062 9.991e-01
2 9.600 9.993e-01

/\ /\ AT 25385 AY  1.465e-04
.
4

\ 1/AT 394.023 mHz
\ / \ / : AY AT 57.723 ((Ms)
WEARWEILWERY.

o 5 10 15
Time (seconds)

[
T [

VAR

Figura 4.8: Resposta oscilatéria em Z,

Calculando-se entdo os ganhos para o controlador tem-se que:

e« Kpiancio = 9.80655;
« Kpz. = 6.129;
e Kyz. = 3.961;

Aplicando-se o ganho a simulagdo tem-se entdo o seguinte resultado para a compensacao de
Z, (Figura 4.9):

|l| ‘El 7 ¥ Trace Selection ax
1 l _iﬁﬁdm:d“m“ Referéncia Altitude ~

‘ * ¥ Cursor Measurements LES
} » Settings

0.8 ! ¥ Measurements
: Time (seconds) Value
! 1] 1.005 4.674e-04
‘ 2] 2677 9.96%-01
: AT 1672s AY  9.994e-01

.

: E 1/4T 597917 mHz

04 | " AY ¢ AT 597 556 (Tks)
|
I

02 }
|
I
|
I
|
I

9 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

Time (seconds)

Figura 4.9: Resposta ao degrau em Z,
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4.9 Avaliacao das entradas do sistema para Roll

Uma vez sintonizados os controladores, ira se verificar se as entradas do sistema correspondem
a0 que se espera para cada manobra de v6o. Comeca-se com a manobra de roll, que consiste na
inclinacdo da plataforma em ¢. Todas as outras referéncia do sistemas foram configuradas como

nulas. Nas figuras 4.10 e 4.11 temos o comportamento do sistema para essa movimentacao.

02 s Phi de referéncia
| e P i planta

“ | [ | /

01

) 1 2 3 ] 5 8 7 8 9 10
Time (seconds)

Figura 4.10: Resposta ao sinal square para phi

Observa-se que o sistema se comporta como esperado, visto que os motores trabalham variando
suas poténcias de maneira opostas para gerar um desequilibrio de forcas em Z., e assim, gerar um

deslocamento angular em X..

MOTOR DIREITO

SERVO ESQUERDO

Time (seconds)

Figura 4.11: Entradas da planta para Roll
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4.10 Avaliacao das entradas do sistema para Arfagem

A manobra de arfagem consiste na inclinacao da plataforma em 6. Todas as outras referéncia
do sistemas foram configuradas como nulas. Nas figuras 4.12 e 4.13 temos o comportamento do

sistema para essa movimentacao.

Teta de referéncia
Teta da planta

0.2

/ \ \ / |
1\ / V) \ \
| \

Teta (rad)
T —
]
I
—

01

5
Time (seconds)

Figura 4.12: Resposta ao sinal square para theta

Observa-se que o sistema se comporta como esperado, visto que os servos inclinam os motores
em uma mesma dire¢do, ocasionando em um surgimento de uma forga resultante que proporciona
a rotacao desejada. Os motores a cada mudanga de dngulo variam positivamente a poténcia para

compensar a parcela de poténcia perdida em Z. e assim manter a plataforma suspensa no ar.

£

MOTCR DIREITO

o
&

Omega D (radis)
o0
g

g

£

o
&

Omega E (radis)
o
g

&

ﬂ

! ! ‘ r ! ‘ ‘ _
02— SERVO ESQUERDO
e ‘n\ B ———
| |
1 4

Alpha E (rad)
)
o
[N
f
T
wl— ! |

Time (seconds)

Figura 4.13: Entradas da planta para arfagem
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4.11 Avaliacao das entradas do sistema para Guinada

A manobra de guinada consiste em girar a plataforma em torno de . Todas as outras referéncia
do sistemas foram configuradas como nulas. Nas Figuras 4.14 e 4.15 temos o comportamento do

sistema para essa movimentacao.

— D5 0 rRfETENCIA
02 | e Psi da planta
0.15] / /

m [ [ [
. A [ |l [ |l

Psi (rad)

A / Vo \ \

0 1 2 3 ] 5 ) 7 B 9 10
Time (seconds)

Figura 4.14: Resposta ao sinal square para psi
Observa-se que o sistema se comporta como esperado, visto que os servos inclinam os motores

em uma direcdo opostas, ocasionando em um surgimento de uma binario que proporciona a rotagao

desejada. Os motores a cada mudanga de dngulo variam positivamente a poténcia para compensar

a parcela de poténcia perdida em Z. e assim manter a plataforma suspensa no ar.
I I

I

w5254

]

S5

[=]

m 525—

g

£ sl

o \/‘* g

| | =

k MOTOR DIREITO

k

MOTOR ESQUERDO

SERVO DIREITO

Time (seconds)

Figura 4.15: Entradas da planta para guinada

52



4.12

Avaliacao das entradas do sistema para Altitude

O controle de altitude consiste em aumentar ou reduzir as poténcias dos motores de acordo

com a referéncia e atitude da plataforma a fim de estabilizar em um ponto em Z.. Todas as

outras referéncia do sistemas foram configuradas como nulas. Nas Figuras 4.16 e 4.17 temos o

comportamento do sistema para essa movimentagcao.

Referéncia Altitude
— L

-02

————

\

-04

—
'———.__________-

\

—

-06

10 15 20
Time (seconds)

Figura 4.16: Resposta ao sinal square para Z,

Podemos observar que a variacao de poténcia estd coerente com o que se espera do sistema,

havendo ganho de poténcia para subida e perca de poténcia em descida, com uma variagdo amor-

tecida das poténcia quando préximo da referéncia a fim de se aproximar da referéncia.

f MOTOR DIREITO

T

T MOTOR ESQUERDO

_— N
- N

-

f SERVO DIREITO

T s SERVO ESQUERDO

5 10 15 20
Time (seconds)

Figura 4.17: Entradas da planta para controle de altitude
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4.13 Avaliacao do sistema para ruido de sensores

Para controle de atitude, varias técnicas de fusdao de sensores sdo utilizadas para obter os
angulos de Euler. Entretanto, mesmo com excelentes filtros encontramos um ruido caracteristicos
das leituras do sensores, que sdo apenas atenuados pelos filtros. Dessa forma, realiza-se aqui uma
simulacdo em que adicionamos ao sistema um ruido distribuido uniformemente entre -0.1 rad e
0.1 rad com frequéncia de 100 Hz. Realiza-se uma manobra de arfagem simultaneamente com a
variacao da altitude da plataforma. Os resultados estdo contidos nas Figuras 4.18 e 4.19, e tem o

carater apenas qualitativo de avaliar o comportamento do sistema.

e Referiingia Allitude
s Altitudle

A | o \

-06

0 5 10 15 20 25 30
Time (seconds)

Figura 4.18: Analise de ruido para altitude

Phi (rad)

o
R

-02

L] 5 10 15 20 25 30
Time (seconds)

Figura 4.19: Analise de ruido para Roll

A avaliacao foi considerada satisfatoria.
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4.14 Avaliacao do sistema para pertubacao externa

Neste teste procura-se observar como o controle se comporta para pertubacoes externas. Foi

utilizada uma entrada square de amplitude 0.1 rad para os dngulos e 0.2 metros para altitude em

uma frequéncia de 1 rad/s. Neste teste observa-se nas Figuras 4.20 e 4.21 que o sistema possui

razoavel adaptabilidade as mudancas abruptas.
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Figura 4.20: Ruido 1
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Figura 4.21: Entradas da planta para controle de altitude




4.15 Avaliacao das entradas do sistema para ruido de sensores e

pertubacao externa

As entradas presentes na figura 4.22 sdo referentes a simulacio realizada no tépico 4.12 para
ruido das leituras dos sensores e as entradas presentes na Figura 4.23 sao referentes a simulagédo

realizada em 4.13 para pertubagido do sistema.
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Figura 4.22: Entradas da planta para simulagdo de ruido dos sensores
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Figura 4.23: Entradas da planta para simulagdo de pertubacao do sistema

Para as entradas em relacdo ao ruido, observa-se que as entradas possuem uma frequéncia

elevada, o que indica que se deve realizar alguma medida corretiva na implementacdo do controle,
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como a reducdo do ruido das leituras ou uma filtragem do sinal de entrada da planta fornecida

pelo controlador.

Para as entradas em relacdo a pertubacgao do sistema, os motores tiveram pequenas variagoes
imediatas de poténcia seguidas de resposta amortecidas. Os servos na maior parte do tempo
trabalharam em uma faixa de operacdo pequena, tendo um ponto com uma excursao maior que

foi respondida rapidamente.

4.16 Avaliacao de estabilizacao de v6o

Nesse topico se realizard uma simulagdo em que iremos realizar a variagdo da altitude com
ruido e pertubacoes. Também serd adicionado ruido e pertubacoes aos angulos de atitude, pois é
desejavel que o controle de altitude sempre atue gerando estabilidade mesmo que outras variaveis

do sistema estejam interferindo na sua acdo de controle.

O objetivo portanto desta simulagédo é verificar se o controlador é capaz de realizar essa tarefa
sem que a plataforma se desestabilize. Pensando em um possivel cenario que essa simulacio possa
representar, os sinais configurados visam simular entre pertubacoes possiveis as rajadas de vento,

variacao de voltagem que causem perca de poténcia nos servos e motores, entre outros.

A configuracdo usada para cada elemento da simulagdo esta descrita a seguir.

Configuracoes de sinais para altitude:
e Sinal de referéncia para altitude: Onda quadrada de amplitude 0.5 metros e frequéncia
de 1 rad/s;

e Sinal de ruido para altitude: Sinal randémico com distribui¢ao uniforme no intervalor

de -0.1 m a 0.1 m com tempo de amostra de 0.01 s;
e Sinal de pertubacao para altitude: Sinal sawtooth de amplitude 0.2 m e frequéncia de
2 rad/s;

Configuracoes de sinais para atitude:

e Sinal de referéncia para os dngulos de atitude: 0 rad;

e Sinal de ruido para os angulos ¢, 0 e 1: Sinal randéomico com distribui¢do uniforme

no intervalor de -0.1 rad a 0.1 rad com tempo de amostra de 0.01 s;

e Sinal de pertubacgio para os angulos ¢, 6 e 1: Sinal sawtooth de amplitude 0.2 rad

e frequéncia de 2 rad/s;
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O sinal de ruido com pertubacio somados pode ser visto na Figura 4.24, assim como o com-

portamento das varidveis controlados dos sistema na Figura 4.25:

Ruido + Pertubacdo

1] 5 10 15 20 25 30
Time (seconds)

Figura 4.24: Sinal de ruido mais pertubacao

Ze(m)

 Phi (rad)

Theta (rad)

IF’si rad)

|
15

Time (seconds)

Figura 4.25: Saida dos sistemas para simulacao de estabilizacao

Esse sinal possui um comportamento interessante para a qualidade do controle que queremos

avaliar para a plataforma tiltrotor. Ele é composto por uma combinacdo de um sinal rampa com
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uma mudanca abrupta de referéncia como a de sinal degrau. Isso permite verificar se o controle tem

bom desempenho segui

ndo uma referéncia que varia gradativamente e para mudancas abruptas

que possam surgir durante a operacao da plataforma. O ruido por sua vez representa o ruido do

sensor e da vibragdo mecéanica presente na plataforma em virtude do giro dos motores.

Por fim, analisando-

se as entradas da planta na Figura 4.26 observa-se bom comportamento,

nao havendo grandes saltos ou ruido excessivo.
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Figura 4.26: Entradas da planta para simulacao com ruido e pertubacdo para estabilizagao

4.17

Na Tabela 4.2 contém

Ganhos estimados dos controladores

os possiveis ganhos dos controladores obtidos na analise desse trabalho:

Tabela 4.2: Tabelas de ganhos dos controladores

Ganho dos controladores

Kpphi | Kdphi

Kpteta

Kdteta | Kppsi | Kpdpsi | Kpze | Kpvze | Fplaneio

27.770 | 8.431

27.247

8.351 27.405 | 8.375 6.129 | 3.961 9.80655
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Capitulo 5

Conclusao

5.1 Consideracgoes finais

Este trabalho propos o desenvolvimento de uma modelo dindmico néo linear para a plataforma
tiltrotor da Universidade de Brasilia e de uma controlador capaz de estabilizar sua atitude e

altitude com um conjunto de simulagoes para a andlise do comportamento do sistema.

O aspecto cinematico desenvolvido nesse trabalho é uma abordagem baseada nas equagoes
de Euler para atitude. O modelo aqui trabalhado trata-se de uma base que pode ser ampliada
para descrever uma numero maior de elementos fisicos inerentes a esse tipo de configuracao de

aeronave.

O projeto do controle alcangou resultados satisfatérios para as simulagoées. Entretanto, ao
implementar na plataforma, verificou-se que os ganhos nao foram os mesmos devido a presenca

de elementos que possuem controladores embutidos no seu hardware, como os servos motores.

Uma discussao a ser realizada é sobre uma possivel interferéncia magnética dos motores em
relagdo ao Magnetometro da IMU (Inertial Measurement Unit). Em uma implementagao prelimi-
nar do controlador na plataforma, observou-se que o Magnetometro sofre uma mudanca em suas
leituras no momento em que os motores brushless entram em operacao. Por esse motivo, é neces-
sario avaliar posteriormente se de fato existe essa interferéncia. Em caso positivo, buscar alguma
solucao entre uma possivel readequacao da estrutura da plataforma ou no desenvolvimento de um

filtro digital de sinal para realizar a corregdo.

5.2 Sugestoes para trabalhos futuros

Fazer identificacdo com dados de voo com o objetivo de melhor os pardmetros atuais;

Refazer o circuito eletronico do sistema embarcado, realizando o desacoplamento dos circui-

tos de baixa e alta corrente;

Otimizar a estrutura com elementos feito em aluminio, com perfis comerciais de facil acesso
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e que possuem boa relacdo entre peso e resisténcia. Isso se deve pois esse projeto tem um
carater didatico, e como tal, é passivel de algum ajuste errado por parte dos alunos. Esses
erros podem causar solavancos na plataforma que geram forcas de cisalhamento nao supor-
tadas por elementos impressos 3d (modelo anterior da plataforma) pelos métodos makers
disponiveis no atual momento. A impressdo 3d ndo estd disponivel de maneria tao facilitada

quanto a mao de obra de serralheria e usinagem (dentro e fora da universidade);

Desenvolver a estrutura da plataforma de forma modular, a fim que a manutencdo da pla-

taforma possa ser feita rapidamente;
Projeto de controlador para ganhos proporcionais variaveis;

Substitui¢do dos método de Euler para atitude para o sistema de quarternion devido algums

singularidades presente na parametrizagao por Euler;

Atualizar o lugar onde estd localizada a bateria de maneira que ela possa ser retirada da

plataforma rapidamente;

Botao de desligamento de emergéncia disponivel através de uma cabo;
Isolamento magnético da IMU;

Anélise de vibracdo mecanica da plataforma;

Projeto de reducao de ruido mecéanico na plataforma;

Avaliar desenvolver uma versao do projeto com motores ;

Analisar se convém alterar o posicionamento do centro de massa e do centro de gravidade

em relagdo ao eixo z fixo a plataforma;

Manter um estoque de servos e motores brushless e outros componentes essenciais para o

voo da plataforma;
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I. ANEXO 1 - CODIGOS DA SIMULACAO

Matlab Code

%Fun o do controlador para altitude
function ganho = fcn(essp, essd)
ganho = 6.129xessp + 3.961xessd + 9.80665;

end

%Fun o do controlador para altitude
function ganho = fcn(essp, essd)
ganho = 27.247xessp + 8.351x%xessd;

end

%Fun o do controlador para phi

function ganho = fcn(essp, esski, essd)
ganho = 27.770xessp + 8.431xessd;
end

%Fun o do controlador para theta

function ganho = fcn(essp, essd)
ganho = 27.247xessp + 8.351xessd;
end

%Fun o do controlador para psi

function ganho = fcn(essp, essd)

ganho = 27.405%xessp + 8.37bxessd;

end

%Euler

function [dphi, dteta, dpsi] = fcn(phi, teta, psi, wbx, wby, wbz)

dphi = wbx + (sin(phi)*tan(teta))*wby + (cos(phi)xtan(teta))xwbz;

dteta = (cos(phi))*wby — (sin(phi))*wbz;

dpsi = (sin(phi)/cos(teta))xwby + (cos(phi)/cos(teta))*wbz;

end

%Derivada da inversa de Euler

function [dwbx, dwby, dwbz] = fcn (uphi, uteta, upsi, phi, teta, psi,

dphi, dteta, dpsi)

dwbx = uphi — upsi*sin(teta) — dpsixdtetaxcos(teta);
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39

40

41

42

43

44

45

46

47

48

49

50

51

52

53

54

55

56

57

58

59

dwby = utetaxcos(phi)—dtetasxdphi*sin(phi) + upsixsin(phi)*cos(teta) +

dpsixdphixcos (phi)*cos(teta) — dpsixdtetaxsin(phi)*sin(teta);

dwbz = —utetaxsin (phi) — dtetaxdphixcos(phi) + upsi*cos(phi)*cos(teta)

end

%In

— dpsixdphixsin (phi)*cos(teta) — dpsixdtetaxcos(phi)*sin(teta);

versa da planta

function [OMEGA_D, OMEGA_E, alpha_d, alpha_e] = fcn(Fz, Mx, My, Mz)
OMEGA D = sqrt ((0.5%sqrt ((Mz/0.25 + My/0.0605)"2 + (Fz — Mx/0.25) "2))

/0.0000196) ;

OMEGA E = sqrt ((0.5xsqrt ((My/0.0605 — Mz/0.25)"2 + (Fz + Mx/0.25) "2))

/0.0000196) ;

alpha_d = atan2(Mz/0.25 + My/0.0605, (Fz — Mx/0.25));
alpha_e = atan2(My/0.0605 — Mz/0.25, (Fz + Mx/0.25));

end

%Fz

function aze = fcn (omega_d, omega_ e, alpha_d, alpha_e, m, kf, phi,
teta, psi)

aze = (—mx9.8107 + (—sin (teta))x(kfxomega dxomega_dxsin (alpha_d) + kfx

end

omega_exomega_exsin (alpha e)) 4+ cos(phi)*cos(teta)s*(kfxomega d=

omega_dxcos (alpha_d) + kfxomega_exomega_excos(alpha_e))) /m;

Y%Momentos

function [dot_wbx, dot_wby, dot_wbz] = fcn(omega_d, omega e, alpha_d,

alpha_e, Ixx, lyy, Izz, Ir, m, 1, b, kf, kq, wbx, wby, wbz,

d_omega_r)

dot_wbx = (wbysxwbzx(Iyy — Izz) + lx(omega_exomega_excos(alpha_e)xkf —

omega_ dxomega_dxcos (alpha_d)*kf))/Ixx;

omega__exomega_exsin (alpha_e)xkf))/lyy;

dot_wbz = (wbxxwbyx(Ixx — Iyy) + lx(omega_ dxomega_d=*sin (alpha_d)xkf —

(
)
dot_wby = (wbzxwbxx(Izz — Ixx) + bx(omega_dxomega_dxsin (alpha_d)xkf +
)
(
)

end

omega_exomega_exsin (alpha_e)xkf))/lzz;
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