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RESUMO

O objetivo deste trabalho é o desenvolvimento de uma platafale teste de controladores digitais da ati-
tude de um helicoptero elétrico de pequena escala. A pitatafdesenvolvida fixa o helicéptero em uma
posicdo, restringindo os movimentos de translacdo e pgaduoitrés graus de liberadade de movimentos
de rotacdo, possui um sistema de detec¢do da atitude ede@racomputador que fornece em tempo
real estimativas da atitude do helicoptero, um sistema téefaice envia as medidas dos sensores para o0
computador e envia os sinais de comando do computador paratoees. O helicoptero usado é o helimo-
delo elétrico BETL CPX do fabricante Esky este helimodelo apresenta médulos de controle e dinamica
semelhantes a um helicéptero convencional. Uma modelagetenmatica foi realizada para a resposta do
helicéptero aos sinais de controle lateral, longitudipaidal e coletivo, a partir de modelos da resposta
dos rotores aos sinais de comando e modelos da respostaude aib helicptero a forcas geradas pelo
movimento das hélice, ao final obteve-se um modelo dedicadb@sistema helimodelo-plataforma que
considera a complexidade do BELT CPX, a barra estabilizagoesente em helimodelos e o efeito das
forcas de apoio e atritos introduzidos pela estruturadidie plataforma. O modelo obtido neste traba-
Iho foi apresentado no artigo Modelagéodelagem de um helicoptero elétrico fixo em uma plataforma
trés graus de liberad@ublicado no XIX CREEM em 2012. O sistema de determinacactitiade foi
implementado com uma placa de sens@EN-10724abricada pel&Sparkfun que possui acelerbmetro,
giroscopio e magnetdmetro triaxiais. Uma estimativa dedsi é obtida pelo modelo cinematico discreto
da propagacdao da atitude no tempo em funcdo das velocidageki@es medidas pelo giroscopio, e outra
estimativa da atitude é obtida pelo método TRIAD aplicad®atores de campo gravitacional e magné-
tico medidos pelo acelerémetro e magnetémetro, respewivie. O Filtro de Kalman Estendido Correlato
(FKEC) é usado para fazer a combinacéo entre as duas egtima® FKEC foi implementado eMA-
TLAB, e o sistema de interface entre os sensores, computadooeemsfdi implementada em uma versao
baseada ermArduinoe outra versdo baseada &aspberry PcomLinux RTOSembarcado. Testes de de-
sempenho mostraram que as duas versdes da interface de&maiatuacao sao capazes de operar a uma
taxa de leitura dos sensores e atualizacdo do acionamestmatores de 50Hz. Simulagbes realizadas
para o modelo matematico mostrou os resultados esperadestek realizados com o sistema de determi-
nacgéo da atitude mostrou estimativas de atitude coeremte®€ movimentos realizados nos experimentos
de teste, e a comparacédo entre as duas estimativas obtidas—3¢EC e a estimativa fornecida pelo FKEC
permitiu observar o efeito positivo do FKEC. Um modelo emwsagdo de um sistema de controle da
atitude com controladores PIDs discretos e o modelo maiemndd helicoptero obtido como planta foi
implementado enMatlab/Simulinkpara mostrar um caso tipico de utilizacdo da plataforma eodstrar
que controladores simples séo capazes de estabilizamaduio na plataforma.



ABSTRACT

The objective of this work is the development of a test platfdor digital controls of a small electric
helicopter’s atitude. The developed platform fixes theduoglier position, blocking the translation and
allowing 3 degrees of freedom of rotation, it has a attitustingation system performs on a computer that
provides in real time estimates of the helicopter attitualénterface system that send measures signals
from sensors to computer and command signals form compaiterotors. The helicopter used is the
Esky®, this model has control models and dynamic similar to to aiencional helicopter. A mathematic
modelling was performed for the helicopter response to timtrol signals lateral, longitudinal, pedal and
collective, from models for rotors response to commandadggand helicopter’s attitude response to forces
generated by propeller move, at the end was obtained a dedlicedel for the helicopter-platform system
that considers the BELT CPX complexity, the fly-bar effecd éine effect of support forces and friction
introduced by platform’s physical structure. The modebaied in this project was presented in the article
"Modelagem de um helicoptero elétrico em uma plataforma Bp@blish in the XIXCREEM in 2012.
The atitude detection system was implemented with SEN-4Qfat integrates triaxial accelerometer,
gyro, and magnetometer. An atitude estimate is obtained tliscrete cinematic model of the time atitude
propagation with the angular velocity measure by the gyipsc Another atitude estimate is obtained from
the method TRIAD applied to gravitational and magnetic E&ields measured by accelerometer and gyro,
respectively. The Correlated Extended Kalman Filter (CEB&mMbines the two estimates. The CEFK
was implemented in Matlab, the interface between computérsansors and actuators was implemented
in version with Arduino and another with Raspberry Pi rugnembedded RTOS. Simulations for the
math model shows the results expected as corrects. Andidedte performed for the attitude detection
system shows estimates consistent with movements perfodmeng experiments. A simulation model
of a control system with the obtained math model controllgddiscrete by PID was implemented in
Matlab/Simulink to show the using of the math model in coliers design, the obtained controllers can
be tested in the developed platform.
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1 INTRODUCAO

"Alice: Would you tell me, please, which way | ought

to go from here?

The Cheshire Cat: That depends a good deal on
where you want to get to.

Alice: 1 don’t much care where.

The Cheshire Cat: Then it doesn’t much matter which
way you go.

Alice: ...So long as | get somewhere.

The Cheshire Cat: Oh, you're sure to do that, if only

you walk long enough "

- Lewis Carroll, Alice in Wonderland

1.1 CONTEXTUALIZACAO

Os helicopteros néo tripulados sdo os veiculos mais flexidentro de uma grande variedade de
VANTSs (Veiculos Aéreos Nao Tripulados), pois apresentarapacidade de realizar pouso e decolagem
vertical, alta manobrabilidade que permite executar masoagressivas e trabalhos em ambientes de es-
paco limitado, e caracteristica inerente de v6o pairadocguéere a vantagem de realizar observactes
eficientes em diferentes angulos [4]. Essas caractedstitaconjunto com o desenvolvimento continuo
das tecnologias utilizadas nos veiculos aéreos néo thpsilpossibilitaram a utilizacdo do helicoptero nao
tripulado em muitas aplicacdes civis e militares como pengxo, monitoramento para prevencao de de-
sastres ambientais, inspecao de linhas de transmissae geegiétrica, operacdes de busca e salvamento,
vigilancia e monitoramento de regides urbanas e fronti;d§].

Assim como todo veiculo que ocupa o espaco aéreo e por exéangfas que exigem confiabilidade
das ferramentas utilizadas, os VANTSs precisam ser rigateste testados antes de serem langcados como
produtos. Por este motivo, a pesquisa e desenvolvimenteti®lologia e ferramentas de testes € uma das
principais areas relacionadas com projeto de VANTSs.

Na literatura, é possivel encontrar trabalhos de variogagrde pesquisa que desenvolveram platafor-
mas de avaliacédo de helicopteros. E como neste traballiste expreocupacao em minimizar os feitos da
variacao da dindmica do veiculo causado pela plataformagraresso cuidadoso de modelagem matema-
tica do helicoptero e/ou plataforma. O laboratorio de imegntacdo e controle do Instituto de Tecnologia
Federal Suico de Zurique desenvolveu uma plataforma cargsails de liberdade que permite ao heli-
modelo a mesma mobilidade de véo livre [7] apud [8]. Ja em [B]giou-se uma plataforma com trés
graus de liberdade que permite que o movimento do veiculdataf@grma seja o mais préximo possivel
de um helimodelo em um v6o pairado. Em [10] os autores real@zarojeto e avaliacdo de um controle e
estabilizac@o do v6o de um helicéptero do tipo quadri-rotorectado a uma plataforma com trés graus de



liberdade.

No Brasil, a Universidade de Brasilia € uma das pioneiragsertyolvimento de plataformas de testes.
Em[11], foi desenvolvida uma plataforma com trés graustirdiade para o estudo do movimento angular
de helicopteros. Os autores usam um pequeno helicoptéro@l®astante simples e que ndo possui todos
os comandos de um helicéptero real, preso a uma junta cavdgpegmite movimento nos trés angulos de
rotacdo. O modelo utilizado, por sua fragilidade, pequemacidade de carga e dindmica distante de um
helicéptero real, foi posteriormente substituido por utichptero a combustao [12].

1.2 OBJETIVOS DO PROJETO

O objetivo deste trabalho é apresentar solu¢Bes que agentnitpara o desenvolvimento de uma pla-
taforma de teste para sistemas de controle da atitude de lighgtero elétrico com pequeno porte que
permita testes de controladores digitais dos movimentastdedo da aeronave. Entende-se como atitude
0 comportamento da orientacdo do helicéptero represeip@deariaveis que descrevam os movimentos
de rotacdo do helicéptero em funcéo do tempo, por exempla@hng velocidades angulares.

Os objetivos especificos deste trabalho sédo

e Projetar e fabricar a estrutura fisica de fixacdo do hel@oépem um ponto fixo com 3 graus de
liberdade dos movimentos de rotacédo

e Obter um modelo matematico da resposta da atitude do h&didfixo a plataforma aos sinais de
controle

e Desenvolver o sistema de estimacédo da atitude que fornetengpo real estimativas da atitude do
helicéptero a serem usadas como sinal de realimentacastdmai de controle em malha fechada.

e Implementar em simulacéo um sistema de controle para o mddeielicptero obtido.

1.3 JUSTIFICATIVA

O mercado de VANTSs teve um notavel crescimento e hoje in@idulos de varios tipos, tamanhos e
capacidades operacionais [13]. No entanto, na Ultima @écaateresse tem sido maior em helicoptero de
pequena escala (cerca de 150cm de comprimento) para o deg®ento e experimentacao devido prin-
cipalmente ao seu baixo custo [4]. Porém, por outro ladoebsdpteros apresentam dinamica complexa,
nao-linear, inerentemente instavel e com modos fortematplados o que torna o desenvolvimento de
sistemas autdnomos de navegacao um procedimento difierigopo.

Uma vez que é dificil o desenvolvimento desses sistemasmeot® a realizacdo de experimentos
praticos oferece freqlientemente riscos de acidentes. riSssdnerente, obriga a realizagdo de vbos em
ambientes externos seguros (ao ar livre), com tempo de gqetanitado devido as condicbes meteo-
rolégicas. Além disso, é recomendavel, em todos os testaslizacdo de um piloto experiente para



tentar contornar eventuais problemas causados por alglheadm voo, que séo inevitaveis no inicio do
desenvolvimento [9]. Esses fatores causam, além da etevi;&usto do projeto, atraso no tempo de
desenvolvimento do projeto devido principalmente ao tempoo veiculo e subsistemas permanecem em
manutencdo apos ocorréncia de falha do sistema de contnaletd teste.

Por essas razdes, o desenvolvimento de sistemas de cqdral@avegacao autbnoma comeca com
inimeros testes em ambientes de simulagdo. Nestes anshiesteontroladores sdo avaliados quanto
a sua capacidade de controlar eficientemente um modelo @&i@&endo helicdptero [4]. No entanto, o
procedimento de simulacéo tém alguns inconvenientes. eRamo ambiente de simulagdo ndo conse-
gue reproduzir, em detalhes, todos os possiveis distidmiaggstema. Em segundo, o controlador pode
apresentar um desempenho satisfatério em simula¢cdo magfeiente quando aplicado ao veiculo real.
Desta forma, as simulacdes ndo conseguem eliminar tot@nosiriscos de acidentes nos testes iniciais.
Assim é desejavel testar o controlador no veiculo, mas emnuibieaite seguro, sem ter perigo de destruir
0 equipamento ou causar danos as pessoas gue monitoram o voo.

Uma alternativa é o desenvolvimento de plataformas ondeslimddelos ficam presos a pontos de
testes, limitando seus movimentos a um determinado espagydiguracdo de trabalho. Essas plataformas
geralmente séo utilizadas como um método inicial parasarali comportamento dindmico desses veicu-
los, ou de algum movimento em especifico (arfagem, guinadg,Ror serem também estruturas rigidas,
elas podem ser instrumentadas com sensores de movimeatmpdir a posicao e orientagdo do helicop-
tero, poupando de inicio necessidade de sensores inexnibigrcados, bem como projeto do sistema de
localizacdo. Adicionalmente, podem ser utilizadas corstesia de calibracdo destes sensores inerciais.
Essas plataformas podem servir ainda para estudos na ddEmtificacdo de sistemas e de metodologias
de controle [8].

Devido a importancia de plataformas de testes para des@mnarito de VANTS, justifica-se este traba-
Iho cujo o objetivo é desenvolver uma plataforma de teste giatema de controle de helicoptero helicop-
tero em pequena escala para permitir, de forma rapida esegdesenvolvimento de controladores para
estabilizacdo da aeronave. Este trabalho apresenta eslpaba as funcionalidades essenciais da plata-
forma de teste proposta, e permitira a realizacdo de noggsligsas na Universidade de Brasilia-Faculdade
Gama, servindo como ferramenta de implementacgéo e testintteladores de atitude de veiculos aéreos
elétricos de pequeno porte.

1.4 ESTRUTURA

O primeiro capitulo deste documento, apresenta a motivdg&cabalho e seus objetivos. O Capi-
tulo 2 apresenta uma revisao bibliografica dos conhecimeggpecificos, ndo amplamente conhecidos,
fundamentais para o desenvolvimento e compreenséo dd¢himaba

O capitulo 3 descreve o desenvolvimento dos subsistemastregao da estrutura fisica, levantamento
do modelo matemético da atitude do helicéptero, implengéiotaa interface em tempo real de aquisi¢éo
de dados proveniente de sensores e comunicacao entre s$esubs da plataforma, desenvolvimento do
sistema de detecc¢do da atitude com Filtro de Kalman Esterithdrelato.



O capitulo 4 apresenta os resultados empiricos do modeknmatito da resposta do helicoptero fixo
a plataforma aos sinais de comando lateral, longitudir@étivo e pedal, um modelo em simulacao do
sistema de controle para 0 modelo matematico obtido utili@acontroladores PIDs discretos, teste de
desempenho do sistema de comunicagéo entre sensoresesmdtoomputador e testes de qualidade do
sistema do sistema de deteccdo da atitude.



2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

"Nao sei explicar. SO sei que em certos momentos a
gente muda de estado e comeca a ver as maravilhosas
coisas que estdo em redor de nés "

-Monteiro Lobato, Reina¢des de Narizinho

2.1 INTRODUCAO

Os conceitos utilizados durante esse trabalho ndo séo mepia conhecidos. Antes de apresentar o
trabalho feito para desenvolvimento da plataforma, serésaptada uma pequena revisdo dos principais
conceitos especificos utilizados durante esse trabalho.

2.2 DINAMICA DE UM HELICOPTERO

Em um helicéptero convencional, a forga de sustentacacaé@@elo rotor principal que é responsavel
ainda por gerar as forcas de tracéo que proporcionam os raptaside translacao. Nestes helicopteros, o
piloto possui 0 comando coletivid,,; para controlar a magnitude do empuxo gerado pelo rotoripahc
e os comandos ciclico later&l,; e ciclico longitudinall;,,, para controlar a direcdo. A atuacdo desses
comandos, ilustrada na figura 2.1 é feita por meio de umarisailéwash platetermo em inglés), que é
uma estrutura composta por um prato fixo ao corpo do helimgteim prato que gira acoplado ao eixo
do rotor principal [1].

O comando coletivo, por meio dos atuadores, altera o anguidatjue das hélices de um valor cons-
tante em todo o percurso da hélice no plano de rotacdo. Dessa,fo comando coletivo controla a

elo de atuagao
no angulo de
ataque das pas

saida dos
atuadores

?:T:T comando coletivo
< U 5 ?lT comando ciclico

eixo de
rotagéo

Figura 2.1: Controle do rotor principal [1].



magnitude da forca gerada pelo rotor principal. J& os coosattlicos inclinam os pratos da bailarina
provocando uma variagcao no angulo de ataque das hélices dalongue € funcdo da posigdo da hélice
no plano de rotacdo, o que altera a direcdo da forca de sarsdient

Por conservacao de momento angular, a quantidade de mdwianegular transferida para a hélice do
rotor principal é igual a quantidade de movimento trandéeda hélice para a fuselagem do helicoptero.
Assim, o movimento do rotor principal causa um torque nal&ggsn que induz uma rotacdo no sentido
contrario ao sentido de rotagdo das pés da hélice. O rotoautaados helicdpteros possui a fungédo de
gerar um torque que se oponha ao torque de reacdo ao movidenodor principal, mas como efeito,
a forca do rotor de cauda gera um torque na fuselagem que fiazjge o helicoptero tenda a apresentar
um movimento de rolagem. Numa situacao de voo pairado, dilegmié conseguido pela a¢do do rotor
principal. Por fim, o rotor de cauda tem a funcdo ainda de ato@ngulo de guinada da aeronave, pela
variacdo do angulo de ataque de suas pas. O comando utiliedal@iloto para controlar o angulo de
ataque do rotor de cauda € chamado comando de géga).(

As forcas aerodinAmicas produzidas pelo rotor principeh p&rarem a sustentacdo e as aceleragdes
necessarias para os movimentos sao grandes quando coagpanassa das pas do rotor, 0 que provoca
uma tendéncia natural das pas responderem muito rapidarmestcomandos ciclicos, o que dificulta o
controle do helimodelo pelo piloto humano[14]. Para supesaa dificuldade os helimodelos empregam
a barra estabilizadora conhecida como misturadora deHsldk ou simplesmentdly-bar. Esta barra
funciona como um segundo par de hélices, instalad#® alas hélices do rotor principal, e ndo geram
sustentagdo ou arrasto, pois ndo estdo submetidas aosdmdecoletivo, apenas aos comandos ciclicos.
Em outras palavras, a fungdo da barra estabilizadora érdesiatema mais lento, dando uma impressao
de estabilidade ao piloto. Dessa forma, para obter um madatematico adequado ao helimodelo é
fundamental realizar a modelagem dos efeitos da barrailestdbra.

Observa-se na dinamica do helicoptero diversos acoplasentre os diferentes movimentos da ae-
ronave e, devido ao efeito giroscopico, acoplamentos estoemandos ciclicos que alteram a orientacéo
do plano de rotacéo do rotor principal. Esses fatores e atidade de varidveis de entrada e saida en-
volvidas tornam a dindmica de um helicoptero extremamenteptexa e, por isso, buscam-se modelos
simplificados que representam satisfatoriamente o coamperito do veiculo.

2.3 SISTEMAS DE DETERMINACAO DA ATITUDE

Sistemas de navegacéo inercial (SNI) séo sistemas capaZesndcer a orientacdo, a posicao e a
velocidade de acordo com uma referéncia. Os SNI séo fornaatosnidade de medida inercial (UMI),
computador de navegacdao e interface [2]. Chama-se de aistéendeterminacdo da atitude da atitude
(SDA) os SNIs que fornecem apenas a atitude do corpo repagisepor variaveis o estado de movimento
rotacional do corpo, por exemplo, &ngulos de Euler e vedmtgd angulares.

A unidade de medida inercial € o conjunto de sensores ie@saociados com seus mecanismos de
controle e calibracao que fornecem medidas de aceleragao@o em relacdo a um mesmo sistema de co-
ordenadas. A aceleracado € obtida com o acelerémetro, esse seercial mede a forga especifica, definida



Figura 2.2: Eixos coordenados do Sistema de refer@wity b-framd2].

como forga por unidade de massa, aplicada ao sensor deggwezaceleracao gravitacional, de forma que
um acelerdbmetro instalado em um ponto em repouso em relat@oamede a forca especifica normal
gerada pelos apoios de sustentacdo. Sendo a forca espegifital 0 oposto da aceleracao gravitacional,
pode-se dizer que o acelerébmetro sem movimentos de transhagde a aceleracdo gravitacional com um
ganho de sinal negativo. O movimento de rotagédo € medido cgimscopio, esse sensor inercial mede
a velocidade angular do corpo em relacéo a um eixo de medidaséciacdo de trés sensores do mesmo
tipo com eixos de medidas independentes, idealmente oy chamada de triaxial. Uma unidade de
medida inercial completa possui um acelerdmetro triaximhegiroscopio triaxial, ambos com 0s mesmos
eixos de medida. Os mecanismos de medidas dos sensoresisnsfio apresentados com mais detalhes
na Secéo 2.4.

O computador de navegacao € responsavel por realizar Gesre@s medidas obtidas da unidade de
medida inercial e executar o algoritmo estimacao da oigéntavelocidade e posi¢do do corpo em relacéo
ao sistema de coordenadas inerciais do SNI.

As referéncias a seguir séo utilizadas em sistemas de eéind@ atitude [2].

Sistema de referéncia Body b-framieixo em relagdo ao corpo alvo, normalmente com origem no
centro de massa ou centro geométrico do corpo, de forma quE@ip e orientacdo do corpo hdrame
ndo muda. A Figura 2.2 apresenta uma ilustracao do sistemaoddenad®-frame

Sistema de referéncia Navegacao n-fraf@eigem em um ponto de uma base tomada como referéncia
dos movimentos medidos. Orientacdo fixa em relagdo a Tewmeiadente conb-framequando o corpo
encontra-se na orientacdo definida como referéncia.

2.3.1 Estimativa da atitude

Adotando on-framecomo o sistema de referéncia do sistema de deteccéo daatituftamecomo
sistema de referéncia dos sensores de medida inerciatudeapode ser calculada pela integragdo no
tempo das medidas de velocidade angular obtidas do ginosedas essas medidas possuem erros que sao
acumulados pela integracdo, fazendo com que a estimatigaegie um erro crescente no tempo.

Uma alternativa é utilizar dois ou mais vetores nao parslalada um medido no-framee b-frame
e utilizar algoritmos que determinam a atitude por comtiinapatematica destes vetores. No entanto,
vibracdes, interferéncias ou variagcfes bruscas intralmarros na atitude estimada.



Um melhor resultado é obtido pela combinacéo dos dois métfds}. Por exemplo, a combinacao
com Filtro de Kalman da atitude calculada com as medidasldeigades angulares e da atitude estimada
pelos vetores de aceleragcdo gravitacional e campo magnréti@stre nos sistemasframe e b-frame
combinados pelo algoritmo TRIAD, feita em [16].

2.4 SENSORES MEMS

Micro-machined electromechanical systefitHEMS) séo sistemas mecanicos fabricados na escala de
circuitos integrados, o que permite que sejam embarcadd@3l’srpara composicao de sensores. Sensores
MEMS apresentam baixo custo e escala, por estes motivasdispmsitivos estdo entre os principais de-
senvolvimentos de sensores dos Ultimos 25 anos [2], [L4ta\secdo serdo apresentados 0s trés sensores
usados neste trabalho: acelerdmetro, giroscépio e magagtm

Acelerdbmetros medem a forga especifica externa (forca pdadm de massa) que age sobre uma
massa de prova interna conectada por uma suspensao, farmensistema massa-mola. Quando uma
forca de campo ou forca de aceleracao € aplicada ao aceteodmmassa de prova sofre um deslocamento
proporcional a forca especifica. Este deslocamento intenfe estado elétrico de algum componente do
sensor, fazendo com que a saida varie em fun¢éo da forcafespaplicada ao sensor. A saida de um
acelerbmetro é composta por dois termos aditivos, o prinq@ioporcional a atracdo gravitacional e o
segundo proporcional a aceleracao linear do sensor [2]. tale@metro em repouso apresenta saida
proporcional a for¢a de atracdo gravitacional. Em sisteteasstimativa da atitude de corpos com posi¢éo
fixa (aceleracdo linear nula), acelerébmetros podem sezadds para medir o vetor de atracédo gravitacional
terrestre, este vetor pode ser utilizado como entrada detatgs de estimac¢ao da atitude como o algoritmo
TRIAD [16]. Nessas aplicagdes, movimentos de translacaohvacdes atuardo como fontes de erro.

Giroscopios do tipo MEMS sdo compostos por uma massa em reatanharmdnico simples em
torno de um eixo de vibracdo. A rotacdo do encapsulament@era tle um eixo perpendicular ao eixo
de vibracéo, por efeito de Coriolis, faz com que a massantbrapresente vibracdes perpendiculares ao
eixo de vibracdo com magnitude proporcional a velocidadglan do encapsulamento. A componente de
vibracao proporcional a velocidade angular pode ser megubdaensores capacitivos [16]. Em sistemas
de estimativa da atitude a velocidade angular medida pededipio pode ser integrada no tempo para a
atualizacao temporal da atitude, mas erros de medida néigidos serdo propagados e acumulados no
tempo.

Magnetdmetros tipicos sdo baseados no efeito Hall [18]. iEmnsas de estimativa da atitude, mag-
netdmetros sao usados para medir o vetor campo magnétiestterque pode ser utilizado em algoritmos
de estimacéao da atitude, como o algoritmo TRIAD. Nessasagiles, a presenca de outros campos mag-
néticos ou materiais ferromagnéticos atuara como fonterde e

Assim como todo sensor, os sensores MEMS apresentam ermisasmmedidas. As principais fontes
de erro sao variacao do fator de escala, viés, desalinhareeniido. O fator de escala é a razéo entre a
entrada e a saida do sensor. Normalmente-se assume-seatpiedefescala é constante e igual para todos
0s eixos, mas na prética o fator de escala pode variar emdudg&ntrada ou variar no tempo e diferir



entre os eixos de medida. O viés & um erro aditivo constarteegloca a saida em uma dire¢éo, de forma
gue para uma entrada nula a saida sera igual ao viés. O tlesadinto € o erro obtido ao assumir que
sensores triaxiais apresentam eixos de medida perfeitamperpendiculares enquanto os angulos reais sao
diferentes d&0°.

Um modelo simplificado que relaciona o vetor de saida do sevisp = [MZ,, M2, Mout?] com a
entrada sem errd/ = [M* MY M?] é obtido considerando que a saida possui um vetor de erigoadit
deterministico constantg, composto pelo viés, e um vetor de erro aditivo aleatérimypmsto pela vari-
acao do fator de escala no tempo e pelo ruido de média nul&, & rplacdo da saidd,,,; com a entrada

M é dada por uma matrid de transformacao tridimensional [2].

Moy = AM + €, + €, (2.1)

A matriz A e o vetoré, sao corrigidos em calibracéo e o ruido aleatéfigode ter suas propriedades
estatisticas estimadas e utilizadas em projeto de filtresepuzam seu efeito [19].

2.4.1 Representacdo da atitude

As principais formas de representacao da atitude de um ségangulos de Euler, quatérnios unitarios
e matriz de rotacao.

Os angulos de Euler expressam a orientacao do corpo pongék8a de rotacdo: rolagefh arfagem
¢ e guinada) em torno dos eixos, y e z, respectivamente, deframe A atitude representada depende da
ordem das rotagOes e angulos de Euler diferentes podeneafziea mesma orientacéo, e se a representa-
¢ao for limitada em um Unico ciclo (0 rad2a rad) existira singularidade na representacdo de movirsento
que passam pelos extrenmgad e2x rad [20]. A figura 2.3 apresenta os angulos de Euler.

Rc%ﬂXl (North)

Y, (East)

Pitch (0)

Yaw ()

Z, (Down)

Figura 2.3: Angulos de Euler [3].

A matriz de cossenos diretores, ou matriz de rotacdo, é untdzngaadrada 3x3 que relaciona a
representacdo de um vetor em um sistema de coordefigdasm sua representagdo em um outro sistema
de coordenada®, rotacionado em relagéo ao sisteta



Os quatérnios sao numeros hipercomplexos com trés elesnigmdginarios, 0os quatérnios unitarios
com parte real positiva podem ser utilizados para repraserientacdes de forma biunivoca e sem singu-
laridades, em outras palavras, cada quatérnio unitarresepta apenas uma orientacdo e dois quatérnios
unitarios com parte real positiva nao representam a mesaratagdo e qualquer movimento continuo tera
representagdo continua.

do0
q1
q2
q3

d=qo+qi+q)+@k= (2.2)

A representacdo em angulo de Euler é utilizada para visudiize compreensao da atitude estimada,
por ser a representagdo mais intuitiva. A representam emizndatrotacao € utilizada por algoritmos de
estimacao baseados em vetores observados em cada onectagd por exemplo os métodos TRIAD,
SVD e FAST. Os quatérnios sao usados em modelos de propadmeditude no tempo, pois ndo possuem
singulares como os angulos de Euler e apresentam menag@stonputacional do que a propagacao com
matrizes de rotacao, pois possuem menos termos a sereradak{20].

2.4.2 Propagacdao da atitude em quatérnios

Em [21], a propagagdo no tempo da atitude em quatérnios egadudo vetor do velocidade angutar
€ dada pela equacao 2.3a.

wozélﬁiﬂw (2:32)
&= wz (2.3b)
W

em ® indica o produto de quatérnio, e pela definicdo de produtoudéécnios a equacdo 2.3a pode ser
escrita como na equagéo 2.4a.

0 |
Q0= 5wi) (2.42)
0 Wy Wy Wy
Wz 0 x
W=0a)=| =~ Yoo Wy (2.4b)
Wy Wy 0 Wy

Se o vetor velocidade angularfor constante no intervalo de tempo entre ¢t + AT e seA#d for
suficiente pequeno para que se comporte como um vetor, @edliacequacéo 2.3a, de acordo com [21],
pode ser aproximada pela equagéo 2.6a.

10



- tHAT
AB=| A¢ | = / & dt (2.5)
Ay !
q(t + At) =~ M(AB)§(t) (2.6a)
- . (|28
- ‘A@ Sin 5 .
M(AB) = cos | = | Ly + ———20 <A@) (2.6b)
2 AG

0 Ay —AO Ag
Q( —»> _ —Ayp 0 Aoy Al (2.60)
A Ay 0 AP

“Aé NI —AY 0

Fazendgy [k] = q(kAt) e assumindo que o vetor velocidade angular é constanteosritistanteg At
e (k + 1)At para qualquek;, entdo aAB [k] pode ser calculado pela equacéo 2.7, e a equacdo discreta da
propagacao da atitude em quatérnios em funcdo das amostvatodidade angular pode ser escrita como
na equacéo 2.8a

AG = GAL (2.7)

sin (L@ A R
k] = [cos (% @ [k:]\At) Typs + % 'Ud%ki't t)Q(AG [k]) ik —1] (2.82)
Q (Aé) — WAt (2.8b)

2.5 METODO TRIAD

O Algoritmo TRIAD foi desenvolvido por Harold D. Black em 1@ara estimar a atitude de um
corpo a partir da observacao de dois vetores ndo colinearsistema de coordenadas de referéncia e em
um sistema de coordenadas fixo em relac@o corpo, sendo quésasstiemas de coordenadas coincidem
guando o corpo esta na orientacdo adotada como origem dasemtus de rotacao [22].

Adotandon-framecomo o sistema de coordenadas de referénbiframecomo o sistema de coorde-
nadas fixo em relacéo ao corpo e sendm vetor de atracdo do campo magnético terrestienevetor de
atracdo do campo gravitacional terrestre na posicdo dacdgracordo com o algoritmo apresentado em
[22] a matriz de atitude do corpo pode ser estimada pela aquada.

pem=[% 5 B ][5 5 Rl (2.9a)
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- gig (2.9h)

fzix(cf—_]\%) (2.9¢)
7 X (G— M)‘

Fixj (2.90)

em gue na Equacao 2.9a os sub-indices indicam que o vetor esta representadoteframee n-frame
respectivamente.

2.6 FUSAO SENSORIAL POR FILTRO DE KALMAN

O Filtro de Kalman foi desenvolvido por R. E. Kalman e puldicaem 1960 como ferramenta para
problemas préaticos de controle de natureza estatistic® guedicdo de sinais aleatorios, separacao de
sinais aleatdrios de ruido aleatério e predicdo de sinafisrdea conhecida em presenca de ruido, e é um
método eficiente e versatil para estimacdo de estados dmaist partir de sensores ruidosos [19].

As variaveis estimadas sao representadas em um vetor de,esta que cada elemento do vetor de
estado corresponde a uma variavel estimada pelo filtro. €epso de estimacdo é realizado em duas
etapas: predicdo e corre¢do. Durante a predicdo é reakzpdapagacdo no tempo do vetor de estado
Z e da matriz de covariancig do vetor estimado, a propagacao temporal é representadarporodelo
matematico que relaciona o estado atual com o ultimo eststifoaglo e um vetor de controle formado
com variaveis de atualizacdo calculadas a partir de medielaensores obtidas de forma independente
do estado estimado. Durante a correcdo o vetor de estadcstaativas de incerteza sdo corrigidos por
um modelo que compara o vetor de estado, formado por mediddggs, com um vetor de comparacéo,
formado por medidas realizadas.

A formulagéo do Filtro de Kalman considera que o vetor dedesfapossa ser predito em funcdo do
vetor de estado estimado em instante anterior e do vetorrdmpor um modelo na forma da equacéo
2.10a. E considera que o vetor de comparacdo formado podasedializadas possa ser comparado com
o vetor de estado (medidas preditas) por um modelo na forreguicao 2.10b.

Z[k] = Fodk — 1] + Fyii [k] + @, [k] (2.10a)

7k = Ho@ [k] + o, [K] (2.10b)

em quew, e ew, sdo os vetores de ruido de predi¢éo e de correcéo, respeetitey assumidos como néo
correlatos. A equacgdo 2.10b apresenta apenas a relacatoddeeomparacao com o vetor de estado. O
vetor de comparacgégé calculado em funcéo do vetor de medidasdo vetor de control@.

12



gkl = g(5, ) (2.11)

Para aplicagbes néo lineares, um modelo linear na formauacBq 2.10a pode ser obtido por lineari-
zacdo. O Filtro de Kalman Estendido(FKE) foi introduzide Stanley F. Schmidt [19], em sua formulac&o
as matrized, F,, e H, correspondem as jacobianas das fung@igs ) e h(Z).

A premissa de que os ruidos de predicéo e de corre¢cdo sdométaos ndo € satisfeita em todas as
aplicacdes. A formulacéo do filtro de Kalman que consideravariancia entre os ruidos de predicéo e
correcdo é chamada de Filtro de Kalman Correlato (FKC). O F¢@ela a covariancia entre os ruidos em
trés matrizes R, S e Q, apresentadas na equacao 2.12.

w
W L
¢ 2nx2n

em quen € o comprimento do vetor de estadesé o comprimento do vetor de comparacad(k, j) €
delta de Kronecker.

anm STLXm

SnXm RnXm

E - 5(k, ) (2.12)

2.6.1 Filtro de Kalman Estendido Correlato

O Filtro de Kalman Estendido Correlato (FKEC) € uma formatagtilizada para processos néo line-
ares em gque assume-se que a covariancia entre os ruidogp@s @¢ predicao e correcao € ndo-nula, o
que ocorre quando a correcdo tem correlacdo com a predit@mogrou, a predicdo tem correlacdo com
a correcdo anterior. O projeto do FKEC comeca com a definiggovetores de estado, de controle de
comparacao e o levantamento de um modelo para o vetor d®estatuncao do Ultimo vetor de estado
estimado e do vetor de controle, e um modelo da relacdo eneode comparacdo em fungéo do ve-
tor de estado. As equacdes 2.13a e 2.13b apresentam o fatenettacdo entre os vetores de estado, de
controle e de comparacao.

Z[k] = f(&[k — 1], @ [k]) (2.13a)

y k] = h(Z[k]) (2.13b)

As matrizes de atualizacd®, e F,, corresponde as jacabianas fler, «) em relagcéo & e « respecti-
vamente, avaliadas em= ¢, [k — 1] eud = 4 [k]. E a matriz de comparacd®, corresponde a jacaboana
de (%) avaliada em¥ = ¢, [k]. A equacdes 2.14, 2.15 e 2.16 enfatizam a definicdo dessaganato
FKEC.

= YED (2.14)
o F=a[k—1),ii=i[k]

£ = 28 (2.15)
ou T=F[k—1],d=[k]
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i, = 2 (2.16)
oz F=a[k]

~—

As jacobianas do vetor de comparacdo em fungéo do vetor dilasete u, respectivamente, sao
utilizadas no FKEC e precisam ser calculadas a cada noveadist. As equacdes 2.17a e 2.17b enfatizam
as definicdes das matrizés e G,,. E uma das fontes de correlagéo entre os ruidos de corregédiedo
pode ser a dependéncia do vetor de comparagdo com o vetdade.es

9g(5, @)

s k] = = 2.17
Gs lH] s F=s(k],i=ulk] ( 2
G k] = 2959 (2.17b)

du F=s[k],i=ulk]

Em [17] s@o apresentadas as equacdes do algoritmo do FK&43, egeracdes estdo apresentadas a
seguir nas equacdes 2.18 e 2.19.

ETAPA DE PREDICAO

Q[k] = Fy [k]nFy [k] + Qo (2.183)
Zk] = f(Z[k — 1], [K]) (2.18b)
P[k] = F, [k] P[k — 1]FI [k] + Q [K] (2.18c)
ETAPA DE CORRECAO
gkl = g(5[k],u[k]) (2.193)
RI[k] = G, [K] G [K] + Ro (2.19b)
S[k] = Fy [k nuGu [K] (2.19¢)

K [k] = (P[k| HL [k] + S [K]) (H, [k| P[] HL [k] + H, [k] S [k] + ST [k| HL [k] + R [k:])_l (2.19d)

11

K] = &[] + K [K] (7 [K] — H. [k [K) (2.19€)
P (k] = (lysn — K [k] Hoy [£]) P[] (L — K (k] HL )T + K (k] R K] K7 4] (2.19f)

em que K é o ganho de Kalman, é a matriz de covariancia do vetor de controje,é a matriz de
covariancia do vetor de medidas do sergem € o comprimento do vetor de estados.
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2.7 CONTROLE PID

Sinal de controle

Erro e(t) ——» 0 R [e@ad 5

s aalE)
b KEl

Figura 2.4: Diagrama de blocos do controlador PID continuo

Um sistema de controle em malha fechada é um sistema em qjtiee énf& realimentacdo da resposta
do processo sobre controle, denominado planta de conprarla,comparacdo com a entrada de referéncia
com efeito de obter um sinal de controle que se oponha adm&#D do erro sistema, dado pela diferenca
entre a entrada de referéncia e a resposta da planta deleoisovantagens que podem ser obtidas da
realimentacdo séo: estabilizacdo, ou reducéo dos efaitosthbilidade, reducdo da distor¢do nao linear
e reducdo da sensibilidade a ruido e a perturbacdes [23]ic@ado sinal de controle em fungdo do erro
é feito pelo controlador.

O controlador PID (proporcional, integrador, derivatiggresenta na saida um sinal de controle com-
posto pela soma da saida de trés controladores: contrgasfmorcional , controlador integral e derivativo
. O controlador proporcional apresenta uma saida propwkcewn erro, controla principalmente o tempo
de resposta, em caso em que existe erro de estado estarior@ajuste do ganho proporcional nédo é
capaz de anular este erro. O controlador integral apresemssaida proporcional a integral temporal do
erro, tem como principal efeito a correcdo do erro do estatlcionario. E o derivativo ndo contribui
diretamente para que a saida siga a entrada, portanto € rfatwden controlador e deve ser utilizado
junto com um controlador proporcional ou integral, tem cafeito a oposicao a variagdes na rapidas na
resposta do sistema, aumentando o amortecimento do sistgoeadiminui o sobressinal e amplitude das
oscilagBes, consequentemente, diminui o tempo de assemtanA equacdo 2.20 explicita a equacao do
sinal de controle: fornecido pelo PID, em que € o sinal de erro/<,, € o ganho proporcionalls; € o
ganho integrador &; € o ganho derivativo [24]. E a figura 2.4 apresenta um diag@eraocos para o
controlador PID continuo.

det)
ot

o(t) = Kyelt) + K / eyt + K (2.20)
0

Em sistemas de tempo discreto a equacgéo de controle do Pliié pbla discretizacéo da integral e
da derivada na equacao 2.20. A equacao 2.21 apresenta @ealeacontrolador PID discreto [24], em
queT; é o periodo de amostragem do erro do sistema.

—elk —1]

T (2.21)

k—1
clk] = [0] + Kpelk] + KTy Y elk] + e
0

O controlador PID apresenta a vantagem de possuir apesgstd@metros para ajuste, o que viabiliza
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a estimacao desses parametros por métodos experimeraadoquéio ha possibilidade de uma abordagem
analitica devido a auséncia de um modelo matematico daapdantontrole [24]. Os principais critérios de
desempenho no ajuste de controladores PID séo:

e 0 erro de estacionério (ess) definido como a diferenca ergrgrada de referéncia (Ref) e a saida
em regime permanente;

e 0 tempo de assentamento definido como o tempo que a resposteadestar confinada em uma
faixa de tolerancia em torno do valor de estado estacignario

e e 0 sobressinal definido como a diferenca entre o valor dedaicesposta do sistema a resposta de
estado estacionario.

A figura 2.5 ilustras os parametros de desempenho.

Sobressinal

Refr i T

Amplitude

Tempo (seconds)

Figura 2.5: Desempenho de controladores PID
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3 DESENVOLVIMENTO

"It is not in doing what you like, but in liking what
you do that is the secret of happiness.”

- J.M. Barrie, Peter Pan

3.1 INTRODUCAO

O aparato de teste desenvolvido neste trabalho possui undues projetada para fixacdo de um
helimodelo que proibi todos os movimentos de translacdormifjetodos os movimentos de rotacéo.
Um sistema de deteccao de atitude composto fisicamente qenres embarcados, sistema de interface e
computador, fornece estimativas da atitude do helicoardempo real. O computador além de executar
o algoritmo de estimacéo da atitude é responsavel por neeebgecutar o algoritmo de controle a ser
testado. O sistema de interface € encarregado de ler ogasgnsaviar os dados lidos para o computador,
receber os sinais de controle do computador e enviar os sieatontrole para os motores, garantindo o
periodo de amostragem estipulado para leitura dos sersataalizagdo dos sinais de controle.

O helimodelo utilizado no projeto € um modelo elétrico cartay modeloBETL CPXdo fabricante
E-SKY®, mostrado na figura 3.1. Trata-se de um modelo leve (0.67@gleno (650mm), de facil mon-
tagem. Possui um motor de corrente continua (modelo EK5)Giflonado por um controlador eletrénico
de velocidade (modelo EK1-0350) que aciona o rotor prin@parotor de cauda, e quatro servo-motores
(modelo EK2-0508), um servo para inclinar as pas do rotoraidel@ um servo para inclinar as pas do
rotor principal, e dois servos para alterar a orientacaoldoopde rotacéo do rotor principal. BETL
CPXpossui um sistema de controle do movimento de guinada, cgtmpor um giroscopio (EK2-0704B)
posicionado de forma a medir a velocidade angular do rot@adda, e um controlador proporcional que
atua nos angulos do rotor de cauda para compensar 0s movgmet acionados pelo comando pedal.

Uma caracteristica importante deste helimodelo é que asuptodos os mecanismos de controle de
angulacdo das pas do rotores existentes em um helicopteveremonal (comandos: coletivo, ciclico e
pedal), o que aproxima sua dinamica do helicoptero conerati Além disso, este helimodelo utiliza um
motor elétrico que ndo requer nenhum tipo de gas combustiypertanto, ndo produz quaisquer gases de
escape durante o seu funcionamento, o que o torna idealgadizacdes de testes em ambientes fechados.

Figura 3.1: Helicoptero elétricBelt CPXfabricado peld&E-SKY®
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3.2 PROJETO DA ESTRUTURA MECANICA DA PLATAFORMA

A estrutura mecénica da plataforma desenvolvida € divida@&srpartes: suporte, articulacao e palco.
A figura 3.2 apresenta uma foto da primeira versdo da estrum@canica da plataforma. A figura 3.3
apresenta um desenho de conjunto em vista explodida déueatraecénica da plataforma.

Figura 3.2: Foto da estrutura mecanica da plataforma

(=
=1
Q
s
(=]
(]

Pega

Base

Suporte oco D 46mm
Parafuso M8

Bucha 15mm

Anél metalico
Rolamento LFM 30
Parafuso D 6.6 m
Eixo de conexao (rolamento-
junta)

Junta universal

J Apoio do helicdptero

T o mmo|lo o >

-

Figura 3.3: Desenho de conjunto da estrutura mecéanica tdglaa
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O suporte é a base inferior da plataforma, foi projetado peatilizar a fixacdo da plataforma no
local de trabalho, elevar o helicéptero para que ndo entrecei@to com a base durante os movimentos
e possibilitar a passagem de cabos no seu interior para quigase enrolem na plataforma. O suporte
possui uma base inferior oval com quatro furos para parsfusu eixo cilindrico vertical oco no centro
para permitir a passagem de fios e aumentar a altura da phatafe uma base superior quadrada para
fixacdo da articulacdo da plataforma.

A articulacé@o € a parte movel da plataforma, montada sobuparte, responsavel por permitir que
helicéptero realize os movimentos de rotacdo. Para peomitevimento de guinada a articulacao possui
um rolamento de eixo linear com diametro interno de 30mnaiadb por um mancal na base superior do
suporte. O rolamento é conectado por um eixo de transfer@ngma junta com dois graus de liberdade
que permite os movimentos de arfagem e rolagem. Optou-semeixo de transferéncia oco para permitir
a passagem de cabos em seu interior, o eixo foi fabricadowemirab trefilado.

Na primeira versao da plataforma optou-se por utilizar wméggj Cardan automotiva de ago, mas o seu
material foi responsavel por pertubacao nas medidas doettagetro utilizado para medir o campo mag-
nético terrestre. Como alternativa optou-se por projetaa junta de plastico ABS que possa ser fabricada
em impressora 3D. A nova junta foi projetada para, além deseptar dois graus de liberdade, permitir
instalacdo de potencidmetros em seus eixos de rotacédo parfacionem como sensores de rotagéo, e
permitir que a plac&EN-10724la Sparkfunseja instalada no seu centro de rotagéo para reduzir osxfeit
de translacdo nas medidas do campo gravitacional feitasapelerdbmetro. A nova junta, apresentada na
figura 3.4, é formada por um garfo inferior que encaixa no eixdransferéncia, um garfo superior que
encaixa no palco, uma cruz central com espaco para a plagnderss. A cruz é encaixada nos dois
garfos por meio de rolamentos de eixo de 8mm mod@&C7para que exista liberdade de movimento
de rotacdo com atrito reduzido.

Figura 3.4: Desenho de conjunto da junta projetada
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O palco é a parte da plataforma onde o helicoptero € diretaniado, consiste de uma placa de
acrilico fixada no garfo superior da juntas.

3.3 SENSORES: PARAMETROS DE CONFIGURACAO E CALIBRACAO

A placa de sensoriamento usada na plataform8EN:-10724abricada pel&parkfun apresentada na
figura 3.5 que integra um acelerémetro triaxial ADX345, unoggopio triaxial ITG-3200 e um magneto-
metro triaxial HMC5843. O giroscépio mede a velocidade éargdo helimodelo, essa medida é usada
na propagacao temporal da atitude estimada. O acelerdbmette o oposto do vetor campo gravitacional
terrestre e 0 magnetdmetro mede o vetor campo magnétiestiels, esses vetores sdo usados na esti-
macao da atitude com algoritmo TRIAD. A estimacéao pelo n@#DRIAD e a propagacao temporal sdo
combinadas por um filtro de Kalman para obter-se uma estimatais precisa. SEN-10724 instalada
para mover-se junto com o helicéptero, fazendo com que os €ie medida mantenham-se constante em
relacdo ao helimodelo em qualquer movimento. As medida$esi@s segundo um sistema de referéncia
b-framecom origem no centro de rotacdo da plataforma.

Figura 3.5: Placa de sensoi®EN-10724abricada pel&parkfun

O ADLX345 é um acelerdmetro com resolucé@o de 13 bits e faixaedida det-6g. O seu sinal de
saida é um vetor de 3 elementos de 16 bits em complemento sleedoique cada elemento representa a
medida em um eixo de medida. O ADLX345 possui um modo de oferde baixo consumo e um modo
de operacao ativo para medidas. Para iniciar o modo ativ®skeescrever o valor binério 1 no terceiro bit
menos significativo do registrador de configuracdo cujo @b é Ox2D.

A calibraco do acelerdmetro corrigi o vetor de Viés [b, by ey, | € adiferenca entre o fator de escala
de cada eixo. A equacédo 3.1 apresenta a relacéo da saiddefémetro ndo calibradéd. com a medida
livre de errod.

ez k. 0 O
Ge= | Gey | =| 0 ky O [d+D (3.1)
Qe 0 0 k.

Se o fator de escala de todos os eixos de medida fossem igudiferenca entre o valor maximo e
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0 Viés seria igual para todos os eixos. Para que os trés gixeseamtem o mesmo fator de escala, cada
eixo deve ser multiplicado pelo inverso da diferenga entvalor maximo medido e o viés, e pelo fator
de escala de desejado. Como as medidas do acelerémetrasrisédizadas durante o algoritmo TRIAD,

o fator de escala aplicado as medidas € irrelevante, pomnests@, o fator de utilizado foi 1. A equacdo
3.2 apresenta a equacao para obtencdo de um vetor de mealidesdasd,. a partir do vetor de saida do
acelerbmetrog,.

m(ae,x - bx)
e = m(ae,y — by) (3.2)
max(Alz)sz (ae,z - bz)

O ITG-3200 é um giroscopio triaxial dedicado para jo§Bsmouses aplicagcbes com controle re-
motos 3D. O sinal de saida é composto por trés elementos dés16r que cada elemento representa a
velocidade angular em torno de um dos eixos de medida. Odatescala, a frequéncia de amostragem
e o filtro passa baixa aplicado a saida devem ser configurattosggistrador DLPF (endereco 0x22). As
configuragdes utilizadas neste trabalho s&o: fator deaeficdl4.375)° /s, 1k H z de taxa de amostragem
e frequéncia de corte d@H z.

A calibracdo do giroscépio subtrai o vetor de \l?g’sa aplica o fator de escala nomir{al/14.375)° /s
as medidas sem vies.

G =15 (9 5) (3.3)

O HMC5843 é um magnetdbmetro com sensibilidade e linearigadietadas para permitir medidas
do modulo e direcao do campo magnético terrestre. Sua sébda@da por um vetor de 3 elementos de
16 bits, em que cada elemento corresponde a componente @o caagnético medida em um eixo. O
modo de medida continua é configurado escrevendo o valaididaos dois bits menos significativos do
registrador Mode Register (endereco 0x02).

A calibracdo do magnetdémetro quando deseja-se medir o camagoético da terra deve considerar
além do viés e do erro de fator de escala inerentes do magetetdendistor¢cdo causada pelo ambiente.
A distor¢éo é corrigida junto com o erro de fator de escalauypoa matriz de transformacao linear. A
Equacao 3.4 apresenta a equacao de calibracdo do magmetomet

Tﬁc = Ms(me - gm) (34)

em quel/, é a matriz de correcdo da distorcad, € a medida ndo calibrada,, € o viés e7i. € a medida
calibrada.

3.3.1 Estimacao dos paréametros de calibragéo

Essa secao apresenta o procedimento experimental queetteealizado para estimar os parametros
de correcao dos erros na saida dos sensores, conformeadiistcatsecdo 3.3. Esses parametros variam
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cada vez que a pla@®EN-10724 iniciada, por esse motivo antes de cada experimento costeons de
deteccao de atitude desenvolvido é necessario realizéingmeéo dos parametros de corregao.

A secdo 4.3 apresenta os resultados obtidos para uma ¢éalidas procedimentos de calibracéo.
ACELEROMETRO

O procedimento experimental realizado para estimacaoédo acelerdmetro foi extraido de [25].
Em que primeiro posiciona-se a plaB&N-10724com o eixo de medida na vertical apontando para
baixo, nesse estado a dire¢cao do ebdeve coincidir com a direcdo do campo gravitacional, o que der
confirmado observando que apenas o elemerto vetor de medida ndo é proximo de zero. Em seguida
gira-se a placa er860° em torno do eixay com cuidado para ndo provocar movimentos de translacao.
O mesmo procedimento deve ser repetido iniciando-se comooyena vertical apontando para baixo e
realizando rotac6es em torno dos eixos z.

Durante o experimento cada eixo de medida deve passar umpaleszorientacdes: vertical apontando
para cima e vertical apontado para baixo, condicdes em quedaano eixo corresponde a aceleracdo
gravitacional e ao oposto da aceleracao, respectivam@sm, o valor maximo medido em cada eixo
corresponde ao modulo da forga especifica de atracao giemiéh e o valor minimo medido corresponde
ao oposto do médulo da forga especifica de atragcao gravitdciambos somados de um mesmo erro
constante de viés. Na auséncia do viés a média entre o vakimma& minimo medido em qualquer um
dos eixos seria zero. Com efeito do viés a média entre o vaaimo e e o valor minimo medido é igual
ao viés. O viés de cada eixo € obtido da média entre o valomnoéiminimo das medidas no eixo durante
0 experimento, a equacgao 3.5a enfatiza a operacdo matanedlzada.

- max(A) + min(A)

by = : (3.5a)
A,
A= | 4, = | alo] al) a2 ... (3.5b)

z

Como discutido na se¢éo 3.3, se o fator de escala de todosassds medida fossem iguais, apos a
subtracao do viés, o valor maximo medido serial igual paraésseixo. Para corrigir o erro de fator de
escala, as medidas devem ser multiplicadas por um fatorrdecéo de escala obtido para cada eixo pela
equacéo 3.6, em gque,,,. € o valor maximo medido no eixo durante no experimento.

K= —r (3.6)

GIROSCOPIO

O procedimento experimental realizado para estimar o detaiés do giroscopio consiste em deixar
0 giroscopio imovel por um longo periodo, por exemplo 10 reinegistrar todas as medidas feitas neste
periodo. Com o giroscépio parado, pode-se considerar qaila sbservada é igual a soma do viés com
um ruido aleat6rio de média zero. O viés foi calculado peldiandas amostras obtidas.
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MAGNETOMETRO

O viés e a matriz de correcao das medidas do magnetémetrmpait@btidos utilizando a ferramenta
com interface grafica fornecida em [25].

3.4 INTERFACE DE AQUISICAO DE DADOS E ATUACAO

A plataforma de teste desenvolvida utiliza um computadoa gxecutar o algoritmo de estimacao
da atitude a partir das medidas do acelerébmetro, giros@pitagnetdmetro, executar o algoritmo de
controle em teste e gerar os sinais de controle do acionarmdestmotores do helimodelo. Um sistema
de interface é necessario para realizar a leitura dos snecenviar os dados lidos para o computador,
receber do computador os comandos de acionamento dos metacgnar os motores de acordo com 0s
comandos recebidos. Para o fim de testar controladoreaidigihecesséario que o periodo de amostragem
dos sinais medidos pelos sensores e o periodo de atualidag&inais enviados para os atuadores sejam
sincronizados e constante, por essa razao o sistema dadetdeve operar em tempo real para que seja
capaz de realizar a sincronizacao e controlar o periodo deteagem. A taxa de amostragem adotada foi
50Hz que corresponde a frequéncia do sinal PWM de acionandestservo-motores do helimodelo, em
outras palavras, corresponde a taxa maxima de atualizagdositdo dos servo-motores.

A tabela 3.1 apresenta o pacote de dados enviado da intgré@aeo computador composto pelas
medidas de 16 bits, em que G e M simbolizam medidas do acelerdbmetro, giroscopio e magrettom
respectivamente, e os indicesy e z referem-se aos eixos de medida. A tabela 3.2 apresenta tepaco
de dados enviado do computador para a interface composis giehis de acionamento dos motores, 0s
sinais de acionamento sao representados por variaveigalfidat com dois digitos de parte inteira e dois
digitos de parte fracionaria.

Tabela 3.1: Pacote de dados enviado da interface para o tashopu
Dados| M, M, M, G, Gy, | Gy | A, | Ay | A
Bytes | 17-16 | 15-14| 13-12| 11-10| 9-8 | 7-6 | 5-4 | 3-2 | 1-0

Tabela 3.2: Pacote de dados enviados do computador paesxfadet
Dados| Rotor de cauda Servo 1| Servo 2| Servo 3| Servo 4

Bytes | 19-16 15-12 | 11-8 7-4 3-0

Neste trabalho foi desenvolvida uma verséo de interfaceacAmuinoe outra versdo coRaspberry
Pi. A versao emArduino permite um controle mais preciso dos instantes de inicioada tarefa, pois
a alternancia entre funcdes nao esta sujeita a decisdo aleretores de sistemas operacionais. Mesmo
gue ndo sejam necessarios recursos de sistemas opemmcionaisdo em Raspberry Pi utiliza o sistema
operacionaRaspbiancom framework Xenomaiporque embora a alternancia entre tarefas esteja sujeita
a escalonador de processos, a frequéncia de processamantémmos atrasos toleraveis, e a API do
Xenomaifacilita o desenvolvimento, além de disponibilizar umesisa operacional em terminal que pode
ser Util para trabalhos futuros por exemplo: integracaolgloriamo de estimativa da atitude e de controle
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naRaspberry Pe criacdo de uma interface amigavel com o usuario.

A proposta inicial foi a versdo em Arduino, mas a interpr@baerrada do resultado de testes levou a
conclusao de queArduinondo seria capaz de executar as tarefas da interface compkrgemsatisfatorio.
Por esse motivou-se iniciou-se o desenvolvimé&aspberr Pi Apés a conclusdo da verséo c&aspberry
Pi identificou-se o corrigiu-se o erro cometido na versaofeduino. Como as duas versdes atendem os
requisitos do projeto e apresentam caracteristicas dieseoptou-se por apresentar as duas versdes neste
relatorio.

3.4.1 Interface baseada em microcontrolador

fritzing

Figura 3.6: Esquema de montagem da interface baseadadzimo

A primeira versdo da plataforma foi desenvolvida Arduino Mega 256%isando uma prototipagem
rapida para definicdo dos meios de comunicacao e formatoatosgs de dados enviados e para antecipar
o comeco do desenvolvimento do algoritmo de estimacaotielatijue depende das medidas dos sensores.
O Anexo | apresenta o codigo de programacao desenvolvido.

O Arduino Mega 2560nostrou-se interessante para o projeto por possuir I/@adadipara barramento
I?C, suporte para comunicacgao serial com computador via USBaequantidade de canais PWM sufi-
ciente para controlar os cinco motores do helimo®#h.T CPX A figura 3.6 apresenta um diagrama de
conexao drduinocom a placa de sensores e 0s motores. A placa de se®ftkke$0724 conectada ao
Arduinopelos pinos de barramento 12C e alimentada pelos pinos +3¥8[@. Os sinais de acionamento
sdo enviados para os motores pelos pinos dedicados para pMévbs servo-motores séo controlados por
sinais PWM e o motor DC é acionado por controlador eletrédieeelocidade que recebe como entrada
de referéncia um sinal PWM. Os motores sdo alimentados @ém= de alimentagdo interno 8&LT
CPX
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Algoritmo 1 - Processos da interface implementada em Arduio

Aquisicao Atuacao
Aguarda ldle Mode ser inter-| Aguardaldle Modeser interrompido peld@imer4
rompido peloTimer4

Leitura do acelerébmetro Recebe os sinais de comando enviados pelo compu-
tador

Leitura do giroscopio Atualiza o acionamento do rotor principal

Leitura do magnetdbmetro Atualiza o acionamento do servo de inclinagdo das

péas do rotor principal

Envio das leituras para o com-Atualiza o acionamento do servo de alteragédo do an-
putador gulo de batimento longitudinal

Coloca oArduinoemldle Mode | Atualiza o acionamento do servo de altera¢do do an-
gulo de batimento lateral

Atualiza o acionamento do servo de inclinagdo das
pas do rotor de cauda.

Coloca oArduinoemldle Mode

O Arduinonao possui suporte para multi-processamento, nao sensliv@lasxecutar simultaneamente
todas as tarefas da interface de aquisicdo de dados e atuvag@bucdo adotada para executar todas as
tarefas da interface foi dividi-las em dois processos,si¢fin e atuacdo, de forma que um processo executa
uma iteracdo de suas tarefas e em seguida o outro processgaeMea iteracao de suas tarefas. Uma
iterac@o do processo aquisicdo é responsavel por ler os dadsensores e envia-los para o computador.
Uma iteracao do processo atuacao é responsavel por lerais dencomandos enviados pelo computador
e acionar os motores com os comandos recebidos. Para gargdiiodo de amostragem constante,
o intervalo entre duas iteracdes de um mesmo processo ®laoiotipara que seja igual ao periodo de
amostragent;. Se uma iteracdo do processo aquisicdo comeca,em iteracdo do processo atuacao
comecgara emy, = t, + t5/2, e a proxima iteragdo de aquisicdo comecard emT; e a proxima iteragéo
do processo atuacao comecaraignt 7. Para que a plataforma opere com periodo de amostrdgém
necessario que nenhum dos processos demore mais do que ohefstiodo de amostragem para executar
uma iteracdo. O algoritmo 1 apresenta a estrutura dos pasds aquisicao e atuacao.

Entre a leitura dos sensores e 0 proximo acionamento dogesatgiste um atraso de meio periodo
de amostragem. Devido a este atraso € possivel que a ledtsirsedsores em uma iteracdo do processo
de aquisicao interfira na atuacdo dos motores na iterac@inseglo processo de atuacao, se o tempo
total entre a leitura dos sensores e a disponibilizacdordd dé controle pelo computador for inferior ao
atraso de meio periodo de amostragem. Em outras palavrasggsario que o computador disponibilize
o0 comando de controle antes do comeco da iteracao de atuacao.

A programacao dé\rduino possui obrigatoriamente duas fungdestupe loop. A funcaosetupé a
primeira a ser executada, onde a comunicagao i2c € inidamtanunicacao serial é configurada paaad-
rate de 115200B/s, a placdEN-10724 configurada e o registrador de tempo utilizado para siirEag#o
€ configurada. A funcalmop € um laco de repeticao infinita onde as fun¢des de operacAoddino sao
programadas.

25



O recurso utilizado para a alternancia sincronizada estpearessos € a interrupgao por registrador de
tempo. A iteracdo de cada processo encerra com o comandqueacdrduinoentre no estadille mode
estado em que a execugao € suspensa, mas os dados recelaidosnpmicacdo serial ndo serdo perdidos
e 0 acionamento dos motores néo € interrompidérddino € configurado para sair ddle modequando
houver uma interrupgcédo diomer4d Ao retornar a execuc¢ao uma iteracéo do processo difererdatdrior
comega a ser executada. Tdner4 é configurado para gerar interrup¢des periodicas com pefipd,
para que a cad&;/2 a alternancia entre os processos acorra a €ggda e o intervalo entre as repeticdes
dos processos s€fa.

O Timer4 possui um contador de 16 bits controlado pelo clock intemd@Mhz com divisores de
clock disponiveis. As configuracdes doner4sdo armazenadas nos registradar€€R4Ae TCCR4B
Configurou-se dimer4para gerar interrup¢des por comparacao, utilizar divigholack com razéo 1:64
e reiniciar contagem apos a interrupgao.

Ainterrupcao por comparagéao é gerada quando o valor ndnadys de contagemMCTN4iguala-se ao
registrador de comparac&CR4APara gerar interrup¢des periédicas com intervaldss@de, o contador
TCTN4deve ter valor inicial em zero, e o registrador de compardedie ser igual a:

(Ts/z)'f
k
em que f é a frequéncia de clock e k é a fator de divisédo de cRakexemplo, para obter um interrupgces

a cada 10ms utilizando o divisor de clock com fator 64, o temyi®r de comparacao deve ser igual a 2499.

[OCR4A] = ~1 (3.7)

A andlise de desempenho da interface de aquisicao e atuap8mrientada erArduino é apresentada
na secao 4.2.2.

3.4.2 Interface baseada em microcomputador

A segunda verséo da interface de aquisicdo de dados e afoagéplementada com Raspberry Pi
por apresentar compatibilidade com sistema operaciondeempo real com suporte para multiprocessa-
mento, 0 que permite que as tarefas da interface sejam édedeacforma pseudo-paralela das tarefas da
interface. ARaspberry Putilizada é do modelo B, com sistema operacidraspbiare framework Xeno-
mai para dar suporte a aplicacdes em tempo real. Para comumieag@ a Raspberry Pi e o computador
é utilizado um conversor usbh-serlfTRS232 Breakouabricado pelé&parkfun A figura 3.7 apresenta um
diagrama de conexao dRaspberry Pcom a placa de sensor8&N-10724com o conversor usb-serial e
0s motores.

A solucao adotada para implementacéo das funcdes de opetagéaterface de aquisicdo e atuacao
foi dividias em trés tarefas: leitura, recebimento e atoagéitarefa leitura € composta pelas funcdes de
leitura dos sensores e envio dos dados lidos para o computatirefa de recebimento € composta pelas
funcdes de aguardar e registrar os sinais de comando esv&ito computador. E a tarefa de atuacéo é
composta pelas funcdes de enviar os comandos recebidosmmtamlor para os motores. O algoritmo 2
apresenta os procedimentos das tarefas.

A aplicacéo, desenvolvida efringuagem Cfoi implementada em um Unico processo de mdultiplas
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Figura 3.7: Esquema de montagem da interface baseataspiery Pi

tasks Taskssao sub-unidades de processamento menores do que um pragessompartilham espaco
de memoria entre si e podem ser sincronizadas pelos redosistemas disponibilizados pelo Xenomai.
Foi criada umtask para cada uma das trés tarefas. O Anexo Il apresenta o cédigoogramacao da
aplicacdo desenvolvida.

A comunicagdo com a placa de sensores pelo barramento 12@dl@mentada utilizando a biblioteca
wiringPil2C.h cuja a instalacdo e fun¢bes disponiveis estao descrita&m [

A comunicacéo serial com o computador foi implementad#&atio a bibliotecaviringSerial.hdes-
crita em [27].

A Raspberry Phé&o possui pinos de saida PWM controlados por hardwareadieddisponiveis para
os cinco motores do helimodelo. Uma alternativa € implearamn sinal PWM por software utilizando os
recursos de temporizacao disponiveis p&@oomajpara controlar a saida de um pino para que se comporte
como um sinal de onda quadrada de 50Hz @ty cycledesejado. A bibliotecaervo.h disponivel em
[28], disponibiliza funcdes de acionamento eficaz de serateres por sinal PWM.

Para a sincronizagédo déasksforam criados dois alarmes periodicddarme_le Alarme_2 Alar-
mes sao mecanismos de sincronizacdo que geram sinais dgsnglae acordam amsksem espera
destes sinais, as fun¢bes de utilizacdo de alarmes esganilisis na bibliotecalarm.h descrita em
<http://www.xenomai.org/documentation/trunk/htmi/afarm_8h.html>. Um#askque espera um alarme
é retirada do estado de execugéo para o estado de espera& pet@ execucao assim que o sinal do alarme
em espera ocorrer. O Alarnddarme_1é usado para sincronizar sksde aquisicdo e atuagdo e o sinal
deAlarme_2é usado para controlartaskde recebimento, os dois alarmes possuem periodo de rapetica
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Algoritmo 2 - Descri¢do das tarefas da interface implementda em Raspberry-Pi
Leitura

AguardaALARME_1
Lé acelerbmetro
Lé giroscopio
Lé magnetdmetro
Envia dos dados lidos para o computador

Recebimento
AguardaALARME_2Recebe os dados enviados pelo computador
Converte dados recebidos skeing parafloat

Atuacéo

AguardaALARME_ 1

Atualiza o acionamento do rotor principal

Atualiza o acionamento do servo que altera a inclinagdo @saslp rotor principal
Atualiza o acionamento do servo que altera o angulo de batimiengitudinal
Atualiza o acionamento do servo que altera o angulo de batiniateral

Atualiza o acionamento do servo que altera a inclinacéo ésslp rotor de cauda

igual a taxa de amostragem, assim a leitura dos sensoresualizado do comando dos motores séo
realizadas com a taxa de amostragem desejada e de formazglaxente simultédnea, pois solicitam ao
escalonador a mesma janela de tempo de execucao, entr@@xgoucao esta sujeita aos atraso de aten-
dimento do escalonador que ndo é controlado pela aplicagitréstaskssdo formadas por um lago de
repeticdo infinita que comega com um comando de espera @bdsimlarme. De forma que a cada sinal
de alarme uma nova iteragao do lago € executada e o intemnvadoas iteracdes seja igual ao periodo de
amostragem.

O Alarme_2possui um atraso em relacdo Atarme_1para que exista um tempo entre a leitura do
sensor e a leitura do comando enviado pelo computador, eaaf@té necessario para que o computador
execute o algoritmo de estimacdo da atitude e o algoritmoodeate envie os sinais de comando. O
atraso deve ser menor do que periodo de amostragem para igaé adescontrole calculado no instarite
seja enviado para os atuadores no instantel. Optou-se por utilizar um atraso de 10ms igual & metade
do periodo de amostragem, sobrando metade do periodo déayeos para que os dados recebidos do
computador sejam lidos e armazenados antes da proximazagd do comando de acionamento dos
motores.

A funcdomaininicia a comunicacao 12C e a comunicac¢ao serial ¢tmud-ratede 115200B/s. Em
seguida configura a placa de sens@Ed-10724 a configuracdo dos servo-motores. A placa de sensores
€ configurada conforme apresentado na Secao 3.3. Os sindisdPWados para 0s servo-motores sao
configurados para servo-motores controlados por PWMawtyrcycleque varia ddms a2ms e posicao
que varia dé° a90°. Em seguida, na func&uain séo criados os alarmes. E por ultimo séo criadas as as
tréstasks

A andlise de desempenho da interface de aquisicdo e atuapéarientada erRaspberry Pé apre-
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sentada na secao 4.2.3.

3.5 SISTEMA DE DETECCAO DA ATITUDE

O sistema de deteccdo da atitude implementado na platafonesponsavel por fornecer a uma taxa
de amostragem de 50Hz estimativas da orientacdo do helimgg@esentada em angulos de Euler. Esta
secdo descreve as operacbes matematicas realizadas cawhosdidos dos sensores até a obtencdo dos
angulos de Euler. Os algoritmos foram implementado$/ettab. O Anexo Il apresenta script FKEC.m
desenvolvido.

O Sistema de Navegac&o inercial utiliza medidas de veldeidagulares para fazer a propagagao tem-
poral da atitude de acordo com os modelos cineméticos, edamedio campo gravitacional e do campo
magnético terrestre para estimar a atitude com o algoritRIé&\D. Um Filtro de Kalman Estendido Cor-
relato, formulacéo do filtro de Kalman usado para modeloslingares que considera a correlagéo entre
ruidos, faz a fusdo entre a estimativa obtida pelas equagi@Ematicas e a estimativa obtida pelo método
TRIAD. As estimativas sdo expressas no sistema de refaréffcamecom orientacéo fixa em relacdo a
parte imovel da plataforma, enquanto os sensores sdoaidissapara fornecer vetores representados no
sistema de coordenadbasramefixo em relacdo ao helimodelo, de forma que a em relacéofaamea
orientacao do helimodelo é igual a orientacaddame

Neas sessdes seguintes considera-se que 0s sensoressnjedistiio calibrados. As operacdes de
calibracdo descritas na Sec¢édo 3.3 € a primeira operacaoeaeada com os dados obtidos.

3.5.1 Método TRIAD

A orientagdo do helicoptero pode ser obtida calculandoa@eatacdo ddo-frameem relagdo ao sis-
teman-frame O método TRIAD é utilizado para calcular a orientacaddmameatravés da representacao
dos vetores campo gravitacional e campo magnético repeekennos sistemdsframee n-frame A re-
presentacdo desses vetdoesamemudam com a orientacao do helicdptero e precisam ser mealieda
nova estimativa, por esse motivo o acelerdbmetro e 0 mageetdredo instalados com eixos de medida
coincidentes com as bases liidrame Enquanto a representacdo desses vetores-fameprecisa ser
medida apenas uma vez e a mesma medida pode ser utilizadeogasaas estimativas, pois o sistema
n-framepermanece constante em relagdo a Terra.

Segundo o método TRIAD descrito na se¢éo 2.5, a matriz dgdofd R;' que relaciona os sistemas
de coordenas-framee b-frameé estimada pela equacéo 2.9 aplicada aos vetores acelgragédacional
normalizadaz e campo magnético normalizadd observados nos sistemadramee b-frame Os vetores
in, jn €k, sd0 calculados apenas uma vez no inicio do processo de @tin@s vetores,, j, e k, Sao
calculados a cada iteracdo com o0s Ultimos vetores acetegrgfiitacional e campo magnético medidos
pelo acelerdmetro e magnetdbmetro, respectivamente.
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3.5.2 Filtro de Kalman Estendido Correlato

O Filtro de Kalman implementado apresenta na saida um vetestday, composto pelo quatérnio
de atitude. A representacdo em quatérnios unitarios fall@ga por representar a orientacdo de forma
biunivoca sem singularidades para descricdo de movimésitemente realizaveis. Apesar de equivalen-
tes, o vetor de estado é calculado pelo filtro de Kalman e o detoomparagéo é obtido da transformacao
da matriz de rotacdo calculada pelo método TRIAD para guiatef20]. O vetor de control& € formado
pelas medidas de velocidade angular. E o vetor de compaggg&dormado pela estimativa do quatér-
nio de atitude obtida pelo algoritmo TRIAD e um erro de pseobigervacao para manutencdo da norma
unitéria do quatérnio de atitude [29]. A equacdo 3.8 erdaizvetores estimados. Como o erro de pseudo-
observacéo e, € calculado diretamente do vetor de estado, existira egédelentre o ruido da predi¢éo
do vetor de estado e o ruido de correcdo que depende do vetomgaracao.

g [ do |
O .
q q1 Uy ¢
i 1 — - \
0r = Gy = a2 U= | u, | =10 (3.8)

a2 ;

q3 Uz
a3
L €pseudo |

O modelo matematico do vetor de estado, em funcao do vetardmte e do vetor de estado anterior,
corresponde ao modelo cinematico nado linear em tempo thsdeeatitude em quatérnios, em funcao da
velocidade angular e da amostra anterior da atitude emrgigdgapresentado na equacgéo 2.8a. A equagéo
3.9 apresenta a relagéo entre os vetores de estado, de agagparde controle.

. in(L |a[k]| A
GlK = £tk — 1)) = [(% k)] a0t + 2B sl ge-1) - @9a)
0 Uy  —Uy Ug
weo@=| " Y U (3.9b)
Uy — —Ug 0 u,

Gylk] = h(g[k]) = [ e ] Lza Gz [K] (3.9¢)
1—|]ga]

As matrizes de atualizacd@, e F,, e a matriz de comparacdd, sdo calculadas a cada iteracdo do
filtro de Kalman. As matrizes, e F,,, apresentadas nas equacdes 3.10 e 3.11, séo as jacabigdside
em relacdo & e au, respectivamente, avaliadas em- ¢, [k — 1] e« = u[k]. A matriz H,, apresentada
na equacéo 3.12 corresponde a jacobiana(de avaliada eny’ = ¢, [k].

Ry i = Y ED — cos (X [lk]] AN +
O | z—g, (h—1],a=alK] 2
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jalk]|®

alk]  —q2lk]  @ilk]
sin (3 Lu[k]\ At) | gk gs[k]  —qolk] (3.11)

|d|[k] —qilk]  qlk]  g3[k]

—qolk] —aq[k] —gs[k]

ag Lyza

- _ 3.12
Oz — [ @y [k]/ 13 [k]| ] ( )

O vetor de comparagéo calculado pelo método TRIAD nao depeéasimedidas de velocidade angular
que compdem o vetor de controle, portanto, a jacabi@nao vetor de comparacado em fungéo do vetor
de controle é nula. A atitude calculada pelo algoritmo TRI&IN¢ao do vetor de medidas formado pelo
vetor de medidas do acelerdmetfe o vetor de medidas do magnetémeiipconseqientemente o vetor
de comparacao é fungéo do vetor de medidlas[a m]. A jacobiana do vetor de comparagéo em fungéo
do vetor de medidag é calculada pela aproximac¢do numérica apresentada naaeqBae.

dg  g(5+ Asit) — g(3)
ds; As;

(3.13)

em ques; é a i-ésima componente do vetor de medi@s: é o vetor de base candnica na direcdo do eixo
de medida de;.

O Filtro de Kalman Estendido CorrelatdtKEC.m(ANEXO I1II) segue o algoritmo 3.
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Algoritmo 3 - Algoritmo de implementacao do FKEC

CONDICAOES INICIAIS  P[1]

Qo

Ry
LACO PRINCIPAL AQUISIQAO DE DADOS
iteracdo inicial em k=2 a =leitura do aclerémetro

g =leitura do giroscépip

m =leitura do magnetémetro

CALIBRACAO
m(z‘le,x — by)
e = W(Ae,y —by)
W(Ae,z —b.)
9e = 11375 9e ~ Jayro)

ETAPA DE PREDICAO
q):v[k] = f(_‘m[k - 1]’E[k])

P, = G

OT | 3=, (k1] a=alk]
5, _ 00

OU |z (h—1],a=alk]

Q[k] = Funqu + QO
P[k] = Fy Pk — 1]E; + Q[K]
ETAPA DE CORRECAO

- q_;friad*
dy = R
1- |Qtriad|
Oh(Z
H, - (f)
0T | g,

Célculo numérico dé/, - Equacao 3.13

R[k] = GsnsGY + Ry

K = (P[k|HT) (H,PK|HT + R[K)) "

Telk] = @e[k] + K (@y — HoGu[k])

Plk] = (Iips — KHy) Pk](Isp — KH,)" + K[FREK"[K]

*O quatérniog,;.q refere-se ao quatérnio calculado pelo algoritmo TRIAD
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3.6 MODELAGEM MATEMATICA

Um modelo matematico da atitude de um helicéptero convaatiem véo livre ndo se adequaria bem
a plataforma de teste desenvolvida, pois estes modelosam&ideram as restricoes e efeitos inseridos
pela plataforma e o efeito da barra estabilizadora presen®ELT-CPX Varios trabalhos apresentam
modelagens de helimodelos de dinamica simplificada fixadplataformas, estes modelos ndo se ade-
quariam a este trabalho pois o helimodBBLT CPXapresenta dinAmica complexa simular & dinamica
de helicopteros convencionais. A modelagem obtida nesltaltio considerou caracteristicas e solugdes
apresentadas em varios trabalhos para a obtencdo de umonmadel que melhor representa o sistema
desenvolvido. Os resultados desta modelagem foram pdbBcao artigo cientificdlODELAGEM DE
UM HELICOPTERO ELETRICO EM UMA PLATAFORMA 3D@presentado no XIX CREEM [30].

A dinamica do helicoptero é descrita por um modelo néo licear estados correspondentes aos trés
angulos e trés velocidades angulares da rotacao do corpeliddgtero, dois angulos de inclinacéo do
plano de rotacdo das pas do rotor principal e dois anguloadiiedcédo da barra estabilizadore do rotor
principal e as entradas correspondentes aos comandasa@ofetdal , ciclico lateral e ciclico longitudinal.

O modelo matematico foi obtido da observacéo das forcagjaésmue agem sobre o corpo do helicoptero
fixo a plataforma e da relacéo entre essas forcas e torquesxasinais de controle e o estado atual do
helicéptero.

53/\913 . Xz «’\:z
T 2\ -
N\ )

=
Xg Qo
ZU
2

Figura 3.8: Sistemas de coordenadas utilizados na modelaggematica

O sistemas de coordenadas utilizados na modelagem estdmaassna figura 3.8. O sistema de
coordenad@), é uma referéncia do tipo-framecom origem fixa, localizada no centro de rotagdo da junta
da plataforma, e orientacao fixa em relagéo a Terra. O sistémna O, séo referéncias do tipo-frame
possuem a mesma orientacéo fixa em relacdo ao corpo do hetix@origens no centro de massa do
helicéptero e no centro de rotacdo do rotor de cauda, réggpmente. O sistema de coordenadas
possui origem no centro de rotacao do rotor principal e tagio fixa em relacdo ao plano de rotacéo
principal. Quando o helicéptero estiver na posicdo de éafsa, correspondente a todos os angulos de
rotagcdo nulos, a orientagdo dos sistema® O- sera igual a orientacédo do sisteMg E quando o plano
de rotacéo do rotor principal (plano TPP) estiver na origideade referéncia (plano HP), a orientacdo do
sistemaO3 sera igual a orientacao do sistei@a. A figura 3.9 ilustra os planos TPP e HP. O sistema
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O, foi escolhido como referéncia para a representacao daletfar possuir orientacao e posicao fixas
independentes do movimento do helicoptero. Os outrosnsistade coordenadas foram utilizados por
serem mais convenientes para alguns calculos.

3.6.1 Dinamica do Rotor Principal e a Barra Estabilizadora

Uma maneira de representar a dinamica de batimento do miteigal considerando o efeito da barra
estabilizadora é a inclusdo de quatro estados no sistefegnmes aos angulos de batimento da héfige(
e (1) e aos angulos de batimento da barra estabilizadeyg;{ e Bi.1,). Entende-se por angulo de
batimento os angulos de inclinagdo do plano formado peléapdes pas ao girarem no ar, a figura 3.9
apresenta os angulos de batimento da hélice do rotor paincip

Plano HP

Plano HP

Plano TPP

Plano TPP

Figura 3.9: Angulos de batimento do rotor principal

A Equacéo 3.14 apresenta as expressoes simplificadas paéaragh do batimento da hélice do rotor
principal acoplada & dindmica de batimento da barra egtadhira. Os termos de velocidade angular do
helimodelod e ¢ estdo incluidos para que os angulos de batimgnte 3, representem a orientacdo do
plano de rotacdo em relacdo ao sistema de coordengl].

- A c Aon Uon Kc C
Blo= b+ B n ton(Uion + K1 fly) (3.144)
Cmr Cmr
- ] s B a Ua K S
Bl = —d+ B LB t(Ulat + KaBisfiy) (3.14b)
(mr Cmr
Blcfly _ —gZ'S + 6lcfly + ClonUlon (314C)
Crty Crty
o A S D a Ua
6lsfly:—9+61 fly | Zlatlat (3.14d)
Criy Criy

em que,,, e (s, sao as constantes de tempo da hélice e das barras estabiiza@gspectivamentd,,,,
e C},, Sao os ganhos longitudinaisi®,,; e C;,; Sdo 0s ganhos laterais.
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3.6.2 Forcas geradas pelos rotores

Uma representacdo detalhada do processo de geracdo docengsuxotores leva a uma expressao
matematica muito complexa e com muitos parametros a sermmideados. Desta forma, para evitar o
excesso de parametros desconhecidos, optou-se porrutifizaa expressao simplificada apresentada em
[32].

3.6.2.1 Rotor principal

O empuxo do rotor principdl’,; r, médulo da forca gerada, € descrito pela equagéo 3.15.

p-Q-R>-a-B-c

Tyur = (wp —vi) - 1 (3.15a)
9 2 27105 o
9 0 TyvRr 0
2 _ (2 MR - 3.15b
K [<2> +<2-me2> 2 (3.150)
2 2
wp = g 'Q'R'Ucol+wr (3.15C)

em quep é a densidade do dp, é a velocidade angular do rotor, R é o raio da circunferérciadda pelo
caminho da ponta das pas em rotacéo, B € o numero de laminascanéprimento radial da hélice; é

a velocidade do vento induzido através do plano TRF a velocidade relativa entre as laminas do rotor
principal e o arp é a velocidade de translacao laterakb,eé a velocidade do rotor em rela¢éo ao ar devido
as velocidades de translagéo.

Para o helicéptero fixo a plataforma, sem movimentos del&gés, as variaveis e w,. So nulas, e as
equacdes 3.15b e 3.15c podem ser simplificadas para as equBat6

o= (—Tun_\*? (3.16a)
" \2-p-7m-R? '

2
wy= 5 QR U (3.16h)

A forca gerada pelo rotor principély; r atua na direcéo perpendicular ao plano TPP no sentido oposto
a fuselagem, no sistema de coordenadas fora do rotor principal atua no eixocom sentido negativo.
A equacéo 3.17 enfatiza a representacdo da forca geradaopaigrincipal no sistema de coordenadas
O3

0
O3y p = 0 (3.17)
—Tnmr
A representacao da for¢a gerada pelo rotor principal nersside coordenadéy) é obtida analisando

as suas projecdes nos eixos@g que dependem apenas dos angulos de batimento do rotapaljrde
forma que quando o plano de rotacdo do rotor principal (plERB) estiver na orientacédo de referéncia
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(plano HP) as representacbesidgr em Oy e O3 sdo iguais. A Equacédo 3.18 apresenta a representacao
da forga gerada pelo rotor principal no sistema de coorde@agl

B sin(ﬁlc)
O1Fyr=—Tug — sin(Bs) (3.18)
cos(f1¢) cos(Pis)

3.6.2.2 Rotor de cauda

O helimodelo utilizado neste trabalho € equipado com comistansa de controle de guinada com
atuacao no rotor de cauda para anular todos os torques gureimadnovimentos de guinadas ndo acionados
pelo comando pedal/,.;. O empuxo do rotor de cauda pode ser modelo como a soma de wretue
anula os torques de guinada com uma parcela proporcionanaanciol,. .

TT,ZO

Tre = — + Uped (319)

rC,xT

em query .o € 0 torque total atuando sobre o eixdo sistema de coordenadas e/, ,o € a proje¢ao no
eixo x do sistema de coordenad@s da distancia entre o centro do rotor de cauda e o centro dgimta
plataforma.

A forca do rotor de cauda atua sempre no epdp sistema de coordenad@s no sentido positivo.

0
P Fre = | Tre (3.20)
0

A representagdo da for¢a gerada pelo rotor de caud@génobtida a partir da representacédo ém
aplicando a matriz de cossenos diretores correspondentag@o de), em relacdo &)y, que equivale a
matriz de rotagcdo correspondente aos angulos de oriendadéelimodelo.

) Frego | [ c()e(0) c(@)s(d)s(0) — c(d)s(e)  s(d)s(eh) + c(¢)c(w)s(0) 0
P Fre = | Freyo c(0)s()  c(d)e(¥) +s(@)s(¥)s(0) c(d)c(y)s(0) — c(¥)s(¢) Tre | (3.21)
Fre, 0 —s(0) c(0)s() c(¢)c(0) 0

em quec es sdo abreviacdes para cosseno e seno, respectivamente.

3.6.3 Torques

O modelo obtido considera que o helicoptero fixo a platafaesia sobre efeito dos seguintes torques:

e Torque gerado pelo rotor principél; r

e Torque gerado pelo rotor de cautia-
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Torque de rea¢do ao movimento do rotor principal

Torque de atrito nas pecas moveis da platafofipa

Torque de efeito giroscopico do rotor principa),

Torque gerado pela aceleracao gravitaciaial

3.6.3.1 Torque gerado pelo rotor principal

O torque gerado pelo rotor principal é calculado pelo prodetorial entre a forca gerada pelo rotor
principal Fy; i € 0 vetor posicdd,,z do centro do rotor principal em relacdo ao centro de rotagéo d
articulacéo da plataforma.

IRy FMR 20 — IR 20 F iR g0
0o = Oy 7 O 7
OTmr =" lmr X "°Fur = | Iy 0FvR20 — Liroo Farg,20 (3.22)

Ivira0 Farryyo — LRy FAR 20

O vetor posigéchR no sistema dé), é dado pela decomposicédo do segmento de reta entre o centro
de articulacao da plataforma e o centro do rotor principakglacéo 3.23 apresenta o resultado obtido
analisando a posi¢do do segmento de reta de acordo com tag@ierdo helimodelo, em qug,. € 0
modulo da distancia entre o centro do rotor principal e oroed¢ articulacdo da plataformacs,, € o
angulo entre o vetah, i € 0 planory do sistema de coordené¥ quando o helimodelo estd na posicéo
de referéncide 6 ] = [0 0 0].

Loy €08 (ty + 0)
Oolvip = 0 (3.23)
Ly €08 (g + 0) sin ()

3.6.3.2 Torque gerado pelo rotor de cauda

O torque gerado pelo rotor de cauda é calculado pelo proétboial entre a for¢ca gerada pelo rotor de
caudaFzc e o vetor posigéﬁRc do centro do rotor de cauda em relacéo ao centro de rotac@tbaldegdo
da plataforma.

lRC,yO FRC,ZO - lRC’,ZO FRC,yO
Oo = Oo 7’ Oo 17
*Tre =" lrc X " Frc = lRC,ZOFRC,JJO - lRC,xOFRC,ZO (3.24)

lrc 20 FRreyo — LRy FRC 20
O vetor posigéd}c no sistema de&), é obtido de forma analoga ao vetlfng. A equagédo 3.25
apresenta o resultado obtido, em dues o médulo da distancia entre o centro do rotor de cauda e mcent

de articulacao da plataformagps,,- € 0 angulo entre o vetd i € 0 planazy do sistema de coordenéy
quando o helimodelo esta na posic¢éo de referdctay] = [0° 0° 0°].
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lye cos (e + 0)
0 pe = 0 (3.25)
lyc cos (arc + 9) sin (¢)

3.6.3.3 Torque de reacdo ao movimento do rotor principal

O movimento do rotor principal gera um torque de arrastodiedmnico perpendicular ao plano TPP
no sentido contrario ao sentido de rotacéo do rotor prihcigan (Koo et al.,2001) [33] uma expressao
simplificada para o torque de arrasto do rotor principal emgdio do empuxo do rotor principal. O modulo
do arrasto é definido pela equagéo 3.26:

Qur = (AgmrTii’k + Bo,mR) (3.26)

em quedg v r € o coeficiente de relagéo entre 0 empuxo e o arraBig g € 0 arrasto inicial quando o
passo das pas do rotor principal é zero.

O rotor principal gira no sentido horario, com torque no eixpositivo deOs. Entdo o torque de
arrasto tem a dire¢éo do eixale O3 com sentido negativo, pois induz um movimento no sentidéréon
ao rotor principal. A equacéo 3.27 enfatiza a representdgdorque de reacdo no sistema de coordenadas
Os.

0
Osr) = 0 (3.27)

—QMR

As projec@es de; emO; séo obtidas por decomposi¢éo observando os angulos deaigédi do rotor
principal.

Sin(ﬂlc)
17y = —Qumr —sin(S1s) (3.28)
Cos(ﬁlc) COS(Bls)

Arepresentacao do torque de arrastoene obtida a partir da representacao @graplicando a matriz
de cossenos diretores correspondente a rotacéy @en relagdo &),, que equivale a matriz de rotacéo
correspondente aos angulos de orientagdo do helimodelo.

c(¥)e(0) c(¥)s(¢)s(0) — c(@)s(v)  s(d)s(¥) + c(@)e(v)s(0) —Qursin(fie)
Pra =1 c(@s(®h) c(@)e() +s(d)s(1)s(0) c(p)c(r)s(B) — c(1)s(¢) Qm M Rsin(f1s)
—s(0) c(0)s(9) c(¢)c() —QrmMRc(Bie) c((;s(z%l)s)
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3.6.3.4 Torque gerado pela gravidade

O torque gerado pela gravidade, apresentado na equacde &&2ulado pelo produto vetorial entre
a forca peso e o vetor posicdo do centro de gravidade do peicbem relagdo ao centro de rotacéo
da plataforma. A direcéo da forca peBa é sempre coincidente com o eixopositivo do sistema de
coordenadag).

0
PF.=1{ 0 (3.30)

m-g
em quem € a massa do helicoptergye® a aceleragdo da gravidade.

O vetor posicao do centro de gravidade em relacdo ao centaiadEio pode ser obtido por decompo-
sicdo do segmento de reta entre esses dois pontos nos exdsitadas d&,. A equacao 3.31 apresenta
o resultado obtido, em qug, € o moédulo do segmento de retag € o angulo entre o segmento de reta e
o planozy de Oy quando o helicéptero esta na orientacéo de referéadia)] = [0° 0o 0°].

leg cos (oeg + 0)
O1] g = 0 (3.31)
leg sin(alphacg + 0) sin (§)

m-g-leg - €Os (g + 0) sin (@)
07 = Plog x PEg=|  —megley - cos (aey + 0) (3.32)
0

O torque de atrito € composto por uma parcela de atrito décgl&nstante e uma parcela de atrito
viscoso proporcional a velocidade de angular.

kar + ,U'm"(b

00y = | koo + faaf (3.33)

kag + Hag¥)
em quek,,, k., €k, as componentes de atrito elastico de rolagem,€/iq, € jtqq SA0 0S coeficientes de
atrito viscoso.

3.6.3.5 Torque de efeito giroscopico

O torque de efeito giroscopico surge por reacdo a mudancasemacao do plano de rotacédo do ro-
tor principal. Ao se aplicar um torque de mudanca da oriétale um plano de rotacdo, observa-se o
surgimento de um torque defasado 80f em relagdo ao torque aplicado e mesma magnitude do torque
aplicado. Considerando, por simplificacdo, que o plano T&Pse move em relacdo a fuselagem do heli-
céptero, todo movimento do plano TPP ser& devido a movirsatddelimodelo. Assim, um movimento
de arfagem tera como efeito o surgimento de um torque deamlagum movimento de rolagem tera como
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efeito o surgimento de um torque de arfagem. Movimentosagiaimao causardo efeitos giroscopicos
pois ndo alterardo a orientacdo do plano TPP. A Equacdo Bré@Semta o torque de efeito giroscépico
representado no sistema de coordenddias

1.0
%= | L (3.34)
0

em quel,. € o momento de inércia do helimodelo fixo a plataforma.

3.6.3.6 Dinamica de corpo rigido

O torque de efeito giroscopico pode ser representadOeaplicando-se a matriz de cossenos diretores
correspondente aos angulos de orientacéo do helimodepresentacdo dé:; emO;.

c(W)el0) c(¥)s(6)5(0) — c(@)s(w) (@) + c(D)e(w)s0) | [ Ld
O7ng = | cO)s(w) c(d)e(w) +s(@)s)s(0) c(d)e(w)sO) —c(w)s(o) | | Lé | (3.39)
() (6)s(9) (9)c(6) 0

Aplicando-se a segunda lei de Newton para rotagfes ao toeguétante obtém-se um modelo ndo
linear que rege a dinamica do helimodelo acoplado a platefate testes. A equacdo 3.36 apresenta a
relac@o entre as aceleracdes angulares e o torque totalfqued® das variaveis de estado: orientacao,
velocidade angular, angulos de batimento da hélice do mtocipal e angulos de batimento do rotor
principal.

TT,xO
O = | mpy | =2 Fur + DFre + POF + OF, + D7y + g + PFpe (3.36)
TT@O

é= ? (3.37a)

§— Ty (3.37h)
I,

=22 (3.370)
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4 RESULTADOS

"A baby has brains, but it doesn’'t know much. Ex-

perience is the only thing that brings knowledge, and
the longer you are on earth the more experience you
are sure to get"

- L. Frank Baum, The Wonderful Wizard of Oz

4.1 INTRODUCAO

A plataforma desenvolvida foi avaliada em teste de desehgpéda interface de aquisicdo de dados e
atuacdo e em teste de coeréncia da estimativa de atitudeidapelo sistema de navegacao inercial. O
modelo matematico obtido para a dinamica do helicopterodiptataforma foi transcrevido pakdatlab-
Simulinke simulacdes foram realizadas para validar a coeréncia dalagem. O modelo computacional
também foi utilizado para simulagéo de um sistema de centtalatitude do helimodelo com controla-
dores PID discretos, a intencédo dessa simulacdo foi deraomgsie a estimativa de atitude fornecida pela
plataforma é suficiente como sinal de realimentacdo donséstie controle da orientacao do helimodelo
e que controladores simples sdo capazes de fazer com quede aktbd helimodelo fixo & plataforma siga
sinais de referéncia.

4.2 DESEMPENHO DA INTERFACE DE AQUISICAO DE DADOS E ATUACAO

4.2.1 Objetivo

O objetivo do teste de desempenho da interface é deterneigataga de 50Hz para leitura dos sensores
e atualizacao do sinal de acionamento dos motores é sup@etalinterface, e registrar o atraso em namero
de periodos entre a leitura dos sensores e o0 respectiveaatéoimo dos motores, a maior diferenga entre
0 instante em que o sensor atualiza sua saida e o instantédulla tka saida do sensor, e o0 atraso na
atualizacao dos sinais de acionamento dos motores.

A taxa de amostragem da interface de aquisicdo de dadostédarpelo tempo que o sistema demora
para ler todos os sensores, enviar os dados lidos para cathopet atualizar o sinal PWM de acionamento
dos cinco motores. E existe um atraso entre a leitura do®=ne a disponibilizagéo dos sinais de
comando pelo computador que pode fazer com que os dadogd@xen um instante de amostragem nao
influénciem no acionamento seguinte. Para que ndo ocorda pler dados enviados da interface para o
computador, o atraso entre a leitura do sensor e o respectivnamento do motor deve ser inferior ao
periodo de amostragem.

Os estados dos motores sao atualizados atualizando-sa&l 8%V de controle de cada motor. Como
essa tarefa é realizada de forma serial existe um atraso@instante de amostragem desejado que € igual
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para todos os motores e atualizagdo do PWM enviado para azda m

A placaSEN-10724ermite apenas a leitura de um registrador de 8 bits por tarselo barramento
I’C e cada um dos seus trés sensores apresenta trés saidas t$ephBabserem lidas. Assim, a leitura
completa exige um total de 18 comandos de leitura pelo bamnde/2C e existe um atraso de leitura
entre o instante de leitura desejado e o final da leitura dspse® giroscépio, acelerbmetro e magnetdome-
tro utilizados atualizam suas saidas a taxas de 1KHz, 1.&KH¥Hz, respectivamente,que séo superiores
aos 50Hz de taxa de leitura desejada. Assumindo que apemgsiaaionizacdo entre o instante de lei-
tura da interface e o instante de atualizacdo da saida dorseestempo de leitura de sensor séo fontes
de atraso, a defasagem méaxima entre o instante de atualizaganstante de leitura do sensor é igual
ao atraso de leitura se este for maior do a que periodo dézattéd do sensor, caso contrario, é igual a
diferenca entre a periodo de atualizacdo do sensor e o aedsitura em relacdo ao instante de leitura
desejado. O célculo da defasagem maxikaesta explicitado na equacao 4.1, em d\iE. é o atraso de
leitura do sensor €,; é a frequéncia de amostragem do sensor.

- AT, AT, >
AT = { S = (4.1)

2}52’ — ATT S@ATT < m

A duas vers0es de interface foram testadas. Como critéapreacado espera-se que a interface opere
com o taxa de amostragem de 50Hz. Os dados sem relacao dimtperiodo de amostragem foram
levantados para carcterizacao da plataforma e dispaaib#io para consulta futura.

4.2.2 Interface baseada em Arduino

Aimplementacdo em Arduino divide as tarefas da interface@sprocessos, atuacao e aquisi¢ado, que
sdo executados serialmente intercalados e sincronizatto$imer4 A informacgéo do tempo de execucgéo
de um conjunto de comandos é extraida do registrador TCN&4agmazena o valor de contagem do
Timer4e é zerado no inicio de cada um dos processos. A partir deuiifferentre o valor armazenado em
TCNT4, antes e depois de um conjunto, 0 tempo de execucae cagsinto de comandos pode ser obtida
pela equacgéo 4.2, em qéeé a constante de divisdo de clock configuradac é a diferenca do valor
armazenado no registrador TCNT4 entre os dois insttantesngzo.

1

AT, = k-AC-————
K C’16000000

(4.2)

4.2.2.1 ATRASOS NA LEITURA E ATUACAO

Os atrasos nas leituras dos sensores sdo medidos em retagéici@ da iteragdo do processo de
aquisicdo, e os atrasos nas atualizacfes dos sinais dameoto dos motores sdo medidos em relagéo
ao inicio da iteracdo do processo de atuacdo . Como no inécitada iteracdo o registrador TCNT4 é
zerado, os atrasos de leitura dos sensores e de atualizaggmdamento dos motores sédo calculados pela
equacéo 4.2, co\C igual ao valor registrado em TCNT4 apds a leitura dos sesasoap0s a atualizacao
do acionamento dos motores, respectivamente.
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Tabela 4.1: Tempos de desempenho da plataforma em Arduino

Tempo maximo entre atualizacao e leitura acelerébmetro u228
Tempo maximo entre atualizag&o e leitura giroscopi |BA4
Tempo maximo entre atualizacao e leitura do magnetdmetro ,5ni2
Tempo de execuc¢do do processo de aquisicdo 1,12ms
Atraso maximo no acionamento do rotor principal pirds

Atraso maximo no acionamento do servo de controle do angam.s
de batimento lateral do rotor principal

Atraso maximo no acionamento do servo de controle do ang8Rus
de batimento longitudinal do rotor principal

Atraso maximo no acionamento do servo de controle do angdlus
de batimento do rotor cauda
Tempo maximo de execucao do processo de atuagao us 43

O Arduino foi programado para a cada iteracdo do processquisigio enviar para o computador o
valor registrado em TCNT4 apés a leitura do acelerémetro. pograma enMatlab foi utilizado para
calcular o valor méximo de 5000 amostras de TCNT4 e conl@np@&ra segundos pela equacéo 4.2. A
partir do resultado obtido a diferenca maxima entre o itstde atualizacdo e o instante de leitura do
acelerémetro foi calculada pela 4.1. O mesmo procedimentsefjuido para obter a diferenga méaxima
entre a atualizacdo e leitura do giroscopio e do magnetdbmdara determinar o tempo de execugdo
de uma iteracdo do processo de aquisicdo 0 mesmo procedifiogiseguido com o Arduino enviando
o valor de TCNT4 no final da iteracdo do processo de aquisad@s o envio das leituras dos sensores
para o computador. A mesma metodologia foi aplicada ao psocde atuacdo para estimar o atraso de
acionamento de cada um dos motores e 0 tempo de execucao denan@o do processo de atuagdo. A
Tabela 4.1 apresenta os resultados obtidos.

O menor periodo de amostragem possivel de ser realizado icoenface implementada em Arduino é
1.2ms, dobro do maior tempo de execucao dos processos, omesponde a uma taxa maxima de 833Hz,
superior aos 50Hz estipulados como critério de aprovagitamio o desenho da interface implemntada em
Arduino é satisfatério. E importantante lembrar que mesm®ajArduino seja capaz de realizar leituras
dos sensores a cada 1.2ms, 0 magnetémetro possui uma taxaldmedo maxima de 75Hz.

4.2.2.2 ATRASOS ENTRE E LEITURA E ATUACAO

A leitura e o acionamento dos motores, na versao de intelfaseada em Arduino, ndo ocorrem
paralelamente, existe um atraso de meio periodo de amestra®ara que as leituras dos sensores em um
instante de amostragem influenciem na préxima atuacéo és#&imeque o tempo total entre o comeco da
leitura dos sensores e a disponibilizacdo dos sinais dermorezelo computador seja menor do que este
atraso.

O processo de aquisicao foi programado para armazenar id&eldN1’ o numero de iteracdes ja
realizadas, e enviar para o computador, junto com a leitagasdnsores, o valor de 'N1'. A aplicacédo
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no computador, responsavel por estimar a atitude e caloutamal de comando, foi programada para
armazenar em 'N2’ o valor de ‘N1’ enviada pelo processo désagfio, e enviar para o Arduino o valor
de 'N2’ junto com o sinal de comando. O processo de atua¢cgwdgramado para armazenar na variavel
‘N3’ o valor de 'N2’, e se ‘N3’ for igual a 'N1’, condi¢do que sesatisfeita se o tempo decorrido da leitura
dos sensores até a obtencdo do comando for menor do que @ &xitess 0s processos, enviar 'OK’ para
o computador, e se ‘N3’ for menor do que 'N1’, condi¢do qué Satisfeita se o tempo até um valor de
‘N1’ passar para 'N2’ e chegar em 'N3’ for suficiente para quearesso de aquisicao repita e incremente
'N1’, enviar para o computador a diferenca entre 'N3’ e 'Nilleqcorresponde ao atraso de periodos em
amostragem entre a leitura e o acionamento dos motores.xwipk, se o periodo de amostragem for
10ms, o atraso entre uma iterac@o de aquisi¢cdo e uma itetegitoacdo sera 5ms, na primeira iteragéo o
valor de 'N1’ sera '1’, se em menos de 5ms as leituras forermadag para o0 computador e 0 computador
calcular e enviar os comandos, quando o processo de atumagéxetutado o valor de 'N2’ recebido sera
igual a 'N1=1" e o Arduino enviara 'OK’ para o computador, @, 0 tempo da leitura dos sensores até
o0 computador enviar os comandos for igual 10ms, quando oidsdar o valor de 'N2’ o processo de
atuacéo ja tera sido executado mais uma vezes desde o eriN@=E e o valor de ‘N1’ sera igual a 2
guando o valor de 'N2=1" for recebido em 'N3’, com 'N1=2" e 'NB, 0 valor enviado para o computador
seré 1 que corresponde ao atraso de um periodo de amostnatyem leitura e o acionamento dos motores.
Lembrando que existe um atraso adicional de meio periodmdsteagem devido.

Observou-se da execucdo do teste com taxa de amostragenHdeq86 a interface envia para o
computador 'OK’, 0 que indica que cada leitura do sensor ézdp influenciar na atualizacao seguinte
do sinal PWM enviado para 0s motores e que n&o ocorre perdaddes.d

4.2.3 Interface baseada em Raspberry Pi

A interface implementada efRaspberry Pidivide as tarefas em tréasks leitura, recebimento e
atuacdo, que séo executadas paralelamente e sincrongadakrmes. A primeira funcdo do lago do
principal dagaskdeitura e atuacaom® _alarm_wait(ALARME_1§jue faz com que aasksesperem por um
sinal dOALARME_ Ipara continuar suas execugdes. A leitura dos sensores @iaatéo do acionamento
dos motores sao iniciadas juntas no instante de ocorréacmdl deALARME_ 1

O intervalo entre a ocorréncia do sinal de alarme até a ce@elde um comando pode ser obtido da
diferenca entre o tempo apés o comando e o tempo lido dpaélsarm_wait(ALARME_1) A biblioteca
timer.h descrita em [34], disponibiliza a funcéio timer_read()que retorna o tempo no instante em que é
executada.

4.2.3.1 ATRASOS NA LEITURA E ATUACAO

A atraso na medida do acelerémetro foi calculado pela difereentre valor retornado pela funcéo
rt_timer_readno inicio da iteracdo deaskleitura e o valor retornado apés o final da leitura do aceleréo
metro, 0 maximo atraso foi estimado como 0 maximo valor ¢atuem 5000 iteracdes. Em seguida o
mesmo procedimento foi seguido para a estimagéo do atrdsitura dos outros sensores. Para estimacdo
do tempo de execucgédo dask leitura foi calculado o maxmimo tempo decorrido entre a doaria do
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Tabela 4.2: Tempos de desempenho da plataforma em Raspberry
Erro maximo entre a atualizacéo e leitura do acelerbmetro ~ 06u8,

Erro maximo entre a atualizacéo e leitura do giroscépio i3
Erro maximo entre a atualizagéo e a leitura do magnetémetro ,67:$8
Tempo méaximo de execucao tiskleitura 8,9%us
Atraso maximo no acionamento do rotor principal 51

Atraso maximo no acionamento do servo de controle do angél89us

de batimento lateral do rotor principal

Atraso maximo no acionamento do servo de controle do angal@2us

de batimento longitudinal do rotor principal

Atraso maximo no acionamento do servo de controle do angt02:s

de batimento do rotor cauda

Tempo maximo de execucao do processo de atuagao 112,12

alarme e o final do envio das leituras dos sensores para o tatopuA mesma metodologia foi aplicada
ataskatuacgdo para a estimagdo do tempo de atraso na atualizagtatlde acionamento dos motores,
como o ultimo comando destzské o acionamento do motor de cauda, tempo de execug@skituacdo

€ igual ao tempo de atraso no acionamento do motor de cauddehatd.2 apresenta 0s atrasos maximos
estimados.

O menor periodo de amostragem ¢é definido pelo dobro do magpatele execugdo entre tasks
leitura e acionamento. Dos resultados apresnetados matdldl observa-se que o maior frequéncia de
amostragem é1.2MHz, valor muito superior aos 50Hz definidos como critéricageovacéo. Portanto, a
interface implementada em Raspberry Pi possui desemengaitibfatorio.

4.2.3.2 ATRASO ENTRE LEITURA E ATUACAO

As ag0Oes de leitura dos sensores e atualizacdo dos sinas RVdbothamento dos motores séo exe-
cutadas ao mesmo tempo, como é impossivel que o calculordos de comando em funcdo das leituras
sejam executadas sem atraso, € impossivel que a leitur&iesres no instante influencie na atuagéo
no instantek. Para evitar o0 atraso no acionamento devido ao tempo gasidgreo sinal enviado pelo
computador, aaskrecebimento foi criada para realizar a leitura, de formaapds a ocorréncia do sinal
do ALARME_ 1o primeiro comando dtaskatuacdo € o acionamento do rotor principataské defasada
dastasksleitura e atuacdo em meio periodo de amostragem, assimya@sglados lidos em um instante
de tempak influencie na atuacao no instante de terhpe1 € necessario que o tempo decorrido da leitura
dos sensores até a dinsponibilizagdo do comando pelo cadgigeja menor que meio periodo de amos-
tragem, caso contrario existird um atraso maior do que ufogede amostragem entre a leitura e atuacgéo.
Para que néo ocorra perda de dados enviados da interface pamgoutador, o atraso na disponibilizacao
dos sinais de comando deve ser inferior ao periodo de argesira
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Para identificar se as medidas feitas em um instante de @gestrpodem influenciar no acionamento
dos motores no instante de amostragem seguinte foi seguigsma metodologia adotada para interface
baseada em Arduino. faskleitura foi programada para registrar na variavel ‘N1’ o efionde repeticdes
ja realizadas da thread leitura e enviar o valor de ‘N1’ jusdm a leitura dos sensores. A aplicagdo em
Matlab, responsavel por estimar a atitude e disponibilizar os colosde acionamento dos motores, foi
programada para armazenar em ‘N2’ o valor de ‘N1’ enviada pgkrface e envia-lo para a Raspberry
junto com os comandos de acionamento dos motordaskrecebimento foi programada para armazenar
em ‘N3’ o valor de ‘N2’ enviado pelo computador e comparadéoncN1'. Se o valor de 'N3’ for igual
a ‘N1’ a string 'OK’ é impresso no console do terminal, caso contrario arelifea entre ‘N3’ e ‘N1’ é
impressa no console do terminal. A diferenca entre ‘N3’ e’ 'Bdrresponde ao atraso em numero de
periodos de amostragem entre a leitura dos sensores e ailiggacao pelo computador do comando de
acionamento dos motores, se este valor for igual 0, sabeese atraso total € menor do que o periodo de
amostragem e nao ocorre perda de dados.

Observou-se da execucdo do teste a impresséo de 'OK’ noledesminal, o que indica que sinal
de comando de acionamento dos motors no instaptede ser funcao da estimativa da atitude no instante
k—1 ou anterior, e que 0 atraso ndo causa perda de dados na cag@unéntre o computador e a interface.

4.3 PARAMETROS DE CALIBRACAO ESTIMADOS

Essa sec¢édo apresenta o resultado para um realizacdo dasexpes realizados para estimar os para-
metros de correcdo dos erros na saida dos sensores, coafar@sentados na se¢do 3.3.

ACELEROMETRO
A Tabela 4.3 apresenta o vetor de viés e os fatores correg@scdta obtidos para ADXL345.

Tabela 4.3: Constantes de calibracdo obtidas para o acelemd
Eixo Viés Fator de correcdo de escala

X -5.5 0.0034
Y -390 0.003
z -95 0.0038

GIROSCOPIO

A Tabela 4.3 apresenta o viés obtido para cada um dos eixogdidando ITG-3200.
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Tabela 4.4: Viés estimado para as leituras do giroscopio

Eixo Viés
X -22.0700
Y 44,9130
Z -4.1950

Tabela 4.5: Viés estimado para medidas do magnetdémetro

Eixo Viés
X 77.3798
Y 161.385
Z -144.782

MAGNETOMETRO
A tabela 4.3 apresenta o viés obtido para cada eixo de medibH&C5843.

0.83181 0.00763019 —0.0193070
Mg =] 0.00763019  0.884438  —0.0228394 (4.3)
—0.0193070 —0.0228394  0.992902

4.4 ESTIMATIVAS DA ATITUDE

O objetivo deste teste é verificar a coeréncia das estinsdtivaecidas pelo sistema de navegacao iner-
cial. Infelizmente até o momento de apresentacao deswhmbao foi possivel realizar um experimento
para estimar a precisdo das estimavas, devido a falta destranrento preciso que forneca medidas de
orientacao para comparacao.

O primeiro experimento foi realizado com movimentos desteglicados diretamente sobre placa de
sensoreSEN-10724 O segundo experimento foi realizado corBEN-10724ixada na plataforma sobre
0 palco. O objetivo do primeiro experimento foi testar oesisd de navegacao inercial, e objetivo do
segundo experimento foi verificar o efeito dos materiais ldtaforma nas estimativas, principalmente
devido a distorcao nas medidas do magnetdmetro causadaajeniais ferromanético.

O procedimento de teste seguido para os dois experimeritodesrito no proceidmento 1. A figura
4.1 ilustra as orientacdes da pl&®EN-10724lurante os passos do procedimento 1. E a figura 4.2 apresen-
tam os eixos:, y e z, fixos em relagdo a placa, citados durante o procediment® sertdidos das rotagdes
seguem a convencédo da regra da mao direita.
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Procedimento 1

Iniciar o teste com placa imével na horizontal, orientaiddstrada na fi-
gura 4.1a. A orientagdo que a placa estiver no comec¢o do sestea
orientacao considerada pelo SNS cofne 6 = ¢ = 0°.

Realizar um movimento de90° de arfagem, rotacdo em torno do eixo
A orientacao final esta ilustrada na Figura 4.1b.

Realizar uma rotacao ded0° de arfagem para que a orientagédo final seja
igual a orientacao inicial no passo 1

Realizar uma rotacédo ded0° de guinada, rotacdo em torno do exoA
orientacao final esté ilustrada na Fiugra 4.1c.

Realizar uma rotacdo de9d0° de guinada para que a orientacao final seja
igual a orientacao inicial no passo 1.

Reallizar uma rotacao de90° de rolagem, rotacdo em torno do eixoA
orientacao final esta ilustrada na figura 4.1d.

Realizar uma rotacao ded0° de rolagem para que a orientacao final seja
igual a orientacao inicial no passo 1.

Figura 4.1: Eixos de rotacao citados no procedimento de tisestimativa de atitude

= &

Crientagéo inicial, Orientacao final do passo 2
passo 1 do procedimento 1 do procedimento 1, 0=90°
Orientagéo final do passo 4 Orientagéo final do passo 6

do procedimento 1, y=90° do procedimento 1, $=90°

Figura 4.2: Orientacdes da placa de sensores durante @s glsprocedimento 1
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A figura 4.3 apresenta as estimativas obtidas apenas petadgéio das medidas do giroscopio, as-
sumindo que a posic¢do inicial®= ¢ = ¢ = 0°. Observa-se que no intervalo entre os movimentos a
orientacao estimada ndo é aproximadamente igual a ordantaicial, e que essa diferenca cresce como
tempo, o que ocorre por efeito da propagacéo temporal dpelamperacéo de integracao.

2
D
1.5F —0
-y
1+ -- 2 ]
. -- -T2
T 05F |
i-‘/ W
g o -
=
&
& -051 -
_17 _
T D L e e e 2
-2 L L L L L L L
0 5 10 15 20 25 30 35 40
tempo (s)

Figura 4.3: Estimativas obtidas da realizacdo do procettionk pela integracao das medidas do giroscépio
sem o FKEC

A figura 4.4 apresenta as estimativas obtidas apenas petaon€ERIAD tomando a orientacao inicial
comof = ¢ = ¢ = 0°. Observa-se que na estimative TRIAD n&o ocorre propagagaparal do erro
como ocorre na integracdo das medidas do giroscopio, antoedbbserva-se um ruido maior.

| | | |
0 5 10 15 20 25 30 35 40
Tempo (s)

Figura 4.4: Estimativas obtidas da realizacao do procediong, pelo método TRIAD

As estimativas obtidas pelo sistema de deteccédo da atitig®gio em teste realizado diretamente
sobre a placa de sensores, conforme o procedimento 1, gstseiatadas na figura 4.5. Observa-se que
a ordem e a direcdo das variagcdes dos angulos estimadosefiteoem relacdo a ordem e direcdo dos
movimentos realizados no experimento, e que apds 0s motomarestimativa da orientacao permanece
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constante praticamente igual a orientacao inicial. Coeny as estimativas obtidas pelo SDA proposto
com as estimativas obtidas apenas pelo giroscopio ou apatasnétodo TRIAD, observa-se que as
estimativas do SDA proposto apresenta ruido inferior asiastvas do método TRIAD sem a propagacao
temporal no erro observada para as estimativas obtidastegracdo das medidas do giroscépio.

90 —0
60 —y
5 30" —e
Y _ an0
Eo 0 S oS-, 90 o
& -30- -90
<
-60- i
-90 | | | | | | |
0 5 10 15 20 25 30 35 40

Tempo (s)

Figura 4.5: Estimativas obtidas durante o teste realizackathente sobre 8EN-10724 conforme os
passos do procedimento 1

Assumindo que os movimentos realizados manualmente foegigitamente iguais @°, 0 maior erro
percentual ,entre os valores de pico estimados e os valerpea esperados, observado no experimento

foi de 6, 7%.

A comparacédo das estimativas sem o filtro de Kalman com asagsias filtradas, mostra que o filtro de
Kalman implementado é capaz de combinar as daus estimpva®bter uma estimativa sem propagacgao
significativa do erro no tempo e com menos ruido do que a estanERIAD.

O experimento realizado sobre a plataforma apresentamastas muito distorcidas, quase sem re-
lacdo com os movimentos realizados. A fonte de erro ideatifidoi a junta Cardan de aco utilizada na
plataforma em uma posi¢do muito préxima dos sensores, gteeat as medidas do magnetdometro preju-
dicando as estiamtivas do algoritmo TRIAD. Esse resultadbvou o desenvolvimento da junta descrita
na secao 3.2 fabricada de materiais predominantementemamfgnéticos.

4.5 SIMULACAO DO MODELO NAO LINEAR

O modelo matematico levantado para a dinamica do heliabfiterdo a plataforma, que considera os
efeitos de atrito e restricbes de movimentos introduzidgda plataforma e o efeito da barra estabilizadora
adicionada a helimodelos, foi implementado Miatlab-Simulinpara simulacdes da resposta da orientacéo
do helimodelo aos sinais de comando. Simulagdes foranzaeals para validar a coeréncia do modelo.

O Simulinkfoi configurado para utilizar o método Runge-Kutta de quarti'em com passo de inte-
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gracao de 20ms na solucao numérica das equacdes difesaeshzigiodelo matematico. Em todos os casos
simulados foi assumido como condicéo inicial todos os &wal velocidades angulares do helimodelo
iguais a0°, e o plano de rotacdo TPP coincide com o plano HP.

4.5.1 Sinais de controle iguais a zero

O primeiro caso de teste foi 0 caso em que todos 0s sinais denclans&do nulos e os dois rotores estao
parados. Nessa condi¢cdo apenas a forca de atracdo graataeias forcas de atrito atuam no corpo do
helimodelo. Na oriengacéo inicial, a aceleracao gera eapenas em torno do eixo de arfagem, portanto,
espera-se que o helimodelo comporte-se como um pénduldeanidar em torno do eixo de arfagem, com
orientacao inicialp = 0° e ponto de estabilidade eim= —90° — a., Sem variagdes nos outros angulos, em
quea,, é o angulo inicial entre o eixe’ e o segmento de reta entre o centro de articulagdo da pratafor
o centro de gravidade do helimodelo. A Figrua 4.6 apresentgidicos obtidos da simulac¢éo dos angulos
de atitude e velocidades angulares.

Angulo de rolagem ¢ Angulo de arfagem 6 Angulo de guinada ¥
1 0 1
z 7 50 z
<z < -100 =
-1 -150 -1
0 50 100 0 50 100 0 50 100
tempo (s) tempo (s) tempo (s)
Velocidade de rolagem ¢ Velocidade de arfagem 6 Velocidade de guinada 1
1 20 1
B =z o0 B
2 3 3
£ 0 £ £ 0
20 20 20
RS T 20 =
-1 -40 -1
0 50 100 0 50 100 0 50 100
tempo (s) tempo (s) tempo (s)

Figura 4.6: Graficos dos angulos e velocidades angulares speais de controle nulos

45.2 Voo Pairado

O segundo caso de teste foi 0 caso em que 0s comandos satistazeondicdo de voo pairado no
instante t=0 em que o helicéptero e o plano de rota¢do do seupancipal estdo na horizontal. Nao é
possivel obter um véo pairado permanente com comandosacoest porqué o helicoptero é um sistema
instadvel em malha aberta, por esse motivo o tempo de sinaufagBmitado a 3s, pois sem a presenca de
um controlador as variaveis de interesse divergem rapid@ni@pedindo a analise.

Para que o helicéptero esteja em vbo pairado na horizontabquano de rotacao do rotor principal na
horizontal é necessario que o torque gerado pelo rotoripahcompense o torque gerado pela gravidade
para que ndo haja movimento de arfagem. Como o torque dopriieipal € fun¢cdo do comando coletivo,
existe um valor de comando coletivo que promove o equiliénine o torque do rotor principal e o torque
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de gravidade. E para que o plano de rotacao do rotor prinegredaneca parado na horizontal € necessario
que os comandos ciclicos sejam nulos.

O movimento do rotor principal induz um movimento de arfaggme é compensado pelo rotor de
cauda, entretanto o movimento do rotor de cauda, além daramahovimento de arfagem induzido pelo
rotor principal, induz movimentos de rolagem que ndo passwa mecanismos de controle. O movimento
de rolagem, faz com que o torque do rotor principal seja dposio em um torque de rolagem e um torque
arfagem insuficiente para compensar o torque da gravidaglénquz movimentos de arfagem. Assim, o
resultado esperado é que inicialmente o helicoptero maatsa aproximadamente parado, com velocida-
des baixas, e que os angulos de rolagem e arfagem que comexaence afastem-se exponencialmente
da orientagéo inicial, pois o0 seu aumento faz com que aumemigis. A Figura 4.7 apresenta os graficos
obtidos para os angulos de atitude e empuxo do rotor prin@paque observa-se 0s comportamentos
esperados.

Angulo de rolagem ¢ flngulo de arfagem 0

2 0.1
—~ 1 1 ~—~ 0.05 1
3 3
Y 1T g2 o 1
5 s T 0
< —l\ < -0.05} pl

-2 . . . L L 01 . L L L .

0 0.5 2.5 3 0 0.5 1 2 25 3

1 1.5 2 1.5
tempo (s) tempo (s)

Angulo de guinada Empuxo do rotor principal Tgys

1 5
= 05 g4
3 Z 3
£ 0 =0
> = 27
= -05 £l

_1 L L L L L O n L L L L
0 05 1 15 2 25 3 0 05 1 15 2 25 3

tempo (s) tempo (s)

Figura 4.7: Gréficos dos angulos de atitude do helimodelo emdpuxo do rotor principal.U,.,; =
0.018315

4.5.3 Influéncia do comando pedal

O terceiro caso de teste foi 0 caso em que um comando pedaluf@by; = 0.01 € aplicado ao
helicoptero em voo pairado. Utilizou-se novamente a c@udigicial de véo pairado com comando cole-
tivo U.,; = 0.0018135. Para facilitar a analise, buscou-se minimizar o movimeletoolagem observado
na figura 4.7, pela aplicacdo de um sib@al; = 0.0075 que induz um torque que se opde ao movimento
de rolagem sem mecanismo de controle. O esperado pararastacgio € que os angulos de arfagem e
rolagem variem menos do que no resultado da simulacao deau@alp, € um movimento de guinada seja
induzido pelo comandd/,.,. A figura 4.8 apresenta os resultados da simulagédo, em geevakse um
movimento negativo de guinada induzido pelo comando pediiferenca de sinal entre a entrada e saida
ndo indica nenhuma incoeréncia no modelo, apenas que fatatadas convencdes de sinais diferentes
entre o comando e o acionamento. Todos 0s movimentos oldssresn simulacao correspondem aos
esperados.
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Angulo de rolagem ¢ Angulo de arfagem Angulo de guinada ¥

0.8 0 0
-0.005} 01
-0.2
-0.01
-0.3
B ~ -oo1s) T o4
g S -0.02} £ -05
S = S
< 5 =
-0.025F 06
-0.7
-0.03f
-0.8
-0.035 _0.9l
-0.1 ‘ : -0.04 ‘ ‘ 1
0 1 2 3 0 1 2 3 0 1 2 3
tempo (s) tempo (s) tempo (s)

Figura 4.8: Gréficos dos angulos de atitude do helimodelo esposta aos comanddsg., =
0.018315, Upeq = 0.01, Ujqy = 0.0075, Ujpp, = 0

4.5.4 Influéncia dos comandos ciclicos

Os ultimos casos de testes foram os casos em que no instamdée arhelicoptero esta na horizontal
com o torque devido a gravidade anulado pelo torque do metorcomando ciclico é ndo nulo. Se o
comando ciclico lateral for diferente de zero, espera-seroar um movimento de rolagem referente ao
comandd/;,¢, € se o comando ciclico longitudinal for diferente de zespeea-se observar um movimento
de arfagem referente ao comandg,,. O movimento de arfagem ou rolagem altera a direcdo do empuxo
gerado pelo rotor principal, que deixa de gerar apenasdatgarfagem e passa a gerar torques de rolagem
ou guinada, e ndo mais anula completamente o torque gerkdgrpeidade. O esperado é que o comando
Ut provoque um movimento maior de rolagem e um movimento meaarfhgem, o comandt,,,
provogue um movimento de arfagem maior e um movimento menavldgem e todos os angulos aumen-
tem exponencialmente, pois o préprio movimento induz maigimento. Devido a acao do controlador
de guinada, e pelo comando pedal ser nulo, espera-se quailo @legguinada fique aproximadamente
constante.

A figura 4.9 apresenta os resultados obtidos para simulagawdelo conl;,; = 0.1 e U, = 0, em
gque observa-se um movimento maior de rolagem e um movimegomnde arfagem conforme esperados,
enquanto o angulo de guinada permanece préximo de zero. Hra figlO apresenta o resultado obtido
para a simulacdo corti;,,, = 0.1 e U;,; = 0, em que observa-se um movimento maior de arfagem e
um movimento menor de rolagem, enquanto o angulo de guinaaaapece proximo de zero. Os dois
resultados correspondem ao esperado para a influéncia @mdoniclico.
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Figura 4.9: Simulacéo do efeito do comando coletivo latérg), = 0.018315, U;,; = 0.1

Angulo de rolagem ¢ Angulo de arfagem 0 Angulo de guinada v
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Figura 4.10: Simulacéo do efeito do comando coletivo lamtjital. U,.,; = 0.018315, Uj,,,, = 0.1
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Figura 4.11: Diagrama de blocos de simulagéo do sistema dharfecada
4.6 SIMULA(;AO DO SISTEMA EM MALHA FECHADA

ApOs a simulagdo do modelo matematico obtido e validacAaaeseréncia, o modelo foi utilizado
como planta de um sistema de controle em malha fechada, cunoleclores PIDs digitais e os angulos de
atitude como sinais de realimentagdo. O objetivo da sirdolégdemonstrar o comportamento do sistema
em uma tipica aplicacéo, e principalmente mostrar que @adiores PIDs sdo capazes de estabilizar o
helicéptero na plataforma e fazer com que sua atitude sigéssile referéncia. A implementacéo desses
controladores na plataforma real sera util para estabiizeelicoptero e facilitar a execucao de testes para
a estimacgéao dos parametros éspecificos do modelo materokitido.

A figura 4.11 apresenta o diagrama de blocos em maior nivebsteagdo da simulacdo e®imulink
para o sistema em malha fechada. O sistema possui um sinefedéncia e um controlador para cada
angulo de orientacdo, cada controlador recebe como entdrsittel de erro referente ao &ngulo que con-
trola. Entre os controladores PIDs e a plataforma existe lmcolde driver de saida dos controladores,
neste bloco um ganho é aplicado a saida de cada controladdaeesultado é enviado para um sinal de
controle do helimodelo diferente para que cada angulo sejaatado apenas pelo comando que exerce
maior influéncia sobre o angulo em malha aberta. O angulo ldgem ¢ € controlado pelo comando
lateralU;,,;, 0 &ngulo de arfagert é controlado pelo comando ciclico longitudiid),, e o &ngulo de gui-
naday € controlado pelo comando do pedjl;. O comando coletivd/.,; em voo livre tem a utilidade
de controlar os movimentos de translacao, hos movimentos &ixplataforma a dindmica é simplificada
mantendo-o constante para que o empuxo gerado pelo ratoigai seja constante. O diagrama de blocos
do driver de saida do controlador esta apresentado na figita 4

As constantes dos trés controladores PIDs foram obtidagéatrde testes experimentais até que 0s
resultados a resposta dos angulos aos sinais de refer@neseatasse um tempo de resposta aceitavel e
erro de estado estacionario préximo de zero. Os valoredasbpiara as constantes estédo apresentados na
tabela 4.6. A simulacao foi feita para o caso em que prima&raenos sinais de referéncia estabilizam o
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Figura 4.12: Diagrama de blocos do driver de saida dos dadtnes

Tabela 4.6: Constantes dos controladores PIDs
K, K; Kq
Controlador de arfagem 30 0.01 10
Controlador de rolagem 50 40 10
Controlador de guinada 20 10 50

helimodelo em 'v6o’ pairado, em seguida os sinais de rebémés@o alterados em instantes diferentes e ao
final os sinais de referéncia voltam para zero em instanfesedies. O objetivo do caso de simulacao é
observar se 0s controladores sdo capazes de estabilizimodeo em 'vdo’ e permitir que as entradas
controlem o estado do sistema. Os sinais de entrada utiizestdo apresentados na Figura 4.13.

A verificagdo do desempenho do sistema é feita observandacdoeentre a entrada e a saida. Entre-
tanto, pode ocorrer que para controlar o helimodelo, os@awfores em simulacéo coloquem o helimodelo
em um estado de operacao que ndo é fisicamente realizavedr@nt: Por esse motivo, foram observados
também os sinais de controle gerados pelos controladoressp@sta do rotor principal.

Os angulos de orienta¢do obtidos como resposta aos sineefed@éncia estdo representados nos gréa-
ficos da figura 4.14. Em que observa-se que 0s angulos deagdenseguem os sinais de referéncia, e
que os efeitos do acoplamento entre a rotacdes € corrigldapetrolador, o que pode ser observado no
instantet = 10s onde uma mudanca do angulo de guinada causa uma alteracagwdo de rolagem,
pois a atuacao do movimento de guinada é feita pelo rotoruttacgue também induz um movimento de
rolagem. Sem a acao dos controladores os efeitos deste Braairseriam permanentes e instabilizariam
0 sistema, no sistema em malha fechada o controlador dedguomarige rapidamente essa pertubacao,
levando o helimodelo ao estado desejado.

A figura 4.16 apresenta os sinais de comando gerados pelosladores e a figura 4.15 apresenta
a forca gerada pelo rotor principal e os angulos de batim@mtmtor principal. Observando as figuras
mencionadas e o0s instantes em que ocorrem as variacfesatldesireferéncia (figura 4.13), observa-se
gque uma mudanca do sinal de referéncia de rolagem, alteraanctol/;,; que provoca uma mudanca no
angulo de batiment@; para induzir o movimento indicado pelo sinal de referénbia.mesma maneira,
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Figura 4.13: Sinais de referéncia da atitude

uma mudanca no sinal de referéncia de arfagem altera o contarid,,, que provoca uma alteracédo do
angulo de batiment@, . que induz um movimento de arfagem conforme o sinal de ref&xék alteracdes

do sinal de referéncia de guinada provoca uma alteracamabadiera o comand0,., que interfere na
forca do rotor de cauda para que ocorra o movimento de guaestgado. Nota-se também que, conforme
esperado, nos instantes em que ndo ocorre variacdo dos dénantrada e saida, os sinais de comando
do helimodelo, o empuxo e os angulos de batimento do rotocipal permanecem constantes. O efeito
da mudanca simultdnea de mais de um sinal de referéncia po@aalisado no instante= 40s, onde
todos os sinais de referéncia sdo alterados e mesmo assinguesde orientacdo seguem os sinais de

referéncias.
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Figura 4.14: Resposta do sistema controlado aos sinaigetémeia
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5 CONCLUSOES

Este trabalho apresentou as tarefas realizadas para ovdlegaento da plataforma de teste de sis-
temas de controle de um helimodelo, os resultados obtidos testes de verificacdo dos resultados.
Apresentou-se uma revisao bibliografica sobre a dinamideeligdpteros, sistemas e métodos de estima-
¢do da atitude e fusao sensorial por filtro de Kalman. Em dagapresentou-se o projeto da estrutura fisica
da plataforma, o projeto da interface de aquisicdo de dadosagdo e o projeto do sistema de navegacao
para estimativa da atitude. Os resultados obtidos forafiaedea em testes e simulacdes, apresentou-se 0s
testes de desempenho da interface e testes de coeréncsdihativas de atitude obtidas, e simulacées do
modelo matemético obtido em malha aberta para verificar @oo@ do modelo, e simulagcdes em malha
fechada com um controlador digital PID para cada anguloitiedatpara demonstrar um caso de utiliza-
¢do da plataforma e prever um método de estabilizacdo dodddio para estimacdo dos parametros do
modelo matematico.

A estrutura fisica é formada por uma base de fixagao com ummeoi# no topo, a base é conectada a
uma junta por um eixo de transferéncia, o conjunto rolamefimta permite ao helimodelo os movimen-
tos de rotacao. Inicialmente a plataforma foi construida am modelo comercial de junta Cardan de aco,
durante os testes dos sensores observou-se que essafterftmémas medidas do magnetémetro, degra-
dando as estimativas de atitude. Como solug&o uma juntedietada para a plataforma, o modelo de junta
projetada é formada por dois garfos conectados por cruamenitos ABEC7, A cruz possui um espacgo
interno para encaixe da pla&EN-10724em seu centro, posi¢do que corresponde ao centro de rotacao
da plataforma onde movimentos de translagdo sdo nulosicéanideal para instalagdo do acelerdmetro
para medidas do vetor aceleragéo gravitacional. Os ddissgaossuem encaixes para potenciémetros que
podem servir como fonte de medida dos angulos de rotacdoo Atemento de escrita deste relatério, a
junta desenvolvida ainda estava em fabricagéo.

O modelo matematico obtido representa a dinamica do heéladtko a plataforma por meio da res-
posta dos angulos de orientagcdo aos sinais de controlévoplpédal e ciclico. Diferente dos modelos
matematicos para helicépteros convencionais, 0 modetniatio considera os efeitos da barra estabi-
lizadora adicionada a helimodelos, considera também &&8es e torques de atrito introduzidos pela
plataforma que impede os movimentos de translagao. O matkematico obtido foi publicado em [30].
Parametros préticos precisam ser estimados para adeqi@g@mdelo ao sistema real. O comportamento
instavel do helimodelo inviabiliza a estimacdo dessesnpetr®ds sem a acdo de um controlador, 0 que
motivou a simulacdo do sistema em malha fechada com comtrels: digitais PIDs, pois estes controla-
dores possuem poucos parametros para serem ajustadogjsteopajde ser feito experimentalmente. A
estratégia utilizada na construcdo da malha de controlelaita foi separar a dindmicas do helicoptero,
fazendo que cada controlador faca o controle de um anguldetgaao através de um sinal de comando.
Como existem trés angulos de orientacdo e quatro sinaisrdancios, optou-se por fazer o sinal de con-
trole coletivo constante para obter um empuxo do rotor jpatconstante, tornando o sistema mais facil
de ser controlado. Os resultados de simulacdo do modelonatde em malha fechada e em malha aberta
mostram-se coerentes com o esperado e a malha de controtesarantroladores PIDs mostrou-se capaz
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de realizar o controle do helimodelo com bom desempenho.

A interface de aquisigdo e atuacao, responsavel por lerdmsas sensores e enviar para o computa-
dor e receber do computador os sinais de comando e acionatossroonforme os comandos obtidos, foi
desenvolvida em dois modelos. O primeiro modelo baseado relui® foi a primeira versdo desenvol-
vida devido as facilidades de desenvolvimento coArduinoe a necessidade de uma verséo da interface
para iniciar o desenvolvimento do sistema de navegacaciahelEm seguida uma versao foi desenvolvida
Raspbery Ripois dificuldades encontradas na sincronizacao dasdarefia cArduinofizeram parecer que
nao era possivel desenvolver a interfacefeduino. Durante o desenvolvimento da versdo em Raspberry
Pi, o problema de sincronizacéo do Arduino foi solucionads duas versdes de interface foram apresen-
tadas. As interfaces foram testadas para certificar-sealsfmucapazes de operar com taxa de amostragem
de 50Hz, e para caracterizacdo dos resultados foram estnaachtrasos na leitura dos sensores e no aci-
onamento dos motores. As duas versdes mostraram-se capazasrar em 50Hz, essa taxa foi escolhida
como requisito pos € a taxa maxima comandos recebidos seéla pelos servo-motores do helimodelo.

A placa de sensoriamento utilizada ®EN-10724abricada pelé&spark-fun que possui um aceler6-
metro, um magnetdmetro e giroscépio, todos triaxiais. @sgibpio € utilizado na propagacéo temporal
da atitude estimada. O acelerémetro € utilizado para mesiekeracdo gravitacional e o magnetémetro
¢ utilizado para medir o campo magnético, os vetores megidiossses dois sensores séo utilizados para
estimacao da atitude pelo método TRIAD. O método TRIAD estamatitude através da comparagéo de
vetores no sistema de coordenadas de referéncia e em umasidtecoordenadas que acompanha o corpo
alvo. A estimativa feita com o giroscopio apresenta um emsaente no tempo, e a estimativa feita pelo
algoritmo TRIAD apresenta ruido elevado e grandes err@srpavimentos bruscos. Para obter uma estiva
util, as duas estimativas sdo combinadas por um Filtro de#&@lEstendido Correlato(FKEC). O FKEC é
a formulacéo do filtro de Kalman aplicavel a processos n&ales que considera que o ruido das etapas
de predi¢céo e corre¢do ndo sdo necessariamente indepEndent

As estimativas da atitude fornecidas pelo sistema de neilegaram testadas em um procedimento
realizado manualmente sem muita precisdo dos movimeratzagos, foi avaliada a coeréncia da magni-
tude e direcdo dos movimentos estimados em relacao aos erasrealizados no experimento. Mostrou-
se também como resultado do teste os beneficios da utdizég& KEC comparando as estimativas fil-
tradas com as estimativas sem filtragem. As estimativadasbthostraram-se coerentes, e foi possivel a
partir da observacéo das estimativas filtradas e néo fitraliservar o efeito positivo do FKEC.

Como trabalhos futuros de aprimoramento da plataformadersp a integracao dos potenciémetros
para auxilar no processo de estimacao da atitude e senafel@mcia para calibracdo. Desenvolver uma
interface com usuério para facilitar o uso da plataformaop®&e-se também trabalhos de utilizacdo da
plataforma no desenvolvimento de helimodelos néo trimdamhra o teste dos controladores de atitude.
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|. CODIGO DE PROGRAMACAO DO ARDUINO OBTIDO
NO DESENVOLVIMENTO DA INTERFACE

#include <Wire.h>
#include <Servo.h>
#include <avr/sleep .h>
#include <avr/power.h>
#include <stdarg.h>

//ENDEREGCOS E PARAMETROS

/] Acelerdbmetro

#define ADXL345 ADDRESS (0xA6 >>1)
#define ADXL345 REGISTER_XLSB (0x32)
#define ADXL REGISTER_PWRCTL (0x2D)
#define ADXL_PWRCTL MEASURE (1<<3)

/1 Giroscépio

#define 1TG3200 ADDRESS (0xD0 >> 1)
#define 1TG3200 REGISTER_XMSB (0x1D)
#define ITG3200_REGISTER_DLPF_FS (0x16)
#define 1TG3200 FULLSCALE (0x03 << 3)
#define 1TG3200_42HZ (0x03)

/I Magnetdmetro

#define HMC5843 ADDRESS (0x3C >> 1)
#define HMC5843 REGISTER_XMSB (0x03)
#define HMC5843 REGISTER_MEASMODE (0x02)
#define HMC5843 MEASMODE_CONT (0x00)

/I Baud-Rate

#define BR 115200

/INimero de Bytes recebidos

#define RXLEN 20

//Pino do servo de inclinagcdo das pas do rotor principal
#define SERVO1l 5

//Pino do servo de alteracdo do angulo de batimento lateral
#define SERVO2 6

//Pino do servo de alteracdo do angulo de batimento longitmall
#define SERVO3 7

//Pino do servo de inclinacdo das pas do rotor de cauda
#define SERVO4 8

//Pino do controlador de velocidade do motor DC

#define MotorDC 3

//TDMA = 16000000/(64Fs)—1 //Periodo de interrupcdo do Timer.
#define TDMA 2499

int i,j;

/I Variaveis de armazenamento das leituras

int Ax=0,Ay=0,Az=0,Gx=0,Gy=0,Gz=0,Mx=0,My=0,Mz=0;

int estado =1;
int recebido [RXLEN;
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53 int sinalmotor [5];
54 Servo servol , servo2 , servo3 ,servo4 , DCmotor ;

55

56 //Funcdo de envio de dados para computador

57 void sprint (char «fmt, ... ){

58 char tmp[128]; // resulting string limited to 128 chars
59 va_list args ;

60 va_start (args , fmt );

61 vsnprintf  (tmp, 128, fmt , args );
62 va_end (args );

63 Serial .print (tmp);

64 }

65

66

67 void setup (){

68 Wire .begin (); /l'inicia comunicacao 12C
69 Serial .begin (BR); // configuragcdo do baudrate
70 delay (5);

71

72 /1 Configuragcdo doaADXL345

73 Wire .beginTransmission (ADXL345_ADDRES$;
74 Wire .write (ADXL_REGISTER_PWRCTL

75 Wire .write (ADXL_PWRCTL_MEASURE

76 Wire .endTransmission  ();

77

78 /1 Configuragdo do ITG3200

79 Wire .beginTransmission (ITG3200_ADDRESS);
80 Wire .write (ITG3200 REGISTER_DLPF_FS);
81 Wire .write (ITG3200_FULLSCALE | ITG3200_42HZ );
82 Wire .endTransmission  ();

83

84 // Configuragdo do HMC5843

85 Wire .beginTransmission (HMC5843_ADDRESH
86 Wire .write (HMC5843_REGISTER_MEASMOPE
87 Wire .write (HMC5843_MEASMODE_CONT

88 Wire .endTransmission  ();

89

90 servol .attach (MOTORDK

91 servo2 .attach (SERVOY);

92 servo3 .attach (SERVO32;

93 servo4 .attach (SERVO3;

94 servo5 .attach (SERVO9;

95

96 cli (); /I Desabilita interrupc¢des
97

98 /1 CONFIGURAGAO DO TIMER4

99

100 TCCR4A= 0; /1 reseta configuracao

101 TCCR4B= 0; /I reseta configuracéo

102 TCNT4 = 0; /l inicia contador em O

103

104 /I Configura registrador de comparacdo para o periodo de entup¢do desejado

105  OCR4A= TDMA // = (16%1076) / (1x1024) — 1 (must be <65536)
106

107 /I Configura interrup¢cdo por comparacao
108 TCCR4B |= (1 << WGM4p;
109

110 /I Configura divisor de clock 1:64
111 TCCR4B |= (1 << CS42);
112 /I Configura interrupgdes por tempo
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113 TIMSK4 |= (1 << OCIE4A);

114 sei (); // Habilita interrupgdes
115 }

116

117

118 wvoid loop (){

119 switch (estado ){

120 case 1:

121

122 //PROCESSO DE AQUISICAO

123

124 // Leitura do acelerédmetro

125

126 Wire .beginTransmission (ADXL345_ADDRESS$;
127 Wire .write (ADXL345_REGISTER_XLSB;

128 Wire .endTransmission  ();

129 Wire .beginTransmission (ADXL345_ADDRESS$;
130

131 Wire .requestFrom (ADXL345_ADDRESS6);
132

133 Ay=Wire .read ();

134 Ay+=Wire .read ()<<8;

135 Ax=Wire .read ();

136 Ax+=Wire .read ()<<8;

137 Az=Wire .read ();

138 Az+=Wire .read ()<<8;

139

140

141 Wire .endTransmission  ();

142

143 /1 DESCOMENTE PARA MEDIR ATRASO NA LEITURA DO ACELEROMETRO
144 // Serial.print(TCNT4);

145 // Serial.print("\n");

146

147 /l Leitura do giroscépio

148

149 Wire .beginTransmission (ITG3200_ADDRESS);
150 Wire .write (ITG3200_REGISTER_XMSB);

151 Wire .endTransmission  ();

152 Wire .beginTransmission (ITG3200_ADDRESS);
153

154 Wire .requestFrom (ITG3200_ADDRESS, 6);
155

156 Gy=(Wire .read ())<<8;

157 Gy+=Wire .read ();

158 Gx=(Wire .read ())<<8;

159 Gx+=Wire .read ();

160 Gz=(Wire .read ())<<8;

161 Gz+=Wire .read ();

162

163 Wire .endTransmission  ();

164

165 // DESCOMENTE PARA MEDIR ATRASO NA LEITURA DO GIROSCOPIO
166 // Serial.print(TCNT4);

167 /1 Serial . print("\n");

168

169

170 /l Leitura do magnetdmetro

171

172 Wire .beginTransmission (HMC5843_ADDRESH
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173
174
175
176
177
178
179
180
181
182
183
184
185
186
187
188
189
190
191
192
193
194
195
196
197
198
199
200
201
202
203
204
205
206
207
208
209
210
211
212
213
214
215
216
217
218
219
220
221
222
223
224
225
226
227
228
229
230
231
232

/1
/1
/1

/1
/1
/1

Wire .write (HMC5843_REGISTER_XMSR
Wire .endTransmission  ();
Wire .beginTransmission ( HMC5843_ADDRESH

Wire .requestFrom (HMC5843 ADDRESS);

Mx=Wire .read ()<<8;
Mx+=Wire .read ();
My=Wire .read ()<<8;
My+=Wire .read ();
Mz=Wire .read ()<<8;
Mz+=Wire .read ();

Wire .endTransmission  ();

DESCOMENTE PARA MEDIR O ATRASO NA LEITURA DO MAGNETOMETRO
Serial.print(TCNT4);
Serial . print("\n");

/I Envio do pacote de dados de leitura para o computador

sprint  ("%u,%u,%u,%u,%u,%u,%u,%u,%u,%u\nlx,Ay,Az,Gx, Gy, Gz, Mx, My, Mz) ;
DESCOMENTE PARA MEDIR A O ATRASO NA EXECU(;AO DO PROCESSQ(DIEISIQAO
Serial.print(TCNT4);
Serial . print("\n");

estado =0;

break;

case 2:

//PROCESSO DE ATUAGAO
//'Ler dados dos sensores
while (Serial .available ()<RXLEN); //Espera se nao houver dados disponiveis
for (i =0; i <RXLEN i ++){ //Ler se houver dados disponiveis
for (j =0:j <5:j ++){
recebido [i ]=Serial .read ();

}

seriimotor  [i ]=atof (recebido );

DCmotor .write (sinalmotor [0]);

/I Serial.print (TCNT4);
/l Serial .print("\n");

servol .write (sinalmotor [1]);

I/ Serial.print (TCNT4);
/I Serial .print("\n");

servo2 .write (sinalmotor [2]);

/I Serial . print (TCNT4);
[/ Serial.print("\n");

servo3 .write (sinalmotor [3]);
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233 /I TEMPO=TCNT4;

234 /l'sprint("%d\n" , TEMPO);

235

236 servo4 .write (sinalmotor [4]);

237

238 /I TEMPO=TCNT4;

239 /l'sprint("%d\n" , TEMPO);

240

241 estado =3;

242

243

244 break;

245 }

246 enterldle  (); //Coloca arduino em IDLE MODE
247 1}

248

249 void enterldle (void)

250 {

251 //PRIMEIRO HABILITA-SE O IDLE MODE
252

253 set_sleep_mode (SLEEP_MODE_IDLE;

254 sleep_enable ();

255

256

257 /1 DESABILITA TODOS OS RECURSOS DESNECESSARIOS
258 //QUE PODEM ENCER O IDLE MODE
259

260

261 power_adc_disable  ();

262 power_spi_disable 0O

263 power_timerQ_disable 0;

264 power_timer2_disable 0);

265 power_twi_disable 0O;

266

267 //ENTRA EM IDLE MODE

268 sleep_mode ();

269

270 //QUANDO OCORRER UMA INTERRUPQAO DO TIMER
271 /1A EXECUQAO CONTINUA DAQUI
272 sleep_disable  (); //DESABILITA IDLE MODE
273

274 /* REABILITA TODOS OS RECURSOE
275 power_all_enable 0):

276}

277

278 //ROTINA DE INTERRUPCAO

279 ISR (TIMER4_COMPA vect){

280 if (estado ==0) estado =2;

281 if (estado ==3) estado =1;

282 // Serial.print("interrupt\n");

283 }
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ll. CODIGO DA APLICACAO DA INTERFACE
DESENVOLVIDA PARA RASPBERRY Pl

#include <stdio.h>
#include <stdlib.h>
#include <signal.h>
#include <unistd .h>
#include <sys/mman.h>
#include <native/task.h>
#include <native/timer.h>
#include <native/alarm.h>
#include <wiringPil2C .h>
#include <wiringSerial.h>
#include <string.h>
#include "/home/pi/tcc/piservo/source/servo.h"

//ENDERECO 12C DO ADXL345
#define ADXL345 ADDRESS 0x53

//ENDERECO DOS REGISTRADOS DOS PRIMEIROS BYTES DAS MEDIDAS
//CONFORME OS EIXOS DE MEDIDAS ADOTADO NESTE TRABALHO

#define ADXL345_REGISTER_YLSB 0x32
#define ADXL345_REGISTER_XLSB 0x34
#define ADXL345_REGISTER_ZLSB 0x36

//REGISTRADOR E PARAMETRO DE CONFIGURAGAO
//DO MODO DE MEDIDA CONTINUA

#define ADXL_REGISTER_PWRCTL 0x2D
#define ADXL PWRCTL_MEASURE 0x08

//ENDERECO [2C DO ITG3200
#define ITG3200_ADDRESS 0x68

//ENDERECO DOS REGISTRADOS DOS PRIMEIROS BYTES DAS MEDIDAS
//CONFORME OS EIXOS DE MEDIDA ADOTADOS NESTE TRABALHO
#define ITG3200_REGISTER_YMSB 0x1D

#define ITG3200_REGISTER_XMSB 0x1F

#define ITG3200_REGISTER_ZMSB 0x21

//REGISTRADOR E PARAMETROS DE CONFIGURACAO
//DO FATOR DE ESCALA E DO FILTRO BAIXAS
#define ITG3200 REGISTER_DLPF_FS 0x16
#define ITG3200_FULLSCALE 0x18

#define 1TG3200_42Hz 0x03F

//ENDERECO [12C DO HMC5843
#define HMC5843_ADDRESS Ox1E

//ENDERECO DOS REGISTRADOS DOS PRIMEIROS BYTES DE MEDIDAS
//CONFORME OS EIXOS DE MEDIDA ADOTADOS NESTE TRABALHO
#define HMC5843_REGISTER_XMSB 0x03

#define HMC5843_REGISTER_YMSB 0x05
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53 #define HMC5843 REGISTER_ZMSB 0x07

54

55 //REGISTRADOR E PARAMETRO DE CONFGURAQZ\O
56 //DO MODO DE MEDIDA CONTINUA

57 #define HMC5843 REGISTER_MEASMODE 0x02

58 #define HMC5843_MEASMODE_CONT 0x00

59

60 // Estrutura de medidas

61 struct IMU{

62 int a[3]; //vetor de medida do aclerémetro

63 int g[3]; [//vetor de medida do giroscépio

64 int m3]; //vetor de medida do magnetdmetro

65 float motor [5]; /I vetor de dados enviados para 0os motores
66 1}

67

68 RT_TASK leitura ,recebimento ,atuacao ;

69 RT_ALARM ALARME_WALARME_2

70 RTIME now,previous ;

71 int afd ,gfd ,mfd;

72 int serialfd

73 ps_servo x motorl , % motor2 , % motor3 ,x* motor4 ,x motor5 ;
74 float sum=0.0 ,maxerro =0.0 media =0.0 ,erroa =0.0;

75

76 //Funcado da task leitura

77 void readimu (void =xarg ){

78 struct IMU xmedidas =(struct IMU x)arg ;

79

80 /I previous=rt_timer_read ();

81 //int contador=0;

82 while (1){

83 // contador++;

84 rt_alarm_wait  (&ALARME_J; //Aguarda alarme

85

86 // Leitura do acelerémetro

87

88 (*medidas ).a[0] = wiringPil2CReadReg8 (afd , ADXL345_REGISTER_XLSB+
89 (wiringPil2CReadReg8 (afd , ADXL345_REGISTER_XLSB-1)<<8);

90 (*medidas ).a[1] = wiringPil2CReadReg8 (afd , ADXL345_REGISTER_YLSB+
91 (wiringPil2CReadReg8 (afd , ADXL345_REGISTER_YLSB-1)<<8);

92 (*medidas ).a[2] = wiringPil2CReadReg8 (afd , ADXL345_REGISTER_ZLSH+
93 (wiringPil2CReadReg8 (afd , ADXL345_REGISTER_ZLSB1)<<8);

94

95

96 // Leitura do giroscoépio

97

98 (*medidas ).g[0] = wiringPil2CReadReg8 (gfd , ITG3200_REGISTER_XMSB-1)+
99 (wiringPil2CReadReg8  (gfd , ITG3200_REGISTER_XMSB <<8);

100 (*medidas ).g[1] = wiringPil2CReadReg8 (gfd , ITG3200_REGISTER_YMSB1)+
101 (wiringPil2CReadReg8  (gfd , ITG3200_REGISTER_YMSB <<8);

102 («medidas ).g[2] = wiringPil2CReadReg8 (gfd , ITG3200_REGISTER_ZMSB+1)+
103 (wiringPil2CReadReg8  (gfd , ITG3200_REGISTER_ZMSB <<8);

104

105 // Leitura do magnetdmetro

106

107 («medidas ).m[0] = wiringPil2CReadReg8 (mfd, HMC5843 REGISTER_XMSBr1)+
108 (wiringPil2CReadReg8  (mfd, HMC5843_REGISTER_XMSB <<8);

109 (*medidas ).m[1] = wiringPil2CReadReg8 (mfd, HMC5843 REGISTER_YMSB-1)+
110 (wiringPil2CReadReg8  (mfd, HMC5843_REGISTER_YMSB: <8);

111 («medidas ).m[2] = wiringPil2CReadReg8 (mfd, HMC5843_REGISTER_ZMSBL)+
112 (wiringPil2CReadReg8 (mfd, HMC5843_REGISTER_ZMSB< <8);
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172

/I Envio do pacote de dados de leituras para o computador

serialPrintf (serialfd ,"%d ,%d,%d,%d,%d,%d,%d,%d,%d\n",
(*medidas ).a[0],(*medidas ).a[l],(*medidas ).a[2],
(xmedidas ).g[0],(*medidas ).g[1],(«medidas ).g[2],
(*medidas ).m[0],(xmedidas ).m[1],(*medidas ).m[2],);

/I Funcdo da task recebimento

void readserial (void xarg ){
struct IMU xangulo =(struct IMU x)arg ;
int n,m;
char str [5];
char com;

while (1){
rt_alarm_wait  (&ALARME_2; //Aguarda ALARME_2

/I Aguarda enquanto ndo houver dados disponiveis;
while (serialDataAvail (serialfd ) <0);
//com=serialGetchar(serialfd);

//'if (com=="a")

for (m=0;m<5;m++){ /lLaco de leitura dos cinco comandos
for (n=0;n<5;n++){ //Lagco de leiutra dos cinco digitos de cada comando
while (serialDataAvail (serialfd ) <0);
str [n]=serialGetchar (serialfd  );
}
(xangulo ).motor [m]=atof (str ); // Converte dado lido para float

/I Funcdo da task atuacéo
void atuadores (void xarg ){

struct IMU xangulo =(struct IMU x)arg ;
/+ CONTROLE DOS MOTORES/

while (1){
rt_alarm_wait  (&ALARME_J1; //Aguarda alarmel

/I Envia para os motores os comandos recebidos
motorl —>pos= (xangulo ).motor [0];
motor2 —>pos = (xangulo ).motor [1];

motor3 —>pos= (xangulo ).motor [2];

motord —>pos= (xangulo ).motor [3];
motor5 —>pos= (xangulo ).motor [4];

}

// Tratamento de sinal

void catch_signal (int sig ){
rt_task_delete (&leitura  );
rt_task_delete (&recebimento );
rt_task_delete (&atuacao );
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208
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232

int main (int argc ,
struct

/l Tratamento de
signal
signal

Il configura ace

afd =wiringPil2CSetup
wiringPil2CWriteReg8

charx argv []){
IMU smedidas ;
medidas =malloc (sizeof(struct

IMU));

sinal

(SIGTERM catch_signal  );
(SIGINT , catch_signal );

lerdbmetro
(ADXL345 ADDRESS;

/l configura giroscoépio

gfd =wiringPil2CSetup
wiringPil2CWriteReg8

(ITG3200_ADDRESS);

(afd , ADXL_REGISTER_PWRCTLADXL PWRCTL_MEASURE

(gfd , ITG3200_REGISTER_DLPF_FS, ITG3200_FULLSCALE | ITG3200_42Hz );

/l configura o magnetémetro

mfd =wiringPil2CSetup
wiringPil2CWriteReg8

(HMC5843_ADDRESSH

(mfd, HMC5843_REGISTER_MEASMOPHEMC5843_MEASMODE_CONT

device : %s\nstrerror  (errmo ));

if ((serialfd =serialOpen ("/dev/ttyAMAO" ,115200)) <0){
fprintf  (stderr ,"Unable to open serial
return 1;

}

if (wiringPiSetup

printf

// prepara a comunicacdo com

motorl =ps_init_servo

OF

ps_prepare
ps_start_servo

motor2 =ps_init_servo

OF

ps_prepare
ps_start_servo

motor3 =ps_init_servo

(O

ps_prepare
ps_start_servo

motord =ps_init_servo

0

ps_prepare
ps_start_servo

motor5 =ps_init_servo

OF

ps_prepare
ps_start_servo

0==-1)}{

("Unable to start wiringPi");

0s cinco motores

(18);

(motorl );

(23);

(motor2 );

(24);

(motor3 ) ;

(25);

(motor4 ) ;

(8);

(motor5 );

/I Cria os objetos de Alarme

rt_alarm_create
rt_alarm_start
rt_alarm_create
rt_alarm_start

/!l Aloca memoria

(&ALARME_1 "alarmesinc");
(&ALARME_150000000,20000000);

(& ALARME_2 "alarmesinc");
(&ALARME_275000000,20000000);

para o sistema
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233 mlockall (MCL_CURRENMCL_FUTURE;

234

235 /I Cria e inicia as trés tasks

236 rt_task_create (&leitura  ,"readimu",0,99,0);

237 rt_task_start (&leitura ,&readimu ,medidas );

238 rt_task_create (&recebimento ,"readserial",0,99,0);
239 rt_task_start (&recebimento ,&readserial ,medidas );
240 rt_task_create (&atuacao ,"atuacao",0,99,0);

241 rt_task_start (&atuacao ,&atuadores ,medidas );

242

243 pause ();

244 rt_task_delete (&leitura );

245 rt_task_delete (&recebimento  );

246 rt_task_delete (&atuacao );

247 1}
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close all

cle ;
Y%close (s)
clear all

. ALGORITMO DE IMPLEMENTACAO DO SNI EM

MATLAB - FKEC.M

% s=serial ('com3’,’BaudRate’,115200,'DataBits’,8,’ Terminator,”LF");

% fopen (s)
figure (2)

%% Calculando Referéncia %%

load CalibreMagnetometer ;

load rotayzx ;

clear Fu ; clear u ;

biasM =[77.3798; 161.385;-144.782]

calibreM =[0.831816, 0.00763019,-0.0193070;
0.00763019, 0.884438 —0.0228394;
—0.0193070, —0.0228394, 0.992902];

biasA =[ —5.5000 —39.0000 —9.5000]’;
kA = [ 0.0034 0.0036 0.0038]’;

erro =1;

n=1000;

%% Configuracao inicial , calculo do viés do giroscopios e baseas

while ( n<1000)
n=n+1;
L = fscanf (s, '%s’)

L= double(typecast (uintl6é (str2num (L)),’'intl6 "))

fprintt (s, ’'a’);

grav =[—L(1)—biasA (1); L(2)—biasA (2); L(3)—biasA (3)];

giro =[L(4);—L(5);—L(6)];
mag=calibreM (L (7:9) '—biasM);

if n==1;
mediaA=grav ;
mediaM=mag ;
mediaG=giro ;
end
erroA=(gravmediaA)/n;
erroG =(giro-mediaG)/n;
erroM=(mag-mediaM)/n;

erro=max(abs ([erroA;erroG ;erroM]));
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53 mediaA=mediaA+erroA ;

54 mediaM=mediaM+erroM;
55 mediaG=mediaG+erroG ;
56 end

57 biasG=mediaG;

58

59 % REFERENCIAS TRIAD

60 gn = mediaA/norm(mediaA);
61 mn = mediaM/norm(mediaM);
62 In=gn+mn;

63 In=In/norm(In);

64 aux=gr-mn;

65 Jn=cross (In,aux/norm(aux));
66 Jn=Jn/norm(Jn);

67 Kn=cross (In,Jn);

68

69

70 %% FILTRO DE KALMAN %%
71 %load parado;

72 disp(’'start )

73

74 0/z(ZONDI(;OES INICIAIS
75 delta=1;

76 dt=0.02;

77

78 P=eye (4¥5e—2+ones(4x5e—3;
79 QO=eye (4¥5e—1+ones(4x5e-3;
80 RO=eye (5)¥50+ones(5);

81 Eta_u=ones(390.1+eye(3);
82 Eta_s=ones(6y)0.1+eye(6);
83 x(:,1)=[1 0 0 0]’;

84 ANGLK:,1)=[0 0 0]

85 NMAX=10000;

86

87 %filename = testnewbl .gif ’;

88

89 n=1;

90 a=axes ();

91

92 while (n<NMAX)

93 n=n+1

94 O/l 3 sk 5k 3k ok ok ok ok ok ok ok skok s okok ok skok sk okokok ok ok ok okok LER SENSORE S 5k sk sk sk ok sk sk sk sk 5k sk ok ok ok ok skok ok ok ok ok ok ok ok ok
95 % L = fscanf(s,'%");

96 % L = typecast(uintl6 (str2num (L)) intl6 ');

97 % L= double (L);

98 %

99 % %=:<****************************CALIBRA(;AO******************************
100 %

101 % A(:,n)=[-L(1)—biasA (1); L(2)—biasA (2); L(3)-biasA (3)];

102 % G(:,n)=[L(4)-biasG (1); —L(5)—biasG (2); —L(6)—biasG (3)k(pi/180)/(14.375);
103 % M(:,n)=calibreM«(L(7:9) '—biasM );

104 u=G(:,n);

105 %

106 A(:,n).xkA;

107

108 %k*****************************PREDI(;A(}******************************
109 WE[O0 G(1,n) G(2,n) G(3,n);

110 —G(1,n) 0 —-G(3,n) G(2,n);

111 —-G(2,n) G(3,n) O —G(1,n);

112 -G(3,n) —-G(2,n) G(1,n) O0];
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norm_u=norm (u);
X (:,n)=(cos (norm_u xdt /2)xeye (4)+(sin (norm_uxdt /2)/norm_u )«W=x (: ,n—1);

dW@E[x (4 ,n—1),—x(3,n—1), x(2,n—1);
x(3,n—1)x(4,n—-1),—x(1,n-1);
—Xx(2,n—=1)x(1,n—-1)x(4,n-1);
—x(1,n=1),—x(2,n—1),—x(3,n—=1)];

Fx=cos (norm_u xdt /2)xeye (4)+(sin (norm_u=dt /2)/norm_u )*W,

Fu=—(dt /(2«norm_u ))=*sin (norm_u xdt /2)xeye (4)xx (: ,n—1)xu’...
+((2«dt/norm_u”2kcos (norm_udt/2)—(4/norm_u”3ksin (norm_wdt/2))«Wxx (: ,n—1)xu’
+(sin (norm_u *dt /2)/norm_u )*xdWQ

Q=FuxEta_u xFu’'+QO0;
P=F%PxFx’+Q;

Qo stk sk sk sk sk ok sk sk ok sk sk ok sk ko skt ok kst sk sk sk ok ko ok sk CORRRC ARk skst sk sk s sk sk sk s sk sk sk sk sk sk sk s sk sk ok sk sksk fosksk ok ok

Qosk s sk ok ok ok ok T RIAD s 5% 5k sk ok k%
An=A(:,n);norm (A(:,n));
MrEM(: ,n);norm (M(:,n));

Ib =An+Mn;

Ib =lb /norm (1b );

aux =An—Mn;

Jb=cross (Ib ,aux/norm (aux));
Jb=Jb /norm (Jb );

Kb=cross (lb ,Jb);

MTH:[In ,Jn ,Kn]=[1b ,Jb ,Kb]":

Y(1:4,n) = dcm2quat (MTH) ’;
Y(5,n)= 1-norm (Y(1:4 ,n));

if n==
x(1:4,1)=Y(1:4,1);
x0(1:4,1)=Y(1:4,1);
continue

end

% Calculo Numérico da jacobiana Gs do algoritmo TRIAD em funcdo das
% medidas do accelerdbmetro e do magnetémetro

An = [A(1,n) + delta ; A(2,n); A(3,n)]; %nc diferencial em ax
An=An/norm (An);

Ib =An+Mn;

Ib =lb /norm (1b );
Jb=cross (lb ,An—Mn);
Jb=Jb /norm (Jb);
Kb=cross (lb ,Jb);

MTH=[In ,Jn ,Kn]«[1lb ,Jb ,Kb];

Y_ax(1:4,1)= dcm2quat (MTH ’;
Y_ax(5) = Fnorm(Y_x(1:4));

77



173 An = [A(1,n); A(2,n)+delta; A(3,n)]; %inc diferencialne ay

174 An=An/norm (An);

175

176 Ib=An+Mn;

177 Ib=lb/norm(1b);

178 Jb=cross (lb ,AAVIn);

179 Jb=Jb/norm(Jb);

180 Kb=cross (Ib,Jb);

181

182 MTH=[In ,Jn ,Kn}[lb,Jb ,Kb];
183

184 Y_ay(1l:4,1)= dcm2quat (MTH) ’;
185 Y_ay(5) = 1-norm(Y_y(1:4));
186

187 An = [A(1,n); A(2,n); A(3,n)+delta ]; %inc diferencial em az
188 An=An/norm (An);

189

190 Ib =An+Mn;

191 Ib =lb /norm (1b );

192 Jb=cross (lb ,An—Mn);

193 Jb=Jb /norm (Jb);

194 Kb=cross (lb ,Jb);

195

196 MTH=[In ,Jdn ,Kn]«[1b ,Jb,Kb];
197 Y_az(1:4,1)= dcm2quat (MTH ’;
198 Y_az(5) = Enorm(Y_z(1:4));
199

200

201 An=A(:,n)/norm(A(:,n));

202

203 Mn = [M(1,n)+delta; M(2,n); M(3,n)]; %inc diferencial me mx
204 Mn=Mn/norm (Mn);

205

206 Ib=An+Mn;

207 Ib=Ib/norm(1b);

208 Jb=cross (lb,AAVIn);

209 Jb=Jb/norm(Jb);

210 Kb=cross (Ib,Jb);

211

212 MTH=[In ,Jn ,Knk[Ib,Jb ,Kb];
213

214 Y_mx(1:4,1)= dcm2quat (MTH) ’;
215 Y_mx(5) = I-norm(Y_x(1:4));
216

217 Mn = [M(1,n); M(2,n)+delta ; M(3,n)]; %inc diferencial em my
218 Mr=Mn/ norm (Mn) ;

219

220 Ib =An+Mn;

221 Ib =lb /norm (1b );

222 Jb=cross (lb ,An—Mn);

223 Jb=Jb /norm (Jb);

224 Kb=cross (lb ,Jb);

225

226 MTHE[In ,Jn ,Kn]*[1b ,Jb ,Kb];
227

228 Y_my(1:4,1)= dcm2quat (MTH ’;
229 Y_my(5) = Enorm(Y_y(1:4));
230

231 Mn = [M(1,n); M(2,n); M(3,n)+delta]; %inc diferencialme mz
232 Mn=Mn/norm (Mn);
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Ib=An+Mn;
Ib=Ib/norm(lb);
Jb=cross (Ib,AAVIn);
Jb=Jb/norm(Jb);
Kb=cross (Ib,Jb);

MTH=[In ,Jn ,Kn}[1lb,Jb ,Kb];

Y _mz(1l:4,1)= dcm2quat (MTH) ’;
Y_mz(5) = 1-norm(Y_z(1:4));

Gs=[(Y_ax-=Y(:,n))/delta , (Y_ay-Y(:,n))/delta
o (Y_mx=Y(:,n))/delta , (Y_my-Y(:,n))/delta

Hx=[eye (4); —x(1:4,n)'/norm(x(1:4,n))];

R = GsEta_s«Gs'+R0; %5x5

K=(Px«Hx" )/ (Hx*P«xHx'+R);

X(:,n)=Y(1:4,n) ;x(:,n)+K«(Y(:,n)—Hxxx(:,n));

P=(eye (4) —KxHx)*Px(eye (4) —KxHx) "+K«R+K" ;

%printt (s, ’'a %5f%5f%5f%5f%5f" Y (:,n))

%8/ 8PLOT
if mod(n,10)==
vec =quatrotate  (x(:,n)’,eye(3));

vli=vec(:,1%¥30+vec(:,2x10+vec(:,3x1;
v2=vec(:,1¥30—vec (:,2x10+vec (:,3x1;
v3=vec(:,1x30—vec(:,2)x10+vec(:,3«1);
vd=vec(:,1)x30+vec(:,2x10+vec(:,3x1;

cubex=[ v1(1),vl(1),vli(1)sv1(1),—v1l(1),—v1(1);
v2(1),v4(1),v2(1)+v2(1),v3(1l),—v2(1);
v3(1),—v2(1),—v4(1l),v4(1l),v2(1)~v3(1);

v4(1),—v3(1),—v3(1),v3(1),—v4(1l),—v4(1)];

cubey=[ v1(2),v1(2),v1(2)sv1(2),—v1(2),—v1(2);
v2(2),v4(2),v2(2)+v2(2),v3(2),—Vv2(2);
v3(2),—v2(2),—v4(2),v4(2),v2(2)~Vv3(2);

v4(2),—v3(2),—v3(2),v3(2),—v4(2),—v4(2)];

cubez=[ v1(3),v1(3),v1i(3)Vv1(3),—Vv1(3),—Vv1(3);
v2(3),v4(3),v2(3)+Vv2(3),v3(3),—Vv2(3);
v3(3),—v2(3),—v4(3),v4(3),v2(3)~Vv3(3);

v4(3),—v3(3),—v3(3),v3(3),—v4(3),—Vv4(3)];

fill3 (cubex,cubey,cubez ,[1 2 3 4 5 6])

axis (50 50 —50 50 —50 50]);

drawnow
end
end
fclose(s);

79

(Y_az—Y(:,n))/delta

(Y_mz-Y(:,n))/delta
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