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Resumo

LOPES, D. F. de A.Estimativa da Atitude e Posi¢cdo e Controle Robusto de um Helicoptero
Autéonomo. Sdo Carlos, 2010, Dissertagdo (Mestrado) - Escola de Engenharia de Sao Carlos,
Universidade de Sdo Paulo.

Este trabalho aborda o estudo de um sistema de referéncia inercial de posi¢do e atitude e um sis-
tema de controle para um helicéptero autdbnomo utilizando, como base para formulagao e testes,
o modelo linearizado da aeronave Yamaha R-MAX. Um sistema de referéncia inercial (INS) e
um sistema de referéncia de atitude e orientacdo (AHRS) sao utilizados para estimar a posi¢ao
e atitude da aeronave, e estimadores robustos baseados no filtro de Kalman sdo empregados
para minimizar os efeitos de incertezas paramétricas. E utilizada uma estratégia de controle
em cascata com trés malhas consistindo de uma malha interna para garantir a estabilidade do
helicéptero (sdo utilizadas as técnicas LQR e 7., separadamente), uma malha intermediaria
baseada em linearizacao por realimentacdo (FLC) para desacoplar os pares entrada/saida e uma
malha externa baseada em um controlador proporcional-derivativo (PD) para permitir o rastre-
amento da trajetéria. Resultados de simulacdo sdo apresentados para avaliar o desempenho de
cada abordagem.

Palavras—Chave: Helicoptero, sistemas de controle, sistemas de posicionamento dinamico,
navegabilidade de aeronaves.






Abstract

LOPES, D. F. de A.Attitude and Position Estimation and Robust Control of an Autonomous
Helicopter. Sao Carlos, 2010, Dissertation (Master) - Escola de Engenharia de Sdo Carlos,
Universidade de Sdo Paulo.

This work concerns the study of an inertial reference system and a control system for an auto-
nomous helicopter using, as basis for the formulation and testing, the linearized model of the
aircraft Yamaha R-MAX. An inertial navigation system (INS) and an attitude and orientation
reference system (AHRS) are used to estimate the position and attitude of the aircraft and robust
estimators based on Kalman filter are employed to minimize the effects of parametric uncertain-
ties. A cascaded control architecture with three control methodologies is used, consisting of an
inner-loop to ensure stability of the helicopter (the LQR and %, techniques are used, separa-
tely), a mid-loop based on linearization feedback (FLC) to decouple the dynamics of the lateral,
longitudinal, vertical and heading axes and an outer-loop based on a proportional-derivative
(PD) controller to enable trajectory tracking. Simulation results are presented to evaluate the
performance of each approach.

Keywords: Helicopter, control systems, dynamic positioning systems, aircraft navigability.
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1 Introducao

1.1 Motivacao e Trabalhos Anteriores

Helicopteros autbnomos sdao equipamentos de alta tecnologia que devem satisfazer os mais
altos padrodes industriais de qualidade técnica e confiabilidade. Com a crescente disponibili-
dade de recursos computacionais de alto desempenho, avancos em tecnologias de transmissao
de dados e posicionamento global, os custos dos veiculos aéreos ndo-tripulados (VANTS) t€ém
diminuido e, desta forma, o interesse da comunidade cientifica em VANTSs aumentou significa-
tivamente. Esses aspectos também tém permitido o desenvolvimento de veiculos cada vez mais

confiaveis e versateis.

Por serem capazes de realizar uma grande variedade de manobras como, por exemplo, de-
colagem e pouso vertical, voo longitudinal/lateral, piruetas e ainda planar eficientemente por
longos periodos de tempo, eles estdo aptos a executar missdes complexas em diversos campos
de aplicacdo, civil ou militar. Estas caracteristicas os fazem importantes para pesquisas terres-
tres, aplicagdes em engenharia, vigilancia e monitoramento, operagdes de resgate e limpeza de
locais perigosos, tornando-os indispensdveis em vdrias aplicacdes onde intervencdo humana €

considerada dificil ou perigosa.

A construc¢ao de um helicoptero autbnomo completamente funcional exige o estudo apro-
fundado de alguns componentes essenciais. Entre eles estdo a plataforma de hardware, o projeto
e integracdo de um sistema de software, a modelagem da aerodindmica, e projeto e implemen-

tacdo das leis de controle de voo [1].

Um dos desafios inerentes ao desenvolvimento destes helicopteros diz respeito a sua mode-
lagem matematica. H4, na literatura, uma grande variedade de trabalhos que abordam diferentes
métodos usados para descrever o comportamento dindmico da aeronave. Um deles € utilizar um
modelo linear em espaco de estado nos modos pairar e voo de cruzeiro, como feito por Cheng et
al. [2]] para o helicéptero Yamaha R-Max, obtido a partir de dados de teste de voo utilizando um

método de identificacdo de sistema no dominio da frequéncia. Gavrilets et al. [3] desenvolve-
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ram um modelo dindmico ndo-linear de pequena ordem de um helicoptero acrobdtico miniatura,
usando expressoes analiticas simplificadas para os componentes de for¢ca e momento. Uma mo-
delagem ndo-linear de um helicéptero de pequena escala também foi proposta por Beckmann e
Borges [4], eles identificaram seus trinta e dois parametros utilizando métodos de minimizagao
do erro de predi¢ao. Em [3]], Zhou aplicou EWC (Error Whitening Criterion, em ingl€s) na iden-
tificacdo de sistema para o0 movimento de decolagem de um helicptero de fabricagcdo propria e
comparou o resultado do EWC-LMS com o LMS (Least Mean Square, em inglés) e TLS (Total
Least Square, em inglés), destacando o melhor desempenho do EWC-LMS.Um novo método de
identificacdo de sistema para pequenos VANTSs combinando um estimador UKF (Uscented Kal-
man Filter, em inglés) e um identificador baseado em redes neurais artificiais foi apresentado

por [6]. Este método foi aplicado a um VANT de asas fixas e a um de asas rotativas.

Diversas instituicdes espalhadas pelo mundo possuem projetos visando a construgdo de
helicopteros autdbnomos. Amidi e Miller [7] apresentaram uma visao geral do projeto do he-
licoptero autdonomo do Instituto de Robética da Universidade Carnegie Mellon, com foco nas
seguintes capacidades: estabilidade baseada em visdo e controle; decolagem, seguimento de
trajetdria e pouso autbnomos; mapeamento aéreo; e reconhecimento e manipulacdo de obje-
tos. Um sistema de gerenciamento de voo implementado como inteligéncia embarcada em um
VANT de asas rotativas foi proposto por Kim et al. [8]. Entre outras coisas, derivaram um
modelo dindmico ndo-linear no qual uma camada de controle de seguimento foi projetada uti-
lizando controle preditivo ndo-linear integrado a um gerador de trajetdria para planejamento
logistico de acdo. Em [9]], Gavrilets et al. apresentaram o sistema avidnico, projeto do estima-
dor de estado e o isolador de vibragdo para um helicéptero Xcell-60, do MIT, para desempenhar
manobras agressivas de forma autonoma. Garcia e Valavanis [10] discutem os aspectos técni-
cos de um projeto de um pequeno helicéptero autdbnomo como um veiculo de testes a fim de
encorajar mais instituicdes cientificas a trabalharem com tal tema, ja que seu desenvolvimento

¢ de longa duracao e de alto custo.

Um sistema automdtico de controle de voo € essencial em missdes de um helicéptero com
minima ou nenhuma interferéncia humana. H4, na literatura, muitos trabalhos que propdem
controladores para movimento e trajetoria de um helicoptero autdbnomo. Shim et al. [11] com-
pararam trés estratégias de controle: controle linear robusto multivaridvel, controle com ldgica
fuzzy com ajuste evoluciondrio e controle por rastreamento ndo-linear. Um método de controle
através de equacao de Lyapunov utilizando técnicas de backstepping foi proposto por Mahony,
Hamel e Dzul [12]]. Isidori, Marconi e Serran projetaram controladores nao-lineares combi-
nados com adaptacdo ndo-linear de saida reguldvel e estabilizagdo robusta para o controle do

movimento vertical de um helicéptero [13]. Em [[14]], foram projetados controladores robustos
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baseados em critérios %%, sintese | e sistemas lineares a parametros variantes (LPV) para um
helicoptero autbnomo em voo longitudinal. Em [15], foi apresentada uma abordagem para con-
trole de voo para um modelo dindmico ndo linear de um helicéptero de seis graus de liberdade
utilizando equacgdo de Riccati dependente do estado cujos resultados experimentais foram mos-
trados utilizando um helicéptero X-Cell-90 e um Yamaha R-Max. Em [[16]], foi proposta uma
metodologia na qual controladores baseados em redes neurais sao envolvidos em uma simulagdo
usando um modelo dindmico qualitativamente similar a um helicéptero. Saripalli e Sukhatme
[17] propuseram um controle 6timo de trajetdria para aterrissagem de um helicéptero sobre um
alvo em movimento, em que tentativas iniciais em simulag¢do foram apresentadas. Em [[18]], um
controle de posicao e direcdo em cascata, levando em consideracdo o acoplamento dos quatro
eixos de controle da aeronave em questdo, foi proposto. Marconi e Naldi [19] projetaram um
controlador ndo-linear, obtido pela combinagdo apropriada de acdes de controle feedforward
e high-gain e leis de realimentacdo de saturacdo associadas. Tais leis obtém sucesso em re-
forcar as trajetdrias desejadas de maneira robusta com respeito as incertezas caracterizando os
parametros fisicos e aerodindmicos do helicoptero. Em [20], sdo apresentados o projeto e im-
plementacdo de uma lei de controle para voo autbnomo para um helicéptero de pequena escala,
incorporando uma técnica de realimentagcdo ndo-linear composta (CNF) (Composite Nonlinear
Feedback, em inglés) seguida de inversdo dinamica. Outros trabalhos envolvendo controle de

helicopteros autdonomos sao encontrados em [21} 22, 23, 24, 25 26, 277, 28]].

Outra etapa importante no desenvolvimento de um helicoptero autbnomo diz respeito ao
sistema de navegacdo, que pode ser definido como o sistema que estima o estado da aeronave
(posi¢ao, velocidade e atitude) em tempo real enquanto o mesmo manobra ao longo de uma
trajetoria. Para a maioria das aplicacdes externas, os sensores de navegacao incluem um sistema
de medida inercial (IMU, em inglés), sistema de posicionamento global (GPS), uma bussola

magnética e um algoritmo de estimacao sofisticado [1]].

Em [29], foram investigados trés algoritmos de filtro de Kalman adaptativo que podem ser
utilizados para aprimorar a estimativa das propriedades estocdsticas de um sistema inercial de
navegacdo de baixo custo, usando um sensor micro-eletromecanico (MEMS) IMU da Crossbow
integrado com um GPS. Em [30], € descrito um sistema de determinacdo de atitude baseado em
acelerdometros e em taxas de giroscopio utilizando filtro de Kalman extendido. Em [31], é abor-
dado o problema da restituicao da atitude e dire¢cdo de um VANT VTOL, decolagem e pouso
verticais (Vertical Take Off and Landing, em inglé€s), propondo uma estratégia de observagao
para restaurar a atitude partindo de uma medi¢cdo da matriz de orientacdo e leituras de taxas
angulares que sofrem interferéncia de um vetor de viés desconhecido. Abdelkrim et al. [32]

utilizaram uma técnica de filtragem ndo-linear robusta baseada na teoria de controle %, para
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sistema de navegacgao e posi¢do a fim de se evitar problemas que técnicas cldssicas sofrem como
inicializacdo e os erros de linearizacdo que degradam severamente o desempenho dos estima-
dores de localizagdo de VANTs. Em [33]], é proposto um novo algoritmo de filtragem fuzzy
auto adaptativo de segunda ordem para sistema de navegacao GPS/INS, sistema de navegacao
inercial (Inercial Navegation System, em inglés), a fim de diminuir os erros de navegagao e

aperfeicoar o desempenho anti-interferéncia.

Como os sistemas roboticos podem estar sujeitos a perturbagdes externas e incertezas pa-
ramétricas, a estimativa robusta dos estados envolvidos € bastante ttil para atenuar os efeitos
indesejdveis dessas varidveis. O filtro de Kalman se apresenta como uma das ferramentas mais
utilizadas para resolver problemas de filtragem recursiva. Uma premissa central na teoria do
filtro de Kalman € a necessidade de que o modelo utilizado seja exato. Caso essa hipotese seja

violada, o desempenho do filtro pode se deteriorar ou até se tornar instavel.

Este trabalho aborda o estudo de um sistema de referéncia inercial de posicao e atitude para
um helicéptero ndo-tripulado utilizando fusdo de sensores através de filtragem. Serdo aplicados
filtros robustos para minimizar os efeitos das incertezas nas estimativas dos estados de um
helicéptero autdnomo modelo Yamaha R-MAX. Os filtros implementados s@o os desenvolvidos
em [34], que propds um sistema para estimar modelos incertos no espacgo de estado, e em [33]],
que pode ser tratado como uma abordagem mais abrangente que a primeira. O desempenho de
cada configuragdo serd comparado entre si € com uma formulacao baseada no filtro de Kalman
nominal. Serd utilizado também o controlador em cascata apresentado em [18]], combinando
trés metodologias de controle: regulador linear quadrético, controlador baseado em linearizagao
por realimentag¢do e um controle proporcional-derivativo. Serd empregado um controlador 57,
nao-linear para estabilizar a planta e seu desempenho serd comparado com o regulador linear

quadrético.

1.2 Organizacao da Dissertacao

Esta dissertacdo estd dividida em seis Capitulos. No Capitulo 2] sdo discutidos os sistemas
de coordenadas de referéncia utilizados em sistemas de navegacdo e as relacdes matematicas
pertinentes. O Capitulo [3 apresenta o sistema de navegag@o inercial, o sistema de referéncia de
atitude e orientag@o, e os filtros utilizados para estimar os estados. No Capitulo 4] é apresen-
tado o modelo matematico de um helicoptero. O Capitulo [5 aborda as estratégias de controle
empregadas neste trabalho. O Capitulo [0l apresenta os resultados de simulagdes obtidos durante

a execugdo deste projeto. Finalmente, o Capitulo [7] apresenta as conclusdes e contribui¢des.
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2 Sistemas de Coordenadas Referenciais

Uma parte importante no estudo dos sistemas de navegacao € a correta utilizagdo dos sis-
temas de referéncia bem como a transformacgdo de quantidades medidas e calculadas entre os
varios sistemas de referéncia. Este capitulo trata da defini¢do de alguns sistemas de coordenadas
de referéncia e dos métodos para transformacao das coordenadas dos pontos e representacio de

vetores entre eles.

2.1 Propriedades de Sistemas de Coordenadas de Referéncia

Os sistemas de navegagdo envolvem medi¢Oes de varidveis em diversos sistemas de refe-
réncia. Para garantir a adequada comunicac¢do e interoperabilidade entre todos que trabalham

com o sistema, cada sistema referencial e suas propriedades devem ser claramente definidos
[36].

A menos que seja dito o contrdrio, assume-se que todos os sistemas coordenados de refe-
réncia retangulares possuem trés eixos definidos como ortonormais e seguindo a regra da mao

direita.

Devido aos efeitos gravitacionais préoximos a superficie da Terra, é geralmente conveniente
considerar sistemas de coordenadas elipsoidais além dos sistemas de coordenadas retangulares.
Considera-se, portanto, a utilizacdo do gedide da Terra, que é uma superficie hipoteticamente

equipotencial do campo de gravidade terrestre que coincide com o nivel médio do mar.

Em todo o texto, vetores e matrizes serdo escritas em negrito. Quando um vetor for repre-
sentado relativo a um sistema de referéncia especifico, este serd indicado por um sobrescrito.
Por exemplo, ®“ € o vetor ® representado com respeito ao sistema de referéncia a. A matriz
de rotacdo para transformar um vetor representado em um sistema a para um sistema b € escrita
como R? em que

o’ =Rlo¢. (2.1)
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2.2 Definicoes de Sistemas de Coordenadas de Referéncia

Um sistema de coordenadas de referéncia inercial é um sistema de referéncia no qual as
leis de Newton se aplicam. Um sistema inercial é, portanto, ndo acelerado, mas pode estar em
movimento linear uniforme. Sua origem € arbitraria e os eixos coordenados podem apontar
para quaisquer dire¢coes mutuamente perpendiculares. Todos os sensores inerciais produzem

medidas relativas a um referencial inercial, resolvidos ao longo do eixo sensivel do instrumento.

O sistema de coordenadas de referéncia ECEF (Earth-centered, Earth-fixed) tem sua ori-
gem fixada no centro da Terra e utiliza dois sistemas de coordenadas diferentes para descrever
a localizagdo de um ponto: o sistema de coordenadas retangulares ((x,y,z)¢) e o sistema de
coordenadas geodésicas ((¢,A,h)¢, latitude, longitude e altura, respectivamente). O indice e’
se refere ao sistema de coordenadas ECEF. Devido a rotaciao da Terra, o sistema ECEF ndo €

um sistema de referencial inercial.

O sistema de coordenadas de referéncia geografico, ou de navegacao, possui poucos pontos
que o diferem de outros sistemas, sendo um deles o fato de sua origem se mover com o veiculo e
ser a projecdo da origem do sistema de coordenadas do veiculo sobre o elipséide de referéncia.
A posi¢do do veiculo neste sistema é x8 = [0, 0, —h]T, em que a latitude ¢ e a longitude A
definem a posi¢do da origem no elipsoide de referéncia. O outro ponto de distincdo € que
%xg = [0, 0, —h} " ndo representa o vetor velocidade do veiculo, mas € obtido a partir de uma

transformacdo do vetor velocidade do veiculo no sistema de referéncia ECEF.

O sistema de referéncia do corpo é rigidamente acoplado ao veiculo de interesse, geralmente
em um ponto fixo como o centro de gravidade. Escolher o centro de gravidade como sua origem
simplifica a derivacdo das equagdes cinemadticas e € geralmente conveniente para projeto de
sistemas de controle. O eixo u € definido na direcdo avante do veiculo. O eixo w € definido
como apontando para a parte inferior do veiculo e o eixo v completa o sistema coordenado
ortogonal pela regra da mao direita. As direcdes dos eixos definidos ndo sdo Unicas, mas sao
tipicas em aplicacdes de veiculos aéreos e submarinos. O sistema de referéncia do corpo ndo é

um sistema de referéncia inercial.

As Figuras 2.1l(a), 2.1Ib), 2.1(c) e 2.1I(d) exibem os sistemas de coordenadas referenciais
inercial, ECEF, geogrifico e do corpo, respectivamente. Na Figura 2.1(d), p é a velocidade
angular em torno do eixo u (taxa de rolagem), g € a velocidade angular em torno do eixo v (taxa

de arfagem), e r € a velocidade angular em torno do eixo w (taxa de guinada).
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Figura 2.1: Sistemas de Coordenadas Referenciais: (a) inercial, (b) ECEF, (c) geogrdfico e (d)
do corpo [36]].

2.3 Transformacoes entre Sistemas de Referéncia

Esta secdo apresenta as operagdes de transformacgao entre sistemas de coordenadas de refe-

réncia uteis nas aplicagdes de navegacao.

2.3.1 Transformacao: ECEF para Geografico

O vetor v5 = [V, Ve, Dd]T representa os componentes norte, leste e para baixo (NED, north,
east e down, em ingl€s) do vetor velocidade ao longo dos eixos instantaneos do sistema de
referéncia geografico e o vetor [Q), A, h] ‘ contém os componentes do vetor velocidade em co-
ordenadas geodésicas do sistema de referéncia ECEF. A Equacdo (2.2) apresenta a relacio de

transformacao entre os dois vetores:

Uy (Ry +h) 0 0 ¢
vi=1nv, | = 0 (Ry+h)cos(¢0) O A, (2.2)
Vg 0 0 —1 h
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sua relagdo inversa € facilmente obtida por

& R 0 0 Oy

) _ 1

7\, - 0 m 0 Ve ; (23)
h 0 0 —1 Vg

onde Ry (¢) é chamado de raio meridional ou raio da elipse, Ry(¢) é chamado de raio de

curvatura da primeira vertical ou grande normal, dados por:

B a(l—e?)
(1—e?sen2(9))?

Ry(0) = a , (2.5)
@) (1—e?sen?(9))2

, (2.4)

—_

sendo a o raio equatorial e e a excentricidade, cujos valores sdo 6.378.137m e 0,08181919,

respectivamente, segundo o sistema geodésico WGS84.

2.3.2 Transformacao: Sistema do Corpo para Sistema Geografico

Os eixos do sistema de referéncia geografico sdo indicados pelos vetores unitarios I, J e
K que, inicialmente, estdo alinhados a dire¢do do sistema referencial tangente (n, e, d) e a
transformacdo do sistema do corpo para o sistema geografico € obtida através de trés rotagdes.
A Figura exibe o resultado da rotacdo de guinada num angulo Wy radioanos, gerando os
vetores unitdrios I’, J' e K’ = K. A Figura2.2b mostra a rotagio do sistema obtido anteriormente
num angulo 6 radianos sobre o eixo J', gerando I”, J” = J' e K", alinhando o vetor unitdrio I”
com o eixo-u do veiculo. E finalmente, a Figura 2.2k exibe a rotacdo do sistema anterior de um
angulo ¢ radianos alinhando os novos eixos I = 1", J ¢ K" aos eixos u, v e w do veiculo,

respectivamente.

A relagdo entre vetores pode ser definida por uma série de trés rotagdes planares envolvendo

os dngulos de Euler [0]1[0]2[y]3:

(1 0 o ][ 0 —s0 oy sy 0
Vo= 10 o s 01 0 —sy oy 0 |V8
| 0 —s0 < s6 0 6 0 0 1
[ cycO syco —s50
Vb= —sych +cysOsd  cyed +sysOso  cOsd | vE
| sYsd +cysbcd —cysd +sysBcd  cBch

vV = Rvs. (2.6)
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Figura 2.2: Transformacgdo do sistema de coordenada do corpo para o sistema de navegacdo
[36]].

onde ¢ representa ngulo de rolagem, O representa angulo de arfagem e  representa angulo de

guinada, cx = cos(x) e sx = sen(x). A operagdo inversa é

vé = RV

= R)TV". (2.7)

Uma vez que a sequéncia de rotagdes (neste caso, zyx) for especificada, a sequéncia de
rotacdo angular para representar uma dada orientacdo rotacional relativa € tinica, exceto em
pontos de singularidade. Por exemplo, para a sequéncia de rotacdes zyx, a sequéncia rotacional
[x]1[5]2[x]3 resulta na mesma orientag¢do para qualquer ||x|| < 7. Isto demonstra que a sequéncia
de rotagdes zyx é singular nos pontos © = £7%.. Estes sdo os tinicos pontos de singularidade desta
sequéncia de rotacdes. Parametrizacdes livres de singularidade, como quatérnios (ver Apéndice

[A)), oferecem alternativas atraentes.

Quando a matriz Ri € conhecida, os angulos de Euler podem ser determinados, para pro-

positos de controle ou planejamento, pelas seguintes equagdes:

R;[3,1]
0 = —arctan , (2.8)
1= (R,[3,1])?
0 = atan2(R§ 3,2], R‘g 3,3)]), (2.9)
v = atan2(R§[2,1],R}[1,1]) (2.10)

em que atan2(y,x) é uma funcdo tangente inversa do quarto quadrante e os nimeros nos col-

chetes se referem a um elemento especifico da matriz. Por exemplo, A[i, j] = a;; é o elemento
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na i-ésima linha e j-ésima coluna da matriz A.

Maiores detalhes sobre estes e outros sistemas de referéncia bem como as transformagdes

entre eles podem ser encontrados em [36].
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3  Sistema de Navegagdo

Este capitulo apresenta as ferramentas necessérias para resolver o problema de localizacdo
e atitude de um helicéptero ndo tripulado. Serdo utilizados um sistema de navegacao inercial
(INS) e um sistema de referéncia de atitude e orientacdo (AHRS). Em aplicacdes AHRS/GPS
altamente acoplados, o modelo de estado do sistema € linear, contudo, o modelo de medicao
contém componentes que sdo nao-lineares por natureza. Portanto € necessario o projeto de
um filtro EKF (sigla em inglés para Filtro de Kalman Estendido) em tempo real, abordando os
componentes ndo-lineares de acordo com a teoria de expanséo de Taylor [37]. Assumindo que
incertezas paramétricas possam estar presentes, casos em que o modelo utilizado para repre-
sentar o sistema nao € exato o suficiente, serdo considerados projetos de dois filtros robustos

distintos, propostos por [34] e [35]], para lidar com este problema.

A Figura 3.1] exibe um diagrama de blocos ilustrando o sistema de navegacdo que serd

descrito neste Capitulo.

Sistema de Navegacao

GPS: g, Posigio: p.,.,
. :

Acelerdmetro: a Velocidade: Uy,
A .

-

Giroscopio: a . . 2 a
Orient :
Orientagio @, 0,y

Magnetémetro: b

Figura 3.1: Diagrama de blocos de um sistema de navegacdo [36)].
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3.1 Sistema de Referéncia de Atitude e Orientacao

Um sistema de referéncia de atitude e orientacdo é uma combinacio de instrumentos ca-
paz de manter uma estimativa precisa dos angulos de rolagem ¢, arfagem 6 e guinada y do
veiculo enquanto o mesmo manobra [36]. As medidas dos acelerometros e magnetometros no
sistema de coordenadas do corpo sdo transformadas para o sistema de navegacdo para predizer
os vetores de aceleracdo gravitacional e campo magnético terrestre. Um filtro de Kalman utiliza
medicdes residuais para estimar o erro de atitude e os fatores de calibracdo do sensor. Como
o acelerémetro no sistema de coordenadas de referéncia do corpo mede especificamente a ace-
lereracao cinemdtica menos a aceleragdo gravitacional, o projeto serd feito de modo a detectar
quando o veiculo estiver acelerando e ponderar ou ignorar as medi¢des do acelerdmetro durante

esse periodo.

3.1.1 Modelo em Espaco de Estado

Nesta secdo, quatérnios sdo utilizados para obter uma representacao de atitude de um corpo
rigido livre de singularidades. Utilizando as equagdes contidas no Apéndice [Al a derivada do

quatérnio pode ser escrita matricialmente como

0
(0]

1

qg=79®

3 E(q)o, (3.1

sendo

Y

T T
Q<m>=[° © ],a«z):[ I

0 —[0~] B3390 +[q”]

® o vetor velocidade angular no sistema de coordenadas fixo do corpo, [®*] e [¢*] as matrizes

representativas do produto vetorial

0 —-& &
@@X — 53 O —(9@1 (32)
—-& & 0

e 33 a matriz identidade no R3*3. As velocidades angulares real ® e estimada @ sdo modela-

das da seguinte forma [38]]

©=0,—b;—M,, (3.3)
® = W, — by, (3.4)
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sendo @, a velocidade angular medida do giroscopio, by 0 bias do giroscépio € M, o ruido
branco gaussiano do giroscopio. Utilizando o processo de Gauss-Markov escalar para escrever

o bias b, tem-se

, 1
by = —_bg+ My, (3.5)

S

=0, (3.6)

sendo 1, o ruido branco do bias do giroscopio e T o tempo de correlagdo desse processo.

Substituindo (3.3) em (B.1)), obtém-se
q=5E(q)(@g—bg) —
3.7

==

A equacdo (3.7)) ndo garante a norma unitdria do quatérnio. Entdo serd usada a equacgio

sin([|wl})

alt) = (cos<||w|>1+ WW) alte ). (3:8)

na discretizac@o de (3.7) e em seguida, normaliza-se o quatérnio para manter a norma unitaria.
O desenvolvimento desta equacio se encontra no apéndice A. Combinando as equacdes (3.7) e

(3.3), e definindo o estado como x| = [¢” bg]T e R™1 obtém-se
x; = Fx;+ Gy, (3.9)

sendo

| O3x4 Bx3
o
—5E 0
G = 32(q) O4x3 ] en, = [ N, ] ‘ (3.10)
033 B3 Mg
A equacgdo de medida é dada por
z1 =h;(x)) + vy, (3.11)

T y]T € R**!1, v; processo gaussiano de média zero, a € R3*! a medida

sendo h;(x;) = [a
da aceleracdo no eixo do corpo do veiculo e Yy o angulo de proa magnético gerado pelos mag-

netdmetros. O angulo de proa magnético € obtido através dos magnetometros em 3 eixos,
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m = [m, my m;]", utilizando o seguinte algoritmo

%—tan_l("mi;) se my >0
v = n+%—tan’1(%) se ny < 0

T senmy=0emy <0

2
0 semy=0emy>0

A medida da aceleragdo € dada por

2¢(9193 — 9092)
a=Rj(q)g = 2g(q293 +q0q1) ; (3.12)
8(q5—ai — 43 +a3)
sendo g =[0 0 g|” e g = —9.81m/s>. O angulo de proa é dado por

1 2(q192+49093)

1

Y =tan ( 5.5 a2 3 ) (3.13)
do+491— 95— 43

Linearizando (3.11)) em torno de x, tem-se

dz(t)

z; = H{x; +vy,com H| = X
k

(3.14)

3.2 Sistema de Navegacao Inercial

Sabe-se que receptores GPS podem fornecer informacdes de posicdo e velocidade de plata-
formas moveis com precisdo em tarefas de agrimensura (processos de medicao e representacao
do terreno). Porém, navegacao usando apenas GPS ndo € uma boa solucao. O problema € que
os sinais do GPS estdo sujeitos a interferéncia, podem facilmente ser obstruidos, suas medidas
sdo transmitidas em baixas frequéncias e sua precisdo cai muito com a perda de satélites. As-
sim, € interessante integrar o sistema de navegacdo GPS com um outro tipo de navegacgao para

melhorar sua autonomia. Desse ponto de vista o INS € o ideal.

O INS ¢ baseado em medicdes de aceleracdes lineares e velocidades angulares obtidas
através de sensores, acelerdmetros e giroscopios, que estdo em um veiculo cujos sinais ndo sao
sensiveis a interferéncias ou obstrugdes e permitem uma alta taxa de amostragem. A posicao
usando o INS € obtida através de uma dupla integracdo das aceleracdes e os angulos de rotagcao

do corpo através de uma simples integracdo das velocidades angulares. Porém, sua desvantagem
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estd no crescimento do erro do INS decorrente da integracdo numérica. Isso acontece devido a

falta de compensacgdo do erros dos sensores, giroscopios e acelerometros.

Assim, combinando GPS e INS, o INS fornece um posicionamento tridimensional de alta
precisdo enquanto o GPS, quando estiver disponivel, mantém os erros de navegacdo em uma

certa faixa, ja que os erros de medidas do GPS ndo sdo fun¢do do tempo.

3.2.1 Modelo em Espaco de Estado

Conforme mostrado na Secdo [2.3.1] se as velocidades no sistema de coordenadas geogra-
fico, VyED = [Un, Ve, Dd]T, sdo conhecidas e as posicdes geodésicas no sistema de coordenadas
LLA (latitude, longitude e altitude), p = [0, A, 4], sdo desejadas, entdo o vetor de variagio

geodésica LLA € relacionado com a velocidade NED através da Equacédo (2.3), repetida a se-

guir:
) Rorh 0 0 v,
) _ 1
M= w0 || e |
h 0 0 —1 Vy

sendo Ry € Ry definidos pelas Equagdes e (2.3)), respectivamente.

A equacdo da aceleracdao NED ¢é

an
apea= | a, | =R}(q)"a (3.15)

aq
sendo a as medidas dos acelerdmetros no sistema de coordenadas do corpo rigido e Ri(q) a

matriz de cossenos diretores em termo do quatérnio g entre o sistema de coordenadas geografico

g e do corpo rigido b.

A aceleracdo do corpo rigido a e a estimada a sdo modeladas da seguinte forma

a = a,—b,—n, (3.16)
a = a,—b,, (3.17)
sendo a, a aceleragdo medida do acelerometro, b, o bias do acelerometro e M, o ruido branco

gaussiano.
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Utilizando o processo de Gauss-Markov para escrever o bias b,, tem-se

b, = —%ba—i—nba, (3.18)

by =0, (3.19)

sendo M, o ruido branco do bias do acelerdmetro e T o tempo de correlacdo desse processo.

A equacdo da variacdo da velocidade no sistema geografico como mostrado em [39]] é

~_v2sen(9) FRRVRY

Vy, an 0 (Ry+h)cos(¢) ' Ru+h
. . . VU sen (¢) VeV,
Ve | = | ae 01+ | ®ermeose) T weam | (520
. v2 v,
Va ad 8 " Ry+h~ Ry+h

sendo g = —9.81 m/s? a aceleracdo da gravidade.

Substitiuindo (3.161) em (B.13) e em seguida em (3.20Q), tem-se

. 1)3 sen () 0,

Un 0 ~ Ry-Fh)cos@) T Rarth

Ve = Ri(CI)T [aa—bs—M,]—| 0 | + (;;Ths)e:o%) + (I;);idh) ’ (32D
. v? V2

Vg 8 T Ry+th  Ry+h

Define-se o estado do sistema dindmico como x; = [p” \)](,ED bZ]T e R n, =

7 nZG]T € R%*! como o ruido branco gaussiano e a equaco de medida observavel do GPS

como zp = hy(x2) +v2 € R®*! sendo hy(x) = [p! v%;p]T e v2 0 processo gaussiano de

média zero. Linearizando (2.3), (3.21) e (3.18) em torno de x,, tem-se a dinAmica linearizada

X2 = Xy +Gony, (322)

) = Hyx) +v2,
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sendo
Fin Fi2 033
P = i By —Ri(g)" |,
| 033 033 —1h33
[ I
O( ) 0 (Ry+h)*
F — Ve sen (¢ N Ve
8 Rt (eos@F O Ruth)ieos®) |’
0 0 0
[ Ry +h)~"! 0 0
F, = 0 ((Ry+h)cos(0))™h 0 |,
i 0 0 —1
[ 02 vi(sen () visen(0) v,y
Ry+h (RN+h)( s(q)z))2 (Ry+h)2cos(0)  (Ry+h)?
2 . V, Oy, + V.V, (sen(0)) 0 — V. Uy sen (¢) Ve Vy e
2L = Ryth " Ry+h)(cos(9))2 (RN+@ cos(0) (Ry+h)?
0 0 ~ + 0,
L Ry+12 T R+
I vy _~__Vesen(9) vy
Ry +h (Ry+h) cos(q) ) Ry +h
F _ V. sen () vy, sen (0) + Ve
2 = (Ry+h)cos(0) (Ry+h)cos(0) RN+h Rv+h |
Y o 0
L v+h Rn+h
03x3  03x3
Gy = —R{(q)T 033 |, H2:[I6><6 Opx3 }
03x3  Bx3

3.3 Estimativa Robusta BDU

Além dos ruidos de estado e de medida provenientes de sistemas dinamicos, hd também
casos em que o modelo utilizado para representar o sistema nio é exato o suficiente. Estas
incertezas violam a premissa central da formulacdo do filtro de Kalman a qual assume que os
parimetros fundamentais do modelo {F,G,H} sdo exatos. Quando esta suposi¢do é violada, o

desempenho do filtro pode deteriorar apreciavelmente.

Uma maneira de modelar essas incertezas é considerar os parametros {F,G} como valores
nominais e assumir que os valores reais variam em um certo conjunto cujos valores centrais sao

formados pelos parametros nominais. Assim, conforme mostrado em [34], considere o sistema
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de incertezas da forma

X1 = (F;+0F)x;+ (Gi+38G;)w;, >0, (3.23)
z; = Hix; +v;, (3.24)

em que {Xo,W;, V;} sdo varidveis aleatérias de média zero com variancias

T
X0 X0 Ilp, O 0
El|w||w ]| |=]0 08 o (3.25)
Vi Vj 0 0 R,'S,'j
satisfazendo
I[lh>0, R, >0, Q;,>0. (3.26)

Aqui, §;; € a fungdo delta de Kronecker que € igual a unidade quando i = j e zero, caso

contrdrio. As pertubagdes em {F;,G;} sdo modeladas como
[0F; 8Gi| = MiA[Ef; E,;l, (3.27)

para matrizes conhecidas {M;,Ey;, E,;} ¢ para uma contragao arbitraria A;, || A; | < 1. Observe
que, de maneira geral, permite-se que as quantidades {M;,Ey;, Eg;} variem com o tempo. Para
o caso onde haja incertezas somente em F;, toma-se Eg ; = 0. Da mesma maneira, para incertezas
somente em G;, toma-se Ey; = 0. Finalmente, para o caso de modelos exatos, toma-se M; = 0,

EfJ‘ =0e Eg’,’ =0.

O modelo permite ao projetista restringir as fontes de distor¢do selecionando as en-

tradas {Ey; E,;} apropriadamente [34].

Este filtro robusto procura minimizar o erro de estimativa para o pior caso possivel criado
pela faixa de incertezas 8 F; € 8 G;. As estimativas {X;, 1;;X;41)i+1}, nO algoritmo que segue,
podem ser obtidas por iteracdes recursivas entre os passos 2 e 3 mostrados abaixo. Para o
caso quando 7:,- =0, os passos 2 e 3 sao reduzidos para o tempo padrao e para as equacodes de
atualizacdo de medida do filtro de Kalman nominal. O algoritmo do filtro robusto, denominado

BDU (Bounded Data Uncertainties) é dado abaixo:

Modelo de Incertezas:
Eqgs. 3.23)-(3.27). ITy > 0, R; > 0, Q; > 0 sdo matrizes de ponderagoes.

Condicdes Iniciais:

o Tp—1
Xojo = FojoHy Ry 20
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Pyg = (T, '+ HIRy 'Ho) ™"

Passo 1:

Se Hi1M; = 0, entdo configure 71,- = 0 (filtro ndo robusto). Caso contrario, selecione

o > 0 e configure:

hi=(1 +0i) - HMiTHiilRi_Jr]IHiHM"” :

Passo 2:
Substitua {Q;, R;, Py;, Gi, F;} por:

07! = 0+ MNEL 1+ ME; PyET ] ' Ey;
Riy1 =Ri— A "HyyoMMTHE
Py =Py — PyEf N T+ EpiPyEf ) Ep iPy,
Gi=G;— XiF}pi\iEjT',iEgvi
F= (E—iiGiQiEgT,iEf,i)(l—ii AiliEﬁiEfyi)

Passo 3:
Atualize {%;;, P;;} como segue:

Xiv1)i = FiXy);
Ri1)iv1 = Ki1li + Py HE (R e
Xiv1)i+1 = Xip1)i T Lip1it1 Hip 1 R @it
eir1 = Zit1 — Hin1Xip )i

6 T | AAAT
Piyyi = FiByiF; +Gi0iG;

_ T p-1

Pivvjivr = Pr)i — Pn)iHi R, o Hi1 Py

5 T
Reiv1 =Riv1+Hip1 Py iHiy

3.4 Estimativa Otima Robusta

(3.28)

Outra estimativa robusta proposta por [35] foi considerada. Uma vantagem desta aborda-

gem em relacdo aquela proposta por [34] é a forma como as estimativas recursivas robustas,

com as respectivas equagdes recursivas de Riccati, foram expressas na forma de blocos matri-

ciais, possuindo estrutura simples e simétrica. A outra vantagem € que € mais facil ajustar este
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filtro, basta considerarmos valores do parametro U tendendo ao infinito para obtermos o 6timo

robusto.

Considere o seguinte sistema dinamico singular sujeito a incertezas paramétricas:

(Eiy1 +0Eip1)xis1 = (Fi+0F)xi+V;,
Zit1 = (Hip1+0Hi11)xip1+ (Ji+8J)xi+V;,i >0 (3.29)

sendo x; € R" a varidvel que descreve o comportamento interno do sistema; z; € R? o sinal

observado, V; o erro de ajuste do modelo definido como:

Wi
Vitl

As matrizes E; 1, F;, Gy, Gyiy1, Hiy1, Ji, Kyj € K, ;11 sdo assumidas conhecidas, de

(Gu,i+0Gyi)wi+ (Gyit1 +0Gy 1) viti
(Ky,i +0 Ky i)wi + (Kyiy1 + 0K, ir1)vig1

=
Il

(3.30)

dimensdes apropriadas, quadradas ou retangulares; 8E; 1, 0F;, 6Gy,;, 8G, 1, 0Hiy1, 8J;,

0K, ;e dK,; | sdo perturba¢des nos pardmetros do sistema nominal, variantes no tempo.
b )

As incertezas paramétricas de (3.29) sdo modeladas por

o M ; O Al O
L0 My |0 oA

e Nk, := [NKW’,- NKv,i+1:|'

SF 8G; SEi

(3.31)
0J; OK; OH;i

Nr, Ng, NEi—H
Ny, Nk, NHi+l 7

sendo que Ng, := [Ng, , Ng

v,i+1]

O problema de ajuste 6timo para estimativas filtradas do sistema ([3.29) é definido da se-
guinte maneira. Assuma que no passo i tem-se a estimativa a priori para o estado x; e denote
a estimativa inicial por £;;. Além disso, suponha que hd uma matriz de ponderacdo definida
positiva P; para o erro de estimativa (x; — i ;). Para atualizar a estimativa de Riji para X 1)1,

o seguinte funcional associado a (3.29) é proposto

A T I _1 i A
Xi — Xy P 0 0 Xi — Xj)i
Ji= Vi 0 % \% +
Xit+1 0 0 Xit1
i i T
. i . I xi — K
—Fi&y; —O Fify); F G —Ei 0F, 0G; —OE;j
- + )+ + v;
Zitl —0Ji%y); Ji Ki Hi dJ; OK; OH
- - Xit1
xZ 1] |e (3.32)
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com
a
Vi = ,Gi =[Gy, Gyit1], Ki = [Kyi Kyiv1],
| Vi+l
[0 S _ e e ]
R; = . e Ei=u ! (3.33)
L Si Rin 021 622

O problema de filtragem robusta € encontrar £; ;.1 que minimize _#;, considerando o pior
caso das perturbagdes, ou seja,
min max _7; (3.34)

XisXiy1 §;

sendo 5,‘ = {SEi_H, SFI, 5Gi, 5H,'.|_1, 5],‘, SK,'}.

O resultado apresentado no Teorema [3.4.1] cuja prova pode ser verificada em [35]], for-
nece expressoes para as estimativas robustas 6timas na forma filtrada com a respectiva equagao

recursiva de Riccati.
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Teorema 3.4.1 Considere o sistema dindmico singular (3.29) e o problema de otimizagcdo

(3.34), sendo as incertezas paramétricas dadas por (3.31)). Suponha que

F G Ein

Ji K; H;

T T T T l i i+1
[Ei-l—lHH—lNE,»H Ng..| e Ne Neo Ne (3.35)

i i i+1

_Nfi Nk; Nu;,

tenham posto linha pleno para todo i. Assim, tem-se que as estimativas robustas filtradas

Xiy1)i41 € sua correspondente equagdo recursiva de Riccati sdo dadas por

0] (-2 0 o 1.0 0o o] [ o0 o]
0 O —% o0 0 I 0 0 0 0
0 0 0 -AI 0 0 I o0 0 0
[Rictjiv1 Pt ] = | 0 I 0 0 0 0 0 I X, 0|, 336
0 0 I 0 0 0 0 o Zis1 0
0 0 0 I 0 0 0 . 0 0
ry Lo o o 1 4 0 | [ 0 I]
sendo que
P, 00 —_—
2 = | 0 &' o |, g=|" " "
0 0 Ji Ki Hiy
r i
Ay = | NVE Moo NEw | g _[ 0 Xi=10 1. 337
| Nj; Nk, —Nm,, Zitl

Além disso, tem-se que

_ 1| 811 012 My; O ..
sendo = = |\ eM; .= ’ para W; > 0 fixado. O otimo robusto
021 02 0 M,

serd obtido para |\ — oo.

O pardmetro \; deve satisfazer a seguinte desigualdade A; > |M! Z~'M;|| e minimizar uma

fungdo G(A).
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4  Modelo Dindmico do Helicoptero

Este capitulo apresenta o modelo em espaco de estado para o helicéptero utilizado no desen-
volvimento das leis de controle deste trabalho. Primeiro serdo descritas as equacdes dindmicas
do helicéptero e depois serd apresentado um modelo linearizado para o helicéptero no modo
hover|18]].

4.1 Visao Geral

Uma aeronave pode ser considerada como um corpo rigido de seis graus de liberdade,
sendo trés graus de liberdade rotacionais em torno dos €ixos x, y € z e trés graus de liberdade
translacionais ao longo dos mesmos eixos. O modelo em questdo consiste de um total de quatro
entradas de controle e doze varidveis de estado. As entradas e os estados deste modelo sdo:

(entradas)

* u;,: comando ciclico lateral;
* uUjn: comando ciclico longitudinal;
* u.,: comando coletivo do rotor principal;

* Upeq: comando coletivo da cauda (guinada).

(estados)

u: velocidade longitudinal ao longo do eixo x;

v: velocidade lateral ao longo do eixo y;

w: velocidade vertical de subida/descida ao longo do eixo z;

p: velocidade angular em torno do eixo x;
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* g: velocidade angular em torno do eixo y;

* r: velocidade angular em torno do eixo z;

* ¢: angulo de rolagem, rotagdo em torno do eixo x;
* 0: angulo de arfagem, rotag¢do em torno do eixo y;
* y: angulo de guinada, rotagdo em torno do eixo z;
* x: eixo x, apontando para o Norte verdadeiro;

* y: eixo y, apontando para o Leste;

* 7: eixo z, apontando para baixo.

Adicionalmente, introduz-se o vetor de distirbios causados pelo vento w = [u,, vy, wW]T

Os comandos ciclicos lateral e longitudinal sdo assim chamados pois mudam o passo das
pés do rotor ciclicamente. O resultado € a inclinacdo do disco do rotor em uma determinada
direcdo, fazendo com que o helicéptero se mova nessa dire¢do. Se houver comando empurrando
o ciclico longitudinal para a frente, o disco de rotor inclina para a frente e o rotor produz um
impulso para a frente. Se houver comando empurrando o ciclico para a direita, o disco do rotor
inclina para a direita, produzindo impulso nesse sentido, fazendo com que o helicéptero paire
lateralmente. O comando coletivo do rotor principal muda o angulo de arfagem de todas as
pas do mesmo coletivamente (ou seja, todos a0 mesmo tempo) e independente de sua posi¢ao.
Portanto, se uma entrada colectiva é gerada, todas as laminas mudam de forma igual e o resul-
tado € o helicoptero aumentando ou diminuindo em altitude. A funcdo do comando coletivo de
cauda € controlar a direcdo para a qual o nariz da aeronave aponta. A aplicacdo do comando em
uma dada dire¢cdo muda o passo das pas do rotor de cauda, aumentando ou reduzindo o empuxo
produzido pelo rotor da cauda e fazendo com que o nariz guine na dire¢do desejada. O comando
de cauda muda mecanicamente a arfagem do rotor de cauda, alterando a quantidade de empuxo

produzido.

A relacdo entrada/saida serd descrita em um modelo de espaco de estado linearizado:
X = Ax + Bu, (4.1)

com os estados x e as entradas de controle u descritos acima.
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4.2 Forcas, Momentos e Equacoes Cinematicas

Para obter um modelo de uma aeronave, as equacdes de movimento necessitam ser desen-
volvidas a partir de equagdes de forca e momento que, juntamente com as equagdes cinéticas,
resultam no modelo de espaco de estado. A Figural4.1|exibe um diagrama de blocos ilustrando

a complexidade do modelo matemaético de um helicéptero.

o
%

“ Sistema de
™ ] controle de voo
Rotor principal = r
4_/  f
J/% L Velocidades inerciais .
— TP trasnlacionais v
™ N N lig (u, v, w) .A+
Rotor de cauda LA H Movimernto
M A atmosférico
L AN Componentes
gravitacionais
R < A
Fuselagem Angulos de
N Euler 9,0,y Movimento
L/ I\ g ﬁ atmosférico
Ly > » IM Velocidades inerciais v+
< —Lb rotacionais >
Empenagem > (P, a1
[ e N
L g 2 5 <

Planta de poténcia/
transmissao

-
-

Figura 4.1: Modelo do helicoptero em diagrama de blocos.

O modelo do helicéptero pode ser descrito como um modelo genérico de um corpo rigido
de 6 graus de liberdade com forcas externas e momentos originados dos rotores principal e

cauda, empenagem e fuselagem, conforme descrito pelas seguintes equagdes:

u=vr—wq—gsend +X/m

V=wp—ur+gcosdsend +Y /m

W =uq—vp+gcosbcosd +Z/m

p=qr(ly —Iz)/La+ L/

=rp(l; — Ixx)/lyy+M/Iyy

pq(Lee —Lyy) [L: +N/I;

¥(0.0.¥)(p g 1)

R($,0,y)u v w) 4.2)

@ 6 y)T
® y 2"
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sendo Iy, Iyy, I, sdo momentos de inércia (o produto de inércia para este caso € desprezado),
Y(0,0,y) descreve uma transformagio na velocidade angular e R(¢,0,y) € SO(3) é uma
matriz de transformacdo da velocidade linear. X,Y,Z, L, M, N sdo for¢cas e momentos induzidos
pelo rotor principal, fuselagem, rotor de cauda, asa vertical e asa horizontal, sendo exibidos a

seguir:

X = Xnr +Xus

Y = Your + Ypus + Yir + Yo

Z = Zonr+Zpus + Zny

L= Lyr+Ley+Lyy

M = My + My,

N=—Qc+Nys+Ny (4.3)

O conjunto de forgas e momentos atuando no helicoptero sdo organizados por componente: (),
para rotor principal; (), para rotor de cauda; () s, para fuselagem; (), para asa vertical e (),

para asa horizontal. As equacdes para cada componente estdao disponiveis em [9].

As equacdes dinamicas genéricas de 6 graus de liberdade sdao também complementadas
com as equagdes da dindmica flapping do rotor principal lateral e logintudinal, as quais sdao
aproximadas como estado permanente para o propoésito de derivagcdo da lei de controle
0b1v—vg
an Vtip

. +aa1u—uw da; ® — W
ar = —Typ
fq all Vtip auz Vtip

by =—Tpp+ + KjatUiar 4.4)

+Klonulon (45)

da; _ _9b
u - dw
algébrica nao-linear das forcas induzidas do rotor principal e dos momentos nas equagdes de 6

sendo = 2Ky (4/3uco1 —Mo). A aproximagio do flapping torna-se parte da equagio
graus de liberdade. Segundo [21], tal aproximacdo resulta de inimeros modos ressonantes nas
dindmicas de rolagem e arfagem. Simulacdes mostram que oscilagdes excessivas podem surgir

quando os parametros do modelo s@o pouco precisos.

4.3 Modelo Yamaha R-MAX Adaptado

Para simular os filtros e o sistema de controle, serd utilizada uma modificagdo do modelo
linearizado do helicéptero Yamaha R-MAX em modo de voo pairado proposto em [2]. Dois
modelos linearizados foram obtidos, em modo de voo de cruzeiro e em modo pairado, utilizando

CIFER®, um aplicativo baseado em um método de identificacio de sistemas no dominio da
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frequéncia [40] que, simplificadamente, extrai a descricdo matemética do veiculo a partir de
dados de teste. A Figura exibe a aeronave em questdo e a Figura [4.3] exibe um diagrama
de blocos ilustrando as etapas do sistema CIFER®. Experimentos com os modelos linearizados
foram utlizados em [18] e [41]].

Figura 4.2: Yamaha R-MAX.

Dados de
Entrada
Método de Identificacao Parametros do
de Sistemas no dominio > Sistema
Dados de f da Frequéncia Linearizado
Saida

Figura 4.3: Diagrama de blocos ilustrando as etapas do aplicativo CIFER.

A Tabela[d.T] exibe as principais caracteristicas fisicas da aeronave.

Tabela 4.1: Caracteristicas fisicas do Yamaha R-MAX.

Parametro Descricao Unidade | Valor
R Raio do rotor m 1,555
M Massa kg 74
Ly Inércia de rolagem | kg-m?® 3,246
Ly Inércia de arfagem | kg- m?> | 11,229
Q Velocidade do rotor | rad/s 90
Iy Inércia da pa kg-m* | 1,420

A fim de se aplicar um controlador .7 nao-linear, adiciona-se ao modelo dinamico linear
duas matrizes de rotacao, deixando-o dependente dos estados ¢, 6 e y. Desta forma, o modelo
adotado possui 20 estados, 6 graus de liberdade e dindmica acoplada dos rotores principal e

cauda, empenagem e fuselagem. Tomando p = {¢, 6 y}, o modelo é dado por:
x=A(p)x+B;w+Bou, (4.6)

onde x € o vetor de estado, u € a entrada de controle e w representa o disttirbio do vento.
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A Tabela apresenta os elementos do vetor de estado x, do vetor de entradas u e uma

breve descri¢ido sobre 0os mesmos.

Tabela 4.2: Elementos dos Vetores de Estado e de Entradas.

Elemento Descricao
uB, VB, wh Velocidades lineares do helicéptero no sistema de referéncia do corpo.
p, ¢, r Velocidades angulares do helicéptero.
o, 0, vy Angulos de rolagem, arfagem e guinada, respectivamente.
KB, VB P Posi¢do do helicoptero no sistema de referéncia do corpo.
r'fb Realimenta¢do da taxa de guinada.
Bie,  Pis Arfagem ciclica lateral e longitudinal das pds principais.
kic, kg Arfagem ciclica lateral e longitudinal das pas estabilizadoras.
Bo, Bo Angulo entre a referéncia e as pas principais, quando em vdo, e sua variago.
v Fluxo de ar.
Ulat Comando lateral.
Ujon Comando longitudinal.
Ueol Comando coletivo.
Uped Comando do pedal (guinada).

As matrizes A(p) e B, possuem as seguintes estruturas:

Al A3 A7 033 Ag 030 Az
Ay Ay 033 0343 Ag 0350 0343
033 ¥ 03:3 0343 0343 0352 0343
A(P) = | RY 033 03,3 033 03,3 030 03,3 4.7)
03,3 As 03:3 033 Ajp Ar 0343
03 Ag 0253 0253 0253 Apn 0243
10353 033 033 03x3 033 0352 Ayg |
T
B = —|A] AT W7 of, AT A7 of, (48)
T
B, = [BZTI 0], BJ (4.9)
As matrizes A; e By, sdo definidas como segue:
X, X, Xy L, L, L,
Al: Y. ¥, Y|, AZ: M, M, M,|,
Z, Z, Z, N, N, N,
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0 —Wo (X, —Wp) 0 0 L,
Az = Wo 0 Y,—Uy) |, As=1]0 0 M|,
(Z,—Vo) (Up+Zy,) Z N, N, N,
0 0 —K,
010
ASZ 0 1 O 3 A6: 9
1 00
1 0 0
0 —gsen® 0 0 Xg. O
A7 = |gsend cosO 0 0], Ag=1|0 0 Yp,|-
0 gcoshpcosO O 0 O 0
0 0 LB]X Krfb O 0
1 ch
Ag=1| 0 Mg O |, Ap=|0 y el
f
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0 - 0
Ap=1| " L, |» An=] ® 1],
O Tfls _T_v
0 0 0
A= 0 0 0 ;
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-5 —Q —6R
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5 Sistema de Controle

Este capitulo apresenta a estratégia de controle considerada para definir a posicao e a atitude
do R-MAX, que é baseada numa combinacdo em cascata de trés metodologias de controle.
Para a malha interna, utiliza-se uma lei de controle para estabilizar os p6los localizados no lado
direito do plano, em que serdo testados um regulador quadratico linear (LQR, linear quadratic
regulator em inglé€s) e um controlador J#, ndo-linear. Para a malha intermedidria, utiliza-se
um controlador baseado em linearizagdo por realimentacdo (FLC, em inglés) para desacoplar os
pares de entrada/saida e, finalmente, para malha externa utiliza-se um controlador proporcional-

derivativo - PD para permitir o rastreamento de trajetdria.

A Figura 5.] exibe o diagrama de blocos ilustrando a estrutura de simulagdo, em que a
sigla E.R. significa Estimador Robusto. O bloco do estimador fornece a estimativa das varidveis
de controle definidas na expressdo (3.1, enquanto o bloco intitulado Controlador representa o

controlador que estabiliza a aeronave.

j sref
Sistema Desacoplado Sisterna Estavel

‘ .
'_/3)—- [H(F - GK )Gl ™ —Vf-r-:f L+ e ol R max >y

ER

[H(F - GK\cr)G] : -

Figura 5.1: Diagrama de blocos do sistema.

A saida do estimador foi empregada como entrada para a etapa de controle. Para isso,
utilizou-se um modelo reduzido, obtido a partir das Equagdes @.7) e (4.9)), eliminando-se as
estimativas dos estados associados aos pélos menos dominantes do sistema. Tal modelo contém

apenas posi¢do, atitude, velocidades lineares e angulares e a taxa de realimentacdo da guinada
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(18]

k= [ £ Y B B VB WE (5.1)

O 6 v p g r rpl”

Desta forma, o modelo para o projeto de controle do helicoptero € dado por:

%c = AR+ Boue, (5.2)
Y= CcXc (5.3)

com

U =u= [ Star Ston Scol  Bped ]T’

ve=y=[ b By ]

A seguir serdao abordadas cada etapa do sistema de controle.

5.1 Malha Interna

O vetor Kj;; € o ganho do controlador da malha interna, se referindo a lei de controle LQR

ou a lei de controle J%,, ambas sendo abordadas nas subsec¢des a seguir.

5.1.1 Regulador Quadratico Linear

O LQR pertence a teoria de controle 6timo, campo que tem como objetivo a otimizacao
(geralmente minimizacdo) da energia de um sistema ou de uma funcdo energia, quando o sis-
tema parte de um estado inicial x(79) para um estado final x(;). Em particular, considere um
sistema dindmico descrito pela Equagdo (3.2), e suponha que o sistema precise alcangar um
estado desejado x? = 0 enquanto o seguinte funcional de custo é minimizado:

oo

J= [ &I'Q%.+ulRu,)d: (5.4)

To

A metodologia LQR determina uma matriz de ganho fixo Ky gr tal que a lei de controle de
realimentacao de estado

u. = —R'BTP&, (5.5)

minimize o funcional de custo enquanto o sistema alcance o estado desejado x“. Na pratica, um
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dos efeitos de aplicar a metodologia LOR é que os pdlos do sistema mudam daqueles dados pela
matrix A, para aqueles dados por A. — B.Kjgr. Desde que o sistema de controle seja estavel
sob a realimentacdo de estados via LOR, pode-se utilizar outra metodologia de controle para

guiar o sistema para qualquer saida admissivel.

5.1.2 Controlador /72, nao-linear

A lei de controle nio-linear apresentada a seguir é baseada em Desigualdades Matriciais
Lineares (DMLs). Trata-se de uma lei de controle por realimentac¢do de estado u = F(p )x que
estabiliza o sistema em malha fechada garantindo que um ganho % entre o distirbio e a saida

seja limitado por um nivel de atenuagdo y > 0.

Ganho %, para sistemas nao-lineares variantes no tempo

Considere um sistema ndo-linear variante no tempo com entrada de distirbio afim w € RP

e saida controlada 7 € R4

X= f(xvt) +g(x7t)w7
z="h(x,t)+k(x,t)w,

(5.6)

sendo f(0,7) =0 e h(0,t) =0 para todo ¢ € [0,T], e x € R" o estado. Assume-se que f(x,?),
g(x,1), h(x,t) e k(x,t) sdo fungdes continuamente diferencidveis em relacdo a x e continuas em

t. O sistema (5.6) possui ganho %5 < v no intervalo [0, 7] se

T T
| P < [ wie) P, 57
0 0

para todo T > 0 e todo w € %4(0,T) com o sistema iniciando em x(0) = 0. Para sistemas
lineares invariantes no tempo, a condi¢do de ganho %, <y corresponde a condi¢do da norma
H% da fungdo de transferéncia entre a entrada de distirbio e a saida controlada ser limitada por

Y, ou seja, || T (s) |l < Y-

Sintese do controle 7, para sistemas LPV por realimentacio do estado

O problema consiste no controle por realimentacdo de estado dependente de parametro para

estabilizar o sistema em malha fechada e fazer a norma .%> menor que um nivel de desempenho
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especificado y. Considere o problema de sintese do controle por realimentagao do estado
— A (0)x+Bi(p (1))w+ Ba(p ()
=Ci(p(r)x (5.8)
Ca(p(

sendo x € R" o estado, u € N a entrada de controle, w € R” o distdrbio de entrada, z; € RB e

1))x+u

73 € R% as saidas controladas, A(-), Bi(+), B2(+), Ci(+) e C2(+) matrizes continuas de dimensdes

apropriadas e p(t) € Fp definido por
Ff={pe® (R"R"):p(t)€P, |Ipill <vi,i=1,....m},

sendo P C R” um conjunto compacto e vV = [V; ---V,,]T com v; > 0.

Definicao 5.1.1 [42]] O problema de realimentacdo de estado dependente de parametro, para
o sistema LPV ([5.8), é resolvido se existir uma fun¢do Z € C'(R*,S™") e uma F € CO(R* x
R, R tais que para todo p(t) € Pe ||pil| <vi,i=1,2,...,5, Z(p) >0e

AL(p.0)Z(p) +Z(P)AF(p.p) + X1y (VidZ ) +CT(p.9)C(p.p) Z(p)B1(p)

<0,
Bi (p)Z(p) —y

(5.9)
sendo Ar(p,p) :=A(p) +Ba2(p)F(p,p).C(p,p) := Ci(p) +D12F (p,p) e D1 = [01]".

Se o problema de realimentagio de estado dependente de parimetro (5.9) tem solugio, entdo
a lei de controle u = F(p(t))x estabilizard exponencialmente o sistema em malha fechada e
garantird que a norma .%» induzida seja menor que y. O seguinte teorema fornece uma condi¢io
de existéncia para o controlador de realimentacdo de estado expresso em DMLs para o sistema
LPV em malha aberta (5.8)).

Teorema 5.1.1 [42]] Dado um conjunto compacto P € R*, um nivel de desempenho ¥ > 0 e o
sistema (5.8), o problema de realimentagdo de estado tem solucdo se e somente se existir uma

fungdo X € CY(R,8™") tal que para todop € P, X(p) >0e

E(p)  X(p)Cl(p) Bi(p)
Ci(p)X(p) I 0o | <o (5.10)
Bl (p) 0 —y2I

sendo

~

Bp) =%+ (Vg2 ) +A0)X(0) + X(P)A(p)" - B2(p)B p)
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eA(p) =A(p)—B2(p)C2(p).

Este teorema fornece um ganho F(p) de realimentag@o de estado tal que

u=—B2(p)" X (p)+Calp))x, (5.11)

garante que o sistema em malha tenha ganho .%, <y para toda variacdo paramétrica p () € Fy .

O resultado acima é uma generalizagdo natural da teoria de controle 7, para sistemas
lineares, assumindo uma fun¢do de Lyapunov dependente de pardmetros na forma V (x,7) =
xT ()X~ 1(p (¢))x(t). Como resultado, deve-se resolver as DMLs paramétricas (3.10) que é um

problema de otimizacdo convexo com dimensao infinita.

Calculo do Controlador

Um algoritmo préatico para a obtencdo do controlador [42, 43| 144, 45]] € utilizado para re-

solver as desigualdades matriciais lineares presentes na andlise e sintese dos problemas LPV.

Para determinar X (p (¢)) na Equagio (5.10), considere um conjunto de funcdes €', { fi(p (¢)) }f‘i 1>
)

como base para X (p(t)), ou seja,

X(p(1) =} filp ()X, (5.12)

sendo X; € §"*" a matriz coeficiente para f;(p(¢)). Substituindo X (p(¢)), na Equagdo (5.10),

por (5.12)), o problema de realimentagéo de estado se transforma no seguinte problema de oti-

mizagao
2
min Y-,
(X},
sujeito a
E*(p) LLf(P)X,Cl(p) Bi(p)
Cip) XL fi(P)X; —1 0 | <o,
B (p) 0 —y
M
Y fi(p)X; >0, (5.13)
j=1
sendo
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As DMLs (5.13) em termos das varidveis matriciais {X;}" | devem ser satisfeitas para todo
pardmetro p(¢) em P. Este problema de otimizagdo de dimensdo infinita é resolvido ao se
dividir o conjunto de parametros P em N pontos {pk}i\]:1 em cada dimensdo, calculando as
DMLs acima para estes pontos. Desde que a Equacdo (5.10) consiste de 2" vinculos, um
total de (2" + 1)N™ desigualdades matriciais afins em termos das M varidveis matriciais {X;}
devem ser resolvidas e )" £(-) indica que toda combinacdo +(-) e —(-) deve ser satisfeita. Uma
aproximacgdo da densidade de pontos particionados, N, que garante uma solugcdo global das
DMLs é dada por [42, 43].

Para este algoritmo, o ndmero de pardmetros considerados e o nimero de divisdes N devem

ser escolhidos de forma que a solucdo seja obtida em um nimero realizavel de iteracoes.

5.2 Malha Intermediaria - Controlador de Linearizaciao por
Realimentacao

O controle através de linearizacdo por realimentacio consiste em determinar uma transfor-
macao e uma lei de realimentacdo visando linearizar o sistema e desacoplar os estados, permi-
tindo o controle de cada saida independentemente das outras através de um simples controle
linear. Como o sistema considerado € linear, este controlador foi utilizado apenas com o ob-
jetivo de desacoplar os estados e assim poder fechar a malha de controle com um controlador
proporcional-derivativo. De um ponto de vista simplificado, a metodologia requer que se cal-
cule sucessivas derivadas em relagdo ao tempo das saidas do sistema, até que todas as entradas
aparecam explicitamente nas equagdes diferenciais resultantes. A esta altura, a equagdo € in-

vertida e a entrada € calculada como uma func¢ao explicita das matrizes e estado do sistema.

Escolhe-se uma entrada de controle u, como uma combinacao da realimentagdo de estados

Kjs7 € uma entrada auxiliar v,:
u. = v, — KyX,. (5.14)
onde Ky é a matriz de ganho de realimentacio, considerando o estado desejado x? = 0.
Susbstituindo a Equacédo (3.14) em (3.2) e (3.3), tem-se

%c = (Ac — B.Kyi1)Xe + Beve, (5.15)
Ye = Ccﬁc (516)
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Diferenciando (5.16) e manipulando algebricamente, chega-se em:

Ve = [CC(AC _BCKMI)Bc]il .
: [vc - Cc (Ac - BCKMI>2);eC]7 (5 17)

portanto o comportamento do laco fechado de y. € ditado por y. = V..

5.3 Malha Externa - Controlador PD

Finalmente, escolhe-se V. como um controle proporcional-derivativo da forma

Vo =+ Ka(8e —yo) + Kp(ye! —ve) (5.18)

f f

re z s . A . re
em que y. ' € a saida desejada. O comportamento dindmico completo do erro e, =y, —y,
torna-se:

Na auséncia de erros de modelagem, uma sele¢do cuidadosa das matrizes de ganho K, e K,
garante e, — (0, ou seja, y. converge para seu valor de referéncia com uma taxa de referéncia
determinada pelos elementos das matrizes de ganho. Escolhendo matrizes diagonais e defini-
das positivas, cada saida € controlada independentemente das outras e sua dindmica pode ser

determinada arbitrariamente.

5.4 Leide Controle em Cascata

O controlador final, portanto, € obtido pela combinacdo das estratégias descritas anterior-

mente:

5.5 Seguidor de Waypoints em Sistema de Coordenadas do
Corpo

Retornando s varidveis x?,y%, 78 presentes na estimativa do vetor %, elas representam a
posicdo do helicéptero em um sistema de coordenadas que rotaciona juntamente com 0 cOrpo

do helicoptero mas cuja origem é a mesma do sistema de coordenadas de navegacdo. Como
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guia de waypoints (destinos de um trecho de navegacdo) é geralmente definido no sistema de
coordenadas de navegagdo, que ndo rotaciona mas € estritamente fixo na Terra, € necessdrio
transformar os waypoints para o sistema de coordenadas do corpo no qual o controlador foi
projetado. Para obter tal resultado, usa-se o fato de que a posic¢ao no sistema de coordenadas do

corpo € igual a:

xB x8
Y| =Ry |y¢ (5.21)
b 28

em que Rg ¢ a matriz de transformacao do sistema de navegagdo para corpo, dada pela Equacdo
Z.6).

Portanto, o seguidor de waypoints em sistemas de coordenadas do corpo x%,y5. 72 ¢ alcan-

cado utilizando como saida de referéncia

re B Rb re g
ey = ] 0e)
00 0 1
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Este capitulo se divide em duas secdes: a primeira apresenta os resultados de simulacdo
para a estimativa da posicao e atitude utilizando os filtros descritos no Capitulo [3/e a segunda
apresenta os resultados de simulag@o para cada uma das leis de controle da malha interna. Todos

as simulagdes consideraram a Equagdo (3.3)) como saida do sistema.

6.1 Comparacao entre Filtros

O sistema utilizado para esta simulag@o € similar ao apresentado na Subsecio [6.1] porém,
compara-se o desempenho entre o filtro de Kalman padrao [46], o estimador robusto A (Se¢ao

B.3) e o estimador robusto B (Se¢ao 3.4).

Para simular o sistema proposto, foram feitas as seguintes consideracdes:

* As matrizes de estado F e G sdo afetadas por incertezas paramétricas;

« Os parametros de incerteza sio M; =0,1x[111--- 11}, Np. = (]A(F)| x 107", Ng, . =
(|svd(G)| x 1073)". Fragdes de autovalores de F e fracdes de valores singulares de G

foram escolhidos para representarem imperfei¢cdes no modelo;
* Os ruidos de estado e de medida sdo gaussianos e ndo correlacionados;
* O valor A; é escalar e varia aleatoriamente em cada passo da simulagao;
C o e 1 T 1 -n\-b o Tp—1
¢ Condigdes iniciais Fyjp = (HO + (HO Ry~ HO) ) e Xo = PojoHy Ry "yo;
* As trajetdrias de referéncia foram geradas a partir de polindmios de 5¢ ordem;
e Para o estimador robusto A, o0 = 1;

e Para o estimador robusto B: E; 1 =L, Gyir1 = 0uxp, . Kii = 0pmy Kyip1 =1, J; =

0p><na NGW’,‘ ~ 01><ma NGV’[JFI ~ 0] Xp» NH,'+1 ~ 01><n’ NE ~ 01><I’la NJ[ = 01><n’ NKW_’,‘ - 01><m’

i+1
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Nk,

por questdes numéricas;

i R0y, My =dtx[11 - 1]T e L = 10000. Os valores aproximados sio utilizados

A simulagio foi realizada no Matlab® da seguinte forma: cinquenta experimentos de cin-
quenta segundos para cada filtro com passo de dez milissegundos. O cdlculo do erro é dado

por:

1 10 .
e =15 2 x4 — £k (6.1)
i=1

onde i corresponde ao nimero de experimentos, k corresponde ao instante de tempo, x € o estado

e X corresponde a estimativa filtrada.

A seguir sdo apresentados os graficos comparativos entre os desempenhos do filtro de Kal-

man nominal e dos estimadores robustos.

N

As Figuras [6.1h, e 6.1k exibem os resultados encontrados referentes a posi¢do do
helicoptero em cada eixo. Cada grafico contém duas curvas que se referem: a trajetéria do

estado (linha sélida azul) e a trajetéria da estimativa nominal (linha tracejada preta).

As Figuras[6.2h, el6.2k exibem os graficos das atitudes resultantes a partir do préprio
estado e da estimativa nominal. Para estes casos, ndo hé trajetdrias de referéncia a serem segui-
das, e os angulos de rolagem e de guinada devem manter o intervalo de atuagdo limitado (por

exemplo, |¢| < 10°).

As Figuras [6.3h, e 6.3k exibem os resultados encontrados referentes a posi¢do do
helicoptero em cada eixo. Cada grifico contém duas curvas que se referem: a trajetoria do

estado (linha sélida azul) e a trajetéria da estimativa robusta A (linha tracejada preta).

As Figuras [6.4h, e[6.4 exibem os graficos das atitudes resultantes a partir do proprio

estado e do filtro robusto A. As restricdes de angulos também se aplicam neste caso.

As Figuras [6.34, e 6.3k exibem os resultados encontrados referentes a posi¢do do
helicoptero em cada eixo. Cada grafico contém duas curvas que se referem: a trajetoria do

estado (linha sélida azul) e a trajetdria da estimativa robusta B (linha tracejada preta).

As Figuras [6.6h, e[6.6k exibem os gréficos das atitudes resultantes a partir do préprio

estado e da estimativa robusta B. As restricoes de angulos também se aplicam neste caso.

A Tabela exibe a comparacdo do desempenho de cada filtro segundo o erro calculado
pela Equag@o (6.1).

De acordo com a Tabela [6.I] percebe-se que o erro da estimativa robusta A é cerca de
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Figura 6.1: Comparacdo entre a posicdo da aeronave e a saida do filtro de Kalman: (a) Em x,
(b) Emy, (c) Em z.
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Figura 6.2: Comparagdo entre as atitudes e as saidas correspondentes do filtro de Kalman: (a)
Rolagem, (b) Arfagem (c) Guinada.

Filtro €
Filtro Nominal 1,1109
Estimativa Robusta A | 0,7045
Estimativa Robusta B | 0,7173

Tabela 6.1: Desempenho de cada filtro de acordo com a Equacdo (6.1).

36,58% menor que o erro do filtro nominal, enquanto que o erro da estimativa robusta B é cerca
de 35,43% menor que o erro do filtro nominal. Note que em virtude de problemas numéricos
no Filtro B ni foi considerado i = 107 e nio i — co. Esses aspectos numéricos deverdo ser

tratados em trabalhos futuros.

6.2 Comparacao entre Sistemas de Controle da Malha In-
terna

Esta sec@o apresenta os resultados de simulacdo entre o regulador quadrético linear e o
controlador 77, ndo-linear atuando na malha interna do controlador. Considerou-se que 0s

dados estariam disponiveis para o controlador, portanto, nao houve etapa de filtragem.



64 6 Resultados

(m)

110.1

>
POS_y (m)
POS_z

e
S

9.9

9.8

0 30 20 3
Time (s) Time (s) Time (s)

(a) (b) (c)

Figura 6.3: Comparacdo entre a posicdo da aeronave e a saida da estimativa robusta A: (a) Em
x, (b) Emy, (c) Em z.
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Figura 6.4: Comparagdo entre as atitudes e as saidas correspondentes da estimativa robusta A:
(a) Rolagem, (b) Arfagem (c) Guinada.

Para verificar a robustez dos controladores, distirbios externos do tipo sendide amortecida

simulando rajadas de vento, iniciando em ¢t = 10s, foram introduzidos artificialmente. Os dis-

tirbios sdo dados por:

W exp~ sen (27t)
wind = | Wyexp~? sen (2mt) (6.2)
W,exp~ sen (2mt)
sendo Wy, W, e W, as amplitudes dos distirbios, em m /s, nas dire¢des x, y e z, respectivamente.

A Figural6.7l mostra os distdrbios utilizados, com [W, W, W;]=[2 1 1].
Para obter a lei de controle .7, ndo-linear, o conjunto compacto P € definido por p €
[—30,30]° x [—30,30]° x [-90,90]°. A taxa de varia¢do dos parAmetros é limitada a |p| <

60°/s. As fungdes escolhidas para serem utilizadas como base para X (p ) foram:
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Figura 6.5: Comparagdo entre a posicdao da aeronave e a saida da estimativa robusta B: (a) Em
x, (b) Emy, (c) Em z.
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Figura 6.6: Comparagdo entre as atitudes e as saidas correspondentes da estimativa robusta B:
(a) Rolagem, (b) Arfagem (c) Guinada.

filp(x)) = 15 (6.3)
f(p(x)) = 12cos¢ (6.4)
f3(p(x)) = Tsenb (6.5)
falp(x)) = 25seny. (6.6)

O conjunto P foi dividido em 3 para cada paramétro ¢, 0 e y. A desigualdade (5.10)
foi resolvida utilizando o software MATLAB [47]. Sendo que, em (5.8), as matrizes A(p (7)),
Bi(p(t)) e B2(p(t)) sdo dadas por @.7), @.8) e (4.9). As matrizes X; foram determinadas com

nivel de atenuacgao de 1,25.

Os ganhos das malhas externas de controle foram ajustados da maneira andloga a secio
anterior: K, ={1 1 30 50},K;={2 2 3 5}. Além disso, foi utilizado um vetor de
ganhos artificiais, K, = {0,2 0,2 0,75 1}, para multiplicar cada elemento em u,. a fim de

limitar a acao de controle [18]].

A aeronave partiu da posi¢go inicial {0;0;5} m, com angulo de dire¢cdo —12°, para a po-
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Figura 6.7: Distiirbios externos.

si¢do final {10;10;15} m, com angulo de dire¢do 22°. A seguir sdo apresentados os gréficos

comparativos entre os desempenhos do LQR e do controlador .77, ndo-linear.

As Figuras [6.8h, e [6.8c exibem os resultados encontrados referentes a posi¢do do
helic6ptero em cada eixo e as Figuras 6.9k, e[6.9c exibem os gréficos da atitude resultante.

Nesses graficos relativos as posicoes e a direcao Y as curvas que se referem: a trajetéria de
referéncia (linha sélida azul), a trajetdria obtida através do LQR (linha sélida preta) e a trajetéria
obtida através do controlador .7, (linha tragco-ponto vermelha). Para os dngulos ¢ e 6, ndo
h4 trajetdrias de referéncia a serem seguidas. Os graficos (a) e (b) possui duas curvas cada:
trajetdria obtida através do LQR (linha sélida preta) e a trajetdria obtida através do controlador

0 (linha tragco-ponto vermelha).
A Figural6.10lexibe a variagcdo da norma da matriz A(p (¢)) durante a simulago.

A utilizagdo do controlador %, ndo-linear assumira um papel mais importante, se compa-
rado com o controlador linear, se for considerado um modelo matemético mais elaborado que
considere, por exemplo, as caracteristicas nao-lineares da contribuicao da propulsao dos rotores

principal e de cauda.
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Figura 6.8: Comparacdo entre a posicdo desejada da aeronave e a posicdo obtida, para distu-
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[2 1 1]: (a) rolagem, (b) arfagem e (c) guinada .
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Figura 6.10: Varia¢do da norma da matriz A(p (t)) durante o periodo de simulagdo.
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7 Conclusao

Este trabalho prop0s o estudo de um sistema de referéncia inercial de posicao e atitude para
um helicoptero ndo-tripulado utilizando fusdo de sensores através de filtragem. Filtros robustos
foram aplicados com o intuito de minimizar os efeitos das incertezas nas estimativas dos estados
de um helicoptero autdnomo modelo Yamaha R-MAX. Os desempenhos da estimativa BDU e
do filtro 6timo robuto foram comparados entre si € com uma formulagdo baseada no filtro de

Kalman nominal.

Outro objetivo deste trabalho era utilizar o controlador .77 nao-linear para estabilizar o he-
licoptero. Para isto, a matriz de pardmetros A(p ) do modelo em espago de estado do helicopetro

foi considerada linear com parametros variantes nos angulos ¢, 0 e y.

Como sugestao para trabalhos futuros, visando aproveitar o potencial do controlador 75,
ndo-linear, deve-se utilizar modelos mais complexos que considerem as caracteristicas nao-

lineares da contribuicao da propulsdo dos rotores principal e de cauda a dindmica da aeronave.

Para o filtro 6timo robusto, Filtro B, a utilizacao de algoritmos que aproveitem a esparsidade
da matriz a ser invertida para a obtencdo da matriz de Riccati pode contribuir para melhorar o

desempenho desse filtro.
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7 Conclusdo
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7

APENDICE A - Quatérnios

Conforme mostrado em [48]], o quatérnio foi desenvolvido por William Rowan Hamilton
em 1843 como uma generalizagdo dos numeros complexos. Ele é representado por quatro

pardmetros de nimeros reais (qo,q1,92,93) € pode ser definido pela soma:

q=q0+4=qo+q1i+q2j+qsk, (A.T)
sendo ¢gg e q a parte escalar e vetorial do quatérnio, respectivamente.

A respeito de operacdes de quatérnios, tem-se o seguinte:

1. Dois quatérnios p = po + p1i+ p2j + p3k e g = qo + q11 + q2j + g3k sdo iguais se, e
somente se, 0s seus componentes sao exatamente os mesmos. Ou seja, p = g se, e somente

se,
Po =40, P1 =41, P2 =42, P3 = 43-.

(A.2)

2. A soma de dois quatérnios p e g acima ¢é definida pela adicdo dos componentes corres-

pondentes:

P+qg=(po+qo)+(p1+q1)i+(p2+q2)j+ (p3+q3)k. (A.3)

3. O produto de um escalar ¢ e um quatérnio g é dado por

cq = cqo + cqii+cqrj + cqsk. (A4)
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4. O produto de dois quatérnios € definido pelos produtos dos elementos de base:

iP=j’ =K’ =ijk=—1,

ij =k=—ji
jk=i=kKj,
Ki=j=—ik. (A.5)

Assim, tem-se

p®q = (po+pii+pai+p3k)(qo+qii+qj+q3k)
= pogo— (P191+ p2g2+ P3q3)
+  po(q1i+q2j+ q3K) +qo(p1i+ p2j+ psk)
+  (P293 — P392)i+ (p3q1 — p1g3)i + (P192 — p2q1)k, (A.6)

sendo ® definido como a multiplicacio entre dois quatérnios.

Lembrando o produto escalar e o produto vetorial da dlgebra de vetores em trés dimen-

soes, tém-se que, para os vetores
a— (al,az,a3) eb= (bl,bz,b3), (A.7)

o produto escalar é dado por:

a-b=aby+axby+azb; (A.8)
e o produto vetorial é:
i j Kk
axb=||la a al||= (a2b3 - a3b2)i + (a3b1 — a1b3)j + (a1b2 - azbl)k
by by b3
0 —a3 a
e 0 —a|b=[p. (A9)
—aj aj 0

Usando estes resultados, pode-se escrever o produto de dois quatérnios p e g da seguinte
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forma:

PX®g=poqo—P -q+ pod+qgop+PxXq

pogo—P-q
| Poq+qgop+PxXq

po —PpP1 —p2 —D3 q0
pPr po —pP3 P2 q1

= . (A.10)
P2 p3 po  —DP1| |92
|p3 —pP2 Pt po | |93]
5. O conjugado complexo de um quatérnio é definido por
q" =q0—q=qo0—q1i—qj — qzk. (A.11)
6. O modulo do quatérnio € definido por
41 = V4o 7 =@+ + B+ & (A.12)

7. Todo quatérnio diferente de zero tem um multiplicativo inverso. Pela definicdo de inversa,

tem-se
¢ '®g=qoq ' =1. (A.13)

Assim, pré e p6s multiplicando pelo complexo conjugado ¢*, pode-se escrever:

g '®qeq =4 ©0q0q " =4’ (A.14)
E desde que ¢ ® g* = |¢|?, tem-se:
g =1 (A.15)
4]

Perceba que se ¢ é um quatérnio unitdrio ou normalizado, |¢| = 1, entdo a inversa é

simplesmente o complexo conjugado

g '=q". (A.16)
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A.1 Consideracoes geométricas

Sabe-se que
0 0
cos25+sen2§:1. (A.17)
Entao, desde que
g+l =1, (A.18)
pode-se chamar
0
cos’ 5= 4t (A.19)
e
20 2
sen” > = lq]*, (A.20)
para % que satisfaz a restri¢ao
0
T < 0 <. (A.21)

w319 (A22)

6 9
lal  sen}

pode-se escrever o quatérnio unitirio ¢ em funcdo do angulo % e do vetor unitdrio u como

0 0
g =qo+(q=cos 5 + sen Eu. (A.23)

Desse modo, o quatérnio g serd sempre um quatérnio unitdrio ou normalizado, ou seja, com

modulo 1

@ +lgf* = 1. (A.24)

Observe que, substituindo % por —%, obtém-se o complexo conjugado de ¢, dado por:

0 0 0 0
COS(_E) + sen(—a)u = cos + (—sen E)u
0 0
=cos——sen—u=gq". (A.25)

2 2
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Assim, por conveng¢do, o quatérnio
q9=q0+q (A.20)
€ representado por

0 0
q = cos 5 + sen Eu. (A.27)

A.2 Operador quatérnio de rotacao

O resultado da rotacdo ¢ (representado como um quatérnio unitdrio) sobre algum ponto x
(representado como um vetor) € dado por:

W=¢q® | |®q"

\4

=(q0+4)(0+v)(q0—q)

= (qov+9qv)(q0—q)

= gV — qovq+qoqv — qvq

= g5v—qo(—V-q+ VX Q) +qo(—q-V+qx V) — (—q-v+qxV)q

= qov+q0(v-q) —qo(v X @) —qo(q- V) +qo(q X ¥) + (q-V)g— (g x v)q
= qov+2q0(q < V) +(q-v)a— (g x v)q

= g5v+2q0(q X V) + (q-V)q+(qx v)-q—qx Vxq

Como (qxVv)-q=0eqxvxq=(q-q)v—(q-v)q, o operador w torna-se

W =q5v+2g0(q X v)+(q-v)a— (q-q)v+(q-v)q
= (95 —q-9)v+2(q-V)q+2q0(q X v)
= (g5 —lal)v+2(q-v)q+2q0(q x v)
= (¢} — 4" @) 3x3 + 249" +240lg™])v

@ e Qg 0 -3 @
P 2
=l @9 B)b3+2 |9 & qq| 20| 3 0 —qi| |V
QB 9B 4 -9 q 0

RAa—pB-a 2q92—q9093)  2(q193 +q0q2)
= | 2(q192+q0q3) B-G+B -3 2(q293—qoq1) | V- (A.28)
2193 —q092)  2(q2q3+49091) @— 4 — B+
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Utilizando (A.24) em (A.28)), pode-se escrever o operador w como

2@+ -1 2(q192—q093) 2(9143+q0q2)
W= 12(q12+q0q3) 2(3+4q3)—1 2(q293—qoq1)| v
2193 — q0q2) 2(q2q3+q0q1) 2(q3+q3) —1

= Qv. (A.29)
Um resultado equivalente pode ser obtido para

wW=q"®| |®q

vV
= (@ —q9"q9)Bx3+299" —2q0[q*])v

B+a -3 2qa+qq)  2(9193 — 9092)
= | 2(q2—q0q3) GB—ai+a—a3 2(q293+qoq1)
2(q193+9092)  2(q293 —qoq1) 43— 43— 45+ 43

2@ +a) —1 2(q192+9093) 2(9193 — q0q2)
= |2(q192—qo93) 2(q5+a3)—1 2(9293+490q1)
2(q193+q092)  2(9293 —qoq1)  2(q5+4q3) — 1

=0lv (A.30)

A.3 Conversao entre quatérnios e dngulos de Euler

O operador quatérnio de rotagdo € equivalente a matriz de rotagdo para a sequéncia de angu-
los de Euler aeroespacial y, 0 e ¢ (angulos de proa, de arfagem e de rolagem, respectivamente).

Os quatérnios constituintes sao:

\ \
— cos — Tk
q; = cos — + sen —Kk,
=cos—+sen—j e
‘]y 2 2.]

_ 9 0.
qx—cosz+sen21,

assim

9 = 4:9yqx = qo + q1i+ q2j + g3k, (A.31)
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sendo

0 0

qo:cos%cosicos%—ksen%senasena,
0 0

q1 :cos%cosasen%— sen%senacosa,
0 0

qz:cos“—;senacos%—l—sen%cosasena e
0 0

qz = sen%cosicos%—cos%seniseni.

Vale ressaltar que a sequéncia angulo/eixo aeroespacial, (y,0,0) — (zyx), é meramente

uma das vinte sequéncias possiveis.

A matriz de rotacao em termos de cossenos diretores, correspondente a rotacao dos angulos

de Euler (y,6,¢), com convengao (zyx) é

S Y
R =[rij] = Ry Ry Ry,
cos\y cosO sen\y cosO —sen0
= |cosysenOsend — senycosd senysenOsend +cosycosd cosOsend

[cosysenB cos¢ 4 senysen¢ senysen6 cos¢p —cosysend cosB coso

B+ —B-a 2qng+tqoqs)  2(9193 — q092)
= | 2(q192—q093) B—-G+d -3  2(qq3+q0q1)
20193+ 9002)  2(9293—qoq1) @ — a3 — a5+ 43

2@+ —1 2(q192+9093) 2(q193 — q0q2)
= [2(q192—q0q3) 2(@3+q3)—1 2(q293+qoq1) | - (A.32)
2193+ q092) 2(q293—qoq1) 2(q3+q3) —1

Para os angulos de Euler tem-se

_ 2 2(q192+9093) _ 2(9192+9043)
o qtai—ai—a3 20gg+a) -1

tan\y/

sen® = —ri3 = —2(6116]3 —406]2)

2 2
ang = 2 = 22t99) _ 29 +400)

s @G-@G-p+a 20qi+q3) -1

(A.33)
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A.4 Derivada do quatérnio

Pode-se relacionar ¢(t) e g(t + Ar) como segue

qt+A1) = q(t)Ar(r),

Ao Ao
sendo Ar(t) = cos -5 + sen Tr(t) (A.34)

o quatérnio de transi¢do incremental. Seu angulo de rota¢do é Ao sobre o eixo definido pelo

vetor unitédrio r(z). Assumindo Az — 0, tem-se

Aol Aol

Ar(t) = cos - + sen Tr(t)
— 1+ %O‘r(t). (A.35)
Entao
Ao
q(t +Ar) = q(1)(1+—=r(t))
Aa | O
e +0)—gl) = 5| (t)] .

Dividindo por At e utilizando limite, obtém-se

q(t+A4r) —4(1)

q(t) :Alziino At
[0 Ao,
e _r<r>] :
:Alzlino At
o] 1 0
=q(H)® o) o(t) = 2q(t)® L)(f)] , (A.36)

sendo @ () = aur(t) o vetor velocidade angular do quatérnio A,.

Na forma de matriz, a derivada do quatérnio pode ser escrita

0 -0 —w -3 (q0
0| 1]or O W3 —f (g1
2l —03 O Q)] q2

W o -0 0 q3
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Y

Y

q0
q1
q2
q3

—q1
q0
q3

—q2

—q1
q0
q3
—q2
—q2
—q3
q0
q1

—q2
—43

q0
q1
—q3
q2
—q1

—q3

—q1

q2

q0

q0

Similarmente, para a derivada do conjugado, tem-se

| =

| =

A.5 Integraciao do quatérnio

q0
—q1
—q2
—q3
—q1
—q0
—q3

q2

Q)]

Q)]

—q1
—4q0
—q3
q2
0
q3
—q0
—q1

Q)]

(07)

3

(07)

03

—q2
q3
—4q0
—q1
—43
—q2
qi
—4q0

3

(O]

—q3
—q2
q1
—4q0

()]

(0))

3

(A.37)

(A.38)

A abordagem do quatérnio usando um vetor de quatro parametros com uma restricao de

norma unitaria permite trés graus de liberdade. Devido a restricdo de norma unitaria, os qua-

térnios sdo elementos de uma esfera unitdria em quatro espagos. Essa esfera unitdria ndo é um

espaco vetorial Euclideano onde se pode aplicar as definicdes de adi¢do de vetores e escalona-

mento. Portanto, deve-se tomar cuidado na integracao de equagdes diferenciais de quatérnios.
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Como mostrado em [36]], se a taxa de amostragem € alta o suficiente e precisa para con-
siderar a taxa de rotagdo como constante sobre o intervalo de amostragem 7', entdo € possivel
encontrar € implementar uma solu¢io de forma fechada para a Equacdo (A.37), que pode ser

reescrita como:

g(t) = %Q(t)q(t),- (A.39)

Como pretende-se encontrar g(f;) para g(t;) conhecido e Q(¢) constante para t € (t1,t],

sendo T' = t, — 1, entdo

0 —®W; —0p —03
(O] 0 03 —

1
01 =0=1 . (A.40)

2 W —03 0 (O]

0w W -0 0

Definindo o fator de integracdo como e_f’tl o(r)dr o multiplicando-o do lado esquerdo de
(A.39) tem-se
o~ Q(T)dfq-(t) _o M Q(T)dTQq(t) -0
d ot
- <e I Q(T)‘“’q(z)> —0. (A41)

Integrando ambos os lados sobre o intervalo, tem-se

)

- _
e IO (1) = = I g 1)

)
q(t) = el QD¢ g1, (A.42)

sendo identificado que

<e—f,3 Q(T)df) - emar

Para escrever (A.42) de uma forma mais conveniente, define-se w = [W; W, Ws] e

0 W, -W, —W]
W, 0 Wy W
W W; 0 —W,
Wy —Wh W, 0

, (A.43)

sendo Wi = 5 [} @1 (t)dt, Wo = 3 [ @y(t)dt, W3 =} [ w3(t)dT.

Com estas defini¢des, a equacao é equivalente a

g(tr) = ehi QO g1y, (A.44)
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Expandindo ¢ usando séries de Taylor, tem-se

w2 w3

W— — R
e’ =1+W+ o1 + 3 +...
WZ (W2)2 W2 (WZ)Z
:cos(]\w])l—i—w (A.45)
w

Como a dedugdo acima pode ser repetida para qualquer intervalo de durag@o 7 para qual é

assumido que a taxa angular constante € valida, tem-se a equacdo geral

sin(||lw
att) = (sosiwhr + 1w ) ). (A46)
sendo w, ||w|| e W envolve a integral da taxa angular sobre o intervalo de amostragem ¢ €
(tx—1.1x].

A solug@o é em forma fechada dada a suposicido que Q(¢) é constante sobre o intervalo
de tamanho T. E a solug@o preserva a norma pois o lado direito da equagdo (A.46) é igual a

|lg(tx—1)]|, conforme mostrado em [36].
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