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Resumo

Este trabalho tem como objetivo desenvolver simulagGes de um sistema de controle de atitude.
S@o modelados a planta, o sistema de controle e o sensor MEMS para que tenham respostas
mais verossimeis a um sistema real. Além das equacdes de cinematica e dinamica que
descrevem os sinais dos girdmetros, tambeém sdo incluidos parametros caracteristicos como
ruidos e deriva (variacdo aleatoria). As simulagcfes tiveram inicio em estagios anteriores deste
trabalho e foram desenvolvidas na Plataforma de Controle de Atitude por Empuxo (SICA). As
simulacdes apresentadas aqui sdo baseadas em um sistema sendo atuado em torno do centro de
gravidade de um corpo rigido, situacdo desejada em sistemas praticos. Os resultados da
simulacdo demonstraram uma resposta semelhante a da plataforma no eixo de rolamento, boa
representacdo nos ruidos simulados dos sensores e um sistema de controle capaz de controlar
trés eixos de liberdade de um corpo rigido em um ambiente sem atrito e sem gravidade

utilizando Quatérnios.

1. Introducéo

Este relatdrio apresenta abordagens matematicas para simulacao de um corpo rigido controlado
por empuxo. O objetivo é conseguir replicar primeiramente o simulador do LICS e
posteriormente um corpo com trés graus de liberdade em um ambiente sem distUrbios externos.
Sensores inerciais reais sdo usados como referéncia. As simulacdes devem ser capazes de

validar leis de controle implementadas em sistemas reais.

2. Sistemas Inerciais BLG e STIM300.
Segundo Jekeli C., o sensor BLG encontra-se na classe de sensores de navegacdo, com
estabilidade de bias entre 0.0001%hr e 0.1°hr e fator de escala de estabilidade entre 1 e 100
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ppm. J4 0 STIM300 possui uma classe mais baixa e encontra-se na divisdo de sensores inerciais
comerciais, apresentando estabilidade de bias entre 0.1°%/H e 10000°hr e fator de escala de
estabilidade maior do que 100 ppm. Uma breve descricdo dos sensores inerciais pode ser
encontra em [4]. A figura 1 a seguir demonstra os eixos de referéncia da SICA e do sensor
STIM300.

Figura 1: Eixos de referéncia

Os sensores foram utilizados neste trabalho como referéncia para simular seus ruidos (variacdo
de medida recebidas mesmo sem excitacdao ao sensor) caracteristico.

2.1 Estimacéao de atitude via Quatérnios
Assim como nos estagios passados desde trabalho [4] a abordagem usada para estimacgédo de
atitude de um corpo a partir de uma referéncia conhecida séo os Quatérnios. Os gquais possuem

a segu inte estrutura:

Q = 919293 qa (1)

Os trés primeiros termos sdo vetoriais e imaginarios

O quarto termo ¢é real e escalar.

Quatérnios representam uma Unica atitude, fato que facilita seu uso uma vez que ndo possua
interpretacéo fisica clara.

A obtencdo de atitude de um corpo cujo o qual possui velocidades angulares mensuraveis, é
feita a partir da integracdo da derivada dos parametros de atitude. H& mais de uma técnica de
integracdo numerica, como por exemplo, a integracdo utilizada em [4]. Descrita a seguir:
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Qinsténeo = expm(O,S.S.dt)_ Qanterior (2)

S = Matriz de velocidades angulares

dt = Tempo de intervalo de iteracao

E a abordada aqui:

Q = 0,5.5. Qanterior
tf -
Qintegrado = fti Q dt (3)

Qinsténtaneo = ” Qintegrado ”

Este método proporciona menor tempo de processamento computacional comparado a
integracdo que faz uso da funcdo “expm” (exponencial, no caso, de uma matriz 4x4) e a
abordagem classica de estimacdo por angulos de Euler. Basicamente a integracdo que utiliza
normalizacdo faz uso de menos operacfes matematicas do que a técnica citada anteriormente.
Para se utilizar a técnica de normalizacdo, é importante conhecer duas propriedades dos
Quatérnios. A primeira impde gque a soma dos quadrados de cada termo de um Quatérnio deve

ser igual a um.
ai+ qi+ g5+ qi =1 (4)

E a segunda que a multiplicacdo de Quatérnios pode representar fisicamente uma rotacédo, ou
seja, um Quatérnio além da representacdo de atitude pode funcionar como um operador. O
exemplo a seguir representa uma rotacdo de 45 graus em torno do eixo Z na orientacdo inicial

e conhecida de um corpo, representada pelo Quatérnio 0 0 0 1:

0,71 0,71 0 0 0

0,71 0,71 0 0 0

Qrotaciondo = 0 0 0,71 0,71] |0 (5)
1

0 0 071 071
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Segundo Twari, A. se a aquisi¢éo de velocidades angulares de um corpo for feita em curto
intervalo de tempos fixos, é possivel utilizar essas amostras de velocidades como Quatérnios
operadores, que a cada pequeno intervalo sdo multiplicados pelo Quatérnios de atitude. Embora
essa abordagem seja muito simples, o processo de integracdo direto faz com que o Quatérnio
perca sua propriedade demonstrada na equacéo (4), utilizando a normalizacao vista na equacao
(3), é possivel contornar o problema fazendo com o que o Quatérnio permaneca com termos

unitarios apds a integracdo a cada iteracdo numérica.

2.2 Dinamica

As simulacdes foram iniciadas a fim de se testar leis de controle para mais de um grau de
liberdade e diminuir o uso da SICA, que necessita de muito tempo de preparo e proporciona
pouco tempo de ensaio. Além disso, na figura 2 a seguir € possivel perceber que uma haste
conectada a semiesfera cria restricbes ao se mover o conjunto mais do que 10° de inclinacéo
em seu eixo vertical. Tornando o sistema muito limitado para ensaios com objetivo do controle

de trés graus de liberdade.

Figura 2: Restricdo mecanica da SICA

Com objetivo de focar as simulacdes na representacdo de atitude e leis de controle aplicadas a
um corpo sem influéncia de atrito e acdo da gravidade, apenas os torques de controle foram
considerados para calculo. Outra importante alteracdo em relacdo a Ultima simulacdo
apresentada [4] é como a distribuicdo de massa do corpo simulado é representada
matematicamente. Segundo De Ruiter et al. a matriz de inércia pode ser representada pelos

principais momentos de inércia do corpo, que a partir do centro de massa pode ser descrita por:

0
L, 0 (6)
0
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A equacdo de Euler também é utilizada para célculo da dindmica e é descrita por:

Lyw, + (IZ + Iy)u)yooz =T,
Lo, + (I, + L)w,w, =T, (7

Lw, + (Iy + Ix)u)xu)y =T,

A partir dos torques conhecidos e da manipulagdo da equacao de Euler para que a aceleragéo
angular fique isolada, é possivel integrar as aceleracfes no tempo e adquirir as velocidades
angulares, que representam o comportamento do corpo desejado em funcdo dos torques

aplicados. A equacéo da derivada da velocidade angular é dada por:

. T'+ 10" x wr
W= ——"""" (®)

A representacdo matematica usada anteriormente em [4], era uma funcdo de transferéncia:
1/Js2, na qual um torque de entrada gerava uma posicao angular de saida. Esta fungéo apresenta
boa representatividade do comportamento de um corpo com apenas um grau de liberdade de
rotacdo, mas ao trabalhar com um controlador de trés graus de liberdade a simulacdo da

dinamica do corpo deve levar em conta a interacéo de seus principais momentos de inércia.

2.3 Ruido simulado

Ao analisar a estimacéo de atitude em ensaios na SICA, utilizando os sensores inerciais, pode-
se perceber uma variacdo da medicdo de velocidade mesmo com o sistema parado. Essas
variacGes sdo definidas como ruidos e ndo sdo desejados para o sistema, esses valores
“incorretos” geram diferenga entre a posi¢ao estimada utilizando o sensor e a posi¢ao real do
corpo.

Para que a simulacdo pudesse representar melhor o sistema real, estes ruidos caracteristicos
foram somados aos valores de velocidades angulares calculados na simulacao.

Os valores de ruidos seguem o método desenvolvido por Farrenkopf [6]. Ele define que o ruido
de um sensor é composto pelo drift-rate bias e pelo drift rate noise. Estes valores sdo
respectivamente representados por um ruido branco e a integral de um segundo ruido branco.

Portanto a equacdo da velocidade angular, com ruido, € definida por:
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w=u—b—n 9)

w = velocidade angular combinada com ruido
u = velocidade angular pura
b = integral de um segundo ruido branco

n, = ruido branco

2.4 Lei de controle

A SICA disponibiliza doze atuadores pneumaticos, seis para cada sentido de rotacéo, capazes
de gerar 2 N de empuxo. Para o calculo de torque sdo consideradas as distancias do ponto de
atuacdo dos atuadores e o centro de gravidade do corpo. Sendo assim, o torque disponivel em
torno dos eixos X, Y e Z sdo respectivamente 4 Nm, 1 Nme 1 Nm.

A lei de controle utilizada tanto na simulacdo quanto na plataforma foi baseada na equacéo,
descritas por De Ruiter et al., que calcula o torque relacionado ao erro de atitude e as
velocidades angulares de um corpo.

O erro de atitude, diferenca entre atitude desejada e a atual, € calculado a partir de Quaternios.
Como citado anteriormente, um Quatérnio além de representar uma atitude pode funcionar

como um operador, CcoOmo seqgue:

Qr = Q0 (10)
Q, = Quatérnio Rotacionado
Q: = Quatérnio de Transformacdo

Q; = Quatérnio Inicial

A partir da equacdo (10) podemos isolar Qt a fim de identificar um Quatérnio que representa
0 quanto o corpo, em um instante ‘t’, deve ser rotacionado para que Se chegue a atitude

desejada.
Q:Q:iQit = Q7" (11)
Q: = QrQi_l

O Quatérnio Q, demonstra que nenhuma outra rota¢do é necessaria quando:
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0,=0001 (13)

Agora que foi demonstrado como calcular a diferenca entre atitudes utilizando Quatérnios, a

lei de controle para um sistema ndo linear utilizando o torque pode ser descrita por:

(i=1,23)G=XY,2)

T =Torque
K; = Ganho sobre o erro
e; = termos q4,q,,q3 do Quatérnio de erro

K4j = Ganho sobre as velocidades angulares dos eixos do corpo

Ao utilizar lei de controle descrita na equacdo (14) € importante frisar que alteracbes nos
primeiros trés parametros de um Quatérnio implicam em alteracdes nas direcGes dos eixos X,
Y e Z do corpo, respectivamente.

Uma vez que a lei de controle tenha como saida um valor de torque, uma logica deve ser
aplicada para que a lei possa ser utilizada nos atuadores com apenas dois estados: ligados ou

desligados. A ldgica a seguir descreve o comportamento dos atuadores em fungédo dos torques:

SeT; (j=X,Y,Z)>0, Atuadores de sentido positivo = ligado;

Atuadores de sentido negativo = desligado.

SeT; (j=X,Y, Z) <0, Atuadores de sentido negativo = ligado;

Atuadores de sentido positivo = desligado.

SeT; (j=X,Y, Z) =0, Atuadores de sentido negativo = desligado;

Atuadores de sentido positivo = desligado
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Na logica apresentada, é importante perceber que todos os atuadores apenas estardo desligados
quando o valor de torque for igual a zero. O calculo de torque estd em funcdo de velocidades
angulares adquiridas por sensores com ruidos, 0 que torna praticamente impossivel que o
torque seja calculado e tenha resultado zero. A fim de evitar este problema em sistemas reais,
uma zona morta pode ser definida para que entre dois determinados valores de torques 0s

atuadores sempre estejam desligados.

2.5 Diagrama de bloco da simulagéo
Com intengédo de deixar mais clara a interpretacdo da simulacdo um diagrama de blocos foi
gerado utilizando a plataforma de programacéo Simulink. Note que o diagrama possui funcao

ilustrativa.
Ruido .
Qt = Qr Qir(-1) ‘“Pﬁ[
(Erro)Qt=¢
An An Qrp——» T * T
. L5 ++L € wliite Wponto 4i®—
angulo - "
refggréncia Conversdo T_(F&E'ES}'W W ponto = I/(T+ (W' x w  Integrador
para Quatémios q Derivada velocidade angular ~ Geraw
GeraQr
U Wre
2 POt o
Normalizagdo Integrador g ponto = 0,5(W*Qanterior
) T— Gemqi ( )
Conversdo Q
para angulo

Figura 3: Diagrama de bloco da simulacao

3. Resultados
A figura 4 a seguir demonstra as amplitudes de cem amostras dos ruidos reais e simulados

respectivamente.
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Figura 4: Gréfico do ruido real e do ruido simulado

A figura 5 a seguir apresenta a diferenca de estimativa de atitude, sem e com ruido de
velocidades angulares, ap0s dez segundos de simulacao.

Euler Angles - Atitude atual Euler Angles - Ruido

phi phi
o 0es3tE
theta theta

-0 |-0,0288524
psi psi

o |-0,706455

Figura 5: Erro de atitude devido ruido

Resposta em angulos, atuados pela lei de controle descrita anteriormente, dos trés eixos de um

corpo simulado. Na qual as referéncias a serem atingidas sdo: 45°, -45° e 85°.
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Figura 6: Curva angular dos X, Y e Z do corpo simulado.

4. Conclustes
Podemos perceber que a lei de controle aplicada gerou bons resultados para controle simultaneo
de trés eixos do corpo, assim como o ruido simulado demonstrou comportamento semelhante

ao ruido real do sensor escolhido. Uma vez que as respostas das simulagfes tenham sido



Instituto de Aeronautica e Espaco ‘ @
Programa Institucional de Bolsas de Iniciagdo Cientifica 7 Q CNPq

<
N

satisfatdrias, 0s proximos passos devem ser aplicar o sistema de controle a sistemas reais. Dada
a dificuldade de gerar um ambiente sem gravidade, uma maneira de gerar bons resultados €
com a simulacgao hardware in the loop, utilizando sensores para estimar a atitude.

Além do esforgo de gerar ambientes de simulagdo mais verossimeis possiveis, também é
interessante trabalhar nas estratégias de controle, focando em tempo de atuacdo ou esforco
minimo, por exemplo. E na utilizacdo de mais de um sensor para obter uma atitude mais

precisa.

5. Divulgacgéo dos Resultados

A partir deste trabalho foi gerado umartigo com o titulo: Atittude Estimation Analysis Obtained
From MEMs and Inertial Class Gyros Using Quaternions and Euler Angles Approach. Este
foi publicado com verbas de projetos do IAE no Congresso Nacional de Engenharia Mecénica
(CONEM).

O artigo apresentou a estimacdo de atitude via angulos de Euler e Quatérnios utilizando
velocidades angulares dos sensores apresentados aqui. Apenas a cinematica foi considerada na

estimacéo, ou seja, nenhum calculo de dindmica foi desenvolvido.
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