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RESUMO

Neste trabalho é apresentado uma implementagao de controle para uma
aeronave de decolagem e pouso vertical tiltrotor com pouso de precisao
por processamento de imagem. Primeiramente sao modeladas mate-
maticamente as for¢as e momentos presentes na aeronave. Em seguida
é montado o diagrama de blocos para controle de voo vertical e de cru-
zeiro. Na simulacao, sao detalhados os métodos de sintonia das malhas
de PID, respostas & mudancas de atitude, posi¢do e velocidade. Ade-
mais, é proposto um método de transicao entre os dois modos de voo
utilizando o fator de efetividade e Gain scheduling, sendo comparado
a um método de transicdo direta. A estratégia de transicdo proposta
permitiu diminui¢do de 60% da variacdo de altura além de permitir
transicao estavel para qualquer velocidade e dngulo de ¢ilt. Um proto-
tipo foi construido para validar as malhas de controle de voo vertical
e, parcialmente, a transicdo para voo em cruzeiro. Por fim, o sistema
de pouso de precisdo foi criado, permitindo uma diminui¢ao de 46% do
erro do local de pouso comparado ao GPS.

Palavras-chave: Tiltrotor, Decolagem e pouso vertical, Pouso de pre-
cisao.






ABSTRACT

This work presents a control strategy for a vertical takeoff and landing
tiltrotor aircraft, with precision landing system using computer vision
technics. First, the mathematical model of the forces and moments is
presented. Then, the control blocks of the vertical and cruise flight are
assembled, followed by its attitude, position and velocity simulation.
A transition method between the flight modes is also simulated using
the effectiveness factor and Gain scheduling, comparing this to a direct
transition technique. The proposed method showed 60% less altitude
variation during transition, and also enabled a stable transition to all
tilt angles and velocities. A prototype was built to validate the con-
trol loop for the vertical flight and, partially, the transition to cruise
flight. Finally, the precision landing system was designed and tested,
presenting 46% less distance error compared with GPS.

Keywords: Tiltrotor, Vertical takeoff and landing, Precision landing.
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1 INTRODUCAO

As ultimas décadas foram marcadas por grandes avancos em siste-
mas motopropulsores alimentados por bateria, permitindo o melhora-
mento de sua eficiéncia energética. Aliando isso ao constante avanco
de microprocessadores e sistemas embarcados popularizou-se a utiliza-
¢do de VANTS para lazer [1], agricultura [2] e misses de seguranca,
vigilancia e resgate [3].

Um dos maiores problemas ao se utilizar VANTSs nessas aplicacoes
é seu baixo alcance devido ao limitado tempo de bateria, baixa mano-
brabilidade e precisao durante decolagem e pouso. Multirrotores, por
exemplo, conseguem realizar deslocamentos para qualquer direcao, mas
nao atingem altas velocidades e nem voos de longa duragao devido a
natureza de seu funcionamento. A configuracio de asa fixa, por outro
lado, possui um uso muito melhor de energia, mas necessita de uma
pista para decolagem e pouso.

Uma solucao promissora para o problema supracitado é uma confi-
guracgao hibrida de aeronave que consegue decolar e pousar na vertical,
mas durante seu voo em cruzeiro, inclina seus motores e troca para uma
configuracao de asa fixa. Sistemas como esses sdo conhecidos como con-
vertiplanos, aeronaves de decolagem e pouso vertical ( Vertical Takeoff
and Landing - VTOL) de rotores basculantes (tiltrotor) e sdo utilizados
em aplicacoes militares, em aeronaves como Bell Boeing V-22 Osprey
e o BA-609 [4].

Além da melhora de eficiéncia, existe também uma busca cada vez
maior de tornar uma missao de voo completamente autéonoma e in-
teligente, evitando necessidade de operadores experientes. Para isso,
empresas estdo criando estagoes de pouso para VANTSs, de forma que
eles possam ser recarregados automaticamente [5]. Em consequéncia
disso, projetos estao utilizando visao computacional para possibilitar
pouso de precisdao com qualidade melhor que GPS, existindo inclusive,
empresas especializadas nessas solugoes [6].

1.1 SOBRE O PROJETO

O projeto desenvolvido nesse trabalho chama-se Calyptra e foi cri-
ado com apoio do LabCET. Fundamentado com base no projeto Zi-
pLine [7], o Calyptra tem como objetivo realizar o transporte de su-
primentos médicos para regides longe dos centros urbanos, nas quais
existe dificuldade no acesso para carros. O projeto busca suprir os
centros de satde com bolsas de sangue quando héa falta delas, ou em
situagoes emergenciais, evitando desperdicio desse material quando ha
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um grande nimero de doagoes nos grandes centros. O projeto ainda
encontra-se em fase inicial de desenvolvimento, mas anélises prelimina-
res indicam capacidade de transporte até distancias de 49 km, com 3
kg de massa total.

1.2 OBJETIVOS GERAIS

A aeronave desenvolvida nesse trabalho possui duas fases de voo
principais: decolagem e pouso vertical (VTOL) e voo em cruzeiro (VC).
Este trabalho tem como objetivo propor uma estratégia de controle
completa para o modo VTOL e desenvolver um modelo de transi¢do
para o modo VC. Devido a sua complexidade, o modo VC nao sera
analisado detalhadamente, adotando-se apenas a andlise simplificada
longitudinal de sua estabilidade.

1.3 OBJETIVOS ESPECIFICOS
Os objetivos especificos sdo descritos abaixo:

e Para o modo VTOL, criagdo de um modelo de controle em alto
nivel em simulagdo que permita estabilizar a aeronave e tornar
seus movimentos auténomos.

e Para o modo VC, criacao de um modelo simplificado de controle,
capaz de estabilizar longitudinalmente a aeronave, bem como tor-
nar auténomas as mudancas de velocidade e de altura.

e Criacdo de um sistema de pouso de precisdo usando visdo com-
putacional, permitindo erros no pouso de no maximo 10 cm, tra-
balhando & uma taxa minima de 5 hz.

e Desenvolvimento de uma estratégia de transicdo que permita a
mudanca suave de modos de voo com variacoes de altura meno-
res que 5 metros e permitindo estabilizacao para qualquer angulo
de tilt. Realizacao de um estudo da qualidade de transi¢ao com-
parando a outro método.

e Construcao de um prototipo experimental para validar o controle
em VTOL e parcialmente a transi¢ao para VC.



2 REVISAO BIBLIOGRAFICA
2.1 MODELAGEM DE VANTS: QUADRIRROTORES E ASA FIXA

Durante VTOL, a aeronave desse projeto se comporta como um qua-
drirrotor, composto de quatro motores dispostos & uma distancia fixa
de seu CG. O comportamento de um quadrirrotor depende de muitos
fatores nao-lineares que atuam no corpo durante o voo. A modela-
gem da dindmica de quadrirrotores foi estudada em diversos trabalhos.
Entre eles destaca-se uma abordagem simplificada para o modelo [§],
considerando apenas componentes de forcas e momentos dos motores.
Outro trabalho, [9] utiliza uma versdo linearizada do movimento da
aeronave.

Modelagens mais detalhadas da dindmica foram estudadas em [10]
e [11], ampliando a gama de anélises das forcas e momentos atuan-
tes nesse tipo de aeronave, bem como sugestoes de controle. Todos
os trabalhos citados mostram simulagoes que ajudaram a embasar esse
trabalho, destacando-se [12] que utiliza Matlab para realizar a progres-
sao dos estados da aeronave. Para modelagem na configuracao de asa
fixa, utilizou-se como base Anderson[13] com apoio de Thums[14], os
quais mostram as principais forcas aerodinamicas que devem ser consi-
deradas nas analises em VC.

Visando a construcao de um protétipo experimental, trabalhos como
de Bershadsky et al.[15] e Gatti[16] mostram otimizacdo do sistema elé-
trico de quadrirrotores de alta eficiéncia, buscando a melhor escolha de
conjunto motopropulsor e abordando conceitos bésicos de projeto e in-
terligacdo dos sistemas em VANTSs.

2.2 CONTROLE PID

O controlador proporcional-integral-derivativo é um mecanismo de
realimentacao muito utilizado em sistemas de controle industrial. Esta
controladora calcula o erro entre uma varidvel medida e seu valor de-
sejado. Com base nesse valor, tenta minimizar o erro ajustando sua
saida com base em ganhos P, I e D . O termo proporcional (P) é um
feedback direto entre o valor desejado e o medido. O ganho integral (I)
representa a correcao de erros acumulados a longo prazo. Por fim, o
ganho derivativo (D) consegue se adaptar a variagoes de erro, podendo
ser entendido como uma previsdo de futuros erros [17].

Matematicamente, uma controladora PID pode ser expressa pela
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equacgao 2.1.

K
G@:m+§+mﬁ (2.1)

Apesar de ja existirem técnicas mais complexas para controle desses
sistemas como controle Smart Fuzzy com base em algoritmos genéticos
[18] ou usando LQR [17], a utilizacdo de PIDs em VANTSs néo é nova
e j4 é muito bem estabelecida, possuindo muitos anos de pesquisa e
aplicagoes em quadrirrotores e aeronaves [19]. Esse tipo de controlador
permite a criacao de diversas malhas para realizar a estabilizacao e
controle auténomo [20] sendo validado em trabalhos experimentais [11].

O objetivo principal do controle de uma aeronave auténoma é buscar
otimizar trés parametros [17]:

e Estabilidade e robustez a perturbagdes (neste caso, rajada de
vento).

e Transiente adequado (tempo de subida e sobressinal)

e Acurécia em regime permanente (capacidade de seguir uma refe-
réncia)

Em sistemas reais, onde nao é possivel aumentar indeterminada-
mente os ganhos, dadas as limita¢bes de hardware e software, geral-
mente € necessario realizar um trade-off entre esses objetivos, buscando
a melhor resposta para o sistema [21].

Portanto, encontrar o melhor controle possivel requer um estudo
nas maneiras para realizar a sintonia dos PIDs. No caso do controle de
VANTS, os métodos mais utilizados sdo: Ziegler-Nichols [22], Cohen-
Coon [23] ou ainda manualmente, com algoritmos empiricos utilizado
por pilotos de aeromodelos [24]. Essas maneiras de sintonia fornecem
resultados razoaveis para um controle basico de uma aeronave, mas
nem sempre a melhor solugao para o problema.

Atualmente, uma opg¢ado que vem sendo muito explorada nessa area
é a utilizagdo de controle 6timo, por meio dos critérios IAE, ITAE, ISE
e ITSE cujas formulas sdo apresentadas a seguir [25].

IAE = t|dﬂ|ﬁ (2.2)
0
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ITAE = / . | e(t) | dt (2.4)
0

ITSE = /t te?(t)dt (2.5)
0

Busca-se minimizar o erro e(¢) entre o sinal desejado e o medido.
Estudos sobre algoritimos que utilizam esses critérios 6timos podem ser
vistos no trabalho de Sahib e Ahmed|26].

2.3 TECNICAS DE TRANSICAO

2.3.1 Transicao direta

O controle em modo VTOL e em modo VC sdo duas configurages
de voo muito distintas. Enquanto uma utiliza apenas os motores para
se estabilizar, a outra faz uso das superficies aerodinamicas, sendo que
a transicao entre esses modos requer uma estratégia geral de funciona-
mento. A transicdo direta de um modo para o outro é uma das téc-
nicas mais utilizadas nesse estilo de projeto, que consiste na mudanca
abrupta de um modo para outro. Um estudo completo da dindmica
dessa estratégia é visto em Frank et al.[27].

Uma versao da transicdo direta é a estratégia implementada na
biblioteca Ardupilot [28], método utilizado em projetos amadores e ex-
tremamente simplificado, onde mantém-se um angulo de tilt fixo até
atingir a velocidade de estol. Neste momento acontece a mudanca de
comandos e completa-se o tilt dos motores.

Esses trabalhos demonstram que os métodos de transicao direta
possuem grande dependéncia do design da aeronave e do momento da
troca de comando. Além disso, essa técnica nao permite que o voo
aconteca de forma estavel para todos os angulos de tilt dos motores,
apenas momentaneamente.

2.3.2 Transicao com Gain Scheduling - GS

Com o objetivo de tornar a transi¢ao suave, é possivel utilizar uma
técnica chamada Gain Schedualing. Em sistemas de controle, este mé-
todo é utilizado para adaptar os controladores PID para diferentes pon-
tos de operacao de um sistema nao-linear, melhorando seu desempenho
[29].

Com base nisso, o trabalho de Hernédndez-Garcia e Rodriguez-Cortés[30]
realiza simulacao de uma transi¢do de um bimotor VI'OL usando GS.
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Destaca-se trabalhos como de Malang[31] que utiliza GS na transicao
de uma aeronave VTOL tail-sitter. Uma pesquisa detalhada de técni-
cas de tiltrotor foi realizada por Liu et al.[32], onde sintetiza diversos
trabalhos e estratégias juntamente com os resultados apresentados por
estes.

2.4 POUSO DE PRECISAO

O pouso de uma aeronave é uma das etapas mais criticas de sua
missdo. Em VANTs o pouso auténomo é guiado por GPS que possui
uma precisao de no maximo 1 metro. Para realizar um processo de
pouso em uma estacao de recarga, por exemplo, é necessario um sistema
mais preciso. Trabalhos como Sharp et al.[33] realiza o controle de
um VANT com base em uma imagem de quadrados com detec¢io de
cantos. Um marcador mais robusto foi proposto por Nguyen P. H.[34],
na qual realiza a estimativa de posicdo de um VANT por meio de um
formato circular recursivo. Apesar de seus resultados demonstrarem
uma precisao boa em testes, estes se aproximaram muito da precisao
usando detecgdo pela biblioteca de realidade aumentada ArUco.

2.4.1 ArUco

ArUco é uma ferramenta desenvolvida para a biblioteca de proces-
samento de imagem OpenCV [35] na area de realidade aumentada, e
seu objetivo é extrair informagdes do universo 3D a partir de marca-
dores padronizados. Esses marcadores consistem em uma matriz de
quadrados brancos ou pretos que formam um identificador numérico li-
gado por sua representacdo em bits [36]. Alguns marcadores sdo vistos
na figura 1.

Devido sua robustez, rapidez no processamento de imagem e es-
timativa de posicdo, os ArUcos sdo Otimas opgdes para utilizacdo no
pouso de precisao. Nesse contexto destaca-se o trabalho de Carreira
[37], que utiliza esses marcadores para esse proposito.

Figura 1 — ArUco e seus identificadores.

) id= 10 ) id= 15 ) id= 25

o B

Fonte: Autor por meio de [36].
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Figura 2 — Missao de voo

Voo em
J\m-r.____ ________________ SRt MJ
i o altitude de oruzeirn, Voo de wse fizm oti o lecd
E mmmmm Sefinido. ‘Muda de valta o indinagan dos moteras
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ek 'L-'q-"

i Decologem vertical de Encontra o locol de pousa por

1 umn umidede e smads, MEiR d8 UMD CAMErn & pousn

i

Fonte: Autor.

A aeronave VTOL proposta neste projeto utiliza quatro motores
para realizar a decolagem e pouso vertical. Ao alcancar uma altura
desejada, os dois motores frontais giram em relagdo ao eixo lateral e
ganham velocidade até conseguir se sustentar pela asa, desligando os
outros dois motores traseiros, conforme mostra figura 2.

Essencialmente, a modelagem da aeronave durante a decolagem e
pouso é similar & um quadrirrotor, ji estudada em trabalhos como
[8], [10] e [11]. Esses trabalhos, no entanto, ndo consideram aspectos
fundamentais de uma aeronave tiltrotor, como a existéncia de outras su-
perficies aerodinamicas e a transicao para voo em cruzeiro. Portanto, o
modelo aqui apresentado foi desenvolvido para considerar esses detalhes
e proporcionar uma simulacao mais fiel ao projeto real.

3.1 EIXOS DE COORDENADAS

Para realizar a modelagem matematica é preciso definir os eixos de
coordenadas que serao utilizado para descrever os movimentos lineares
e angulares da aeronave. Nesse modelo, sao necessarios pelo menos dois
referenciais para poder representar a dindmica do sistema.

O primeiro eixo de coordenadas é chamado de referencial inercial
J= {Xg, 173, Zg}, que é fixo na terra. O segundo eixo de coordenadas
¢ chamado de referencial do corpo B = {X%,?%,Z%} que é fixo
no CG da aeronave e se desloca e rotaciona rigidamente junto com o
corpo. A Figura 3 mostra a relacdo entre esses €ixos.
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Figura 3 — Eixos de referéncia adotados.

Fonte: Autor.

3.2 CINEMATICA

O movimento da aeronave pode ser representado por vetores que
descrevem sua orientacdo e posicdo em relacdo ao referencial inercial.
A posicao linear da aeronave e sua velocidade linear sdo representados
respectivamente por:

t=[z y 2T eR3 (3.1)
v=[t gy 2T eR3 (3.2)

J4 a posicao e velocidade angular em relagao ao referencial inercial
podem ser descritos utilizando os dngulos de Euler, respectivamente:

n=[¢ 0 " eR’ (3.3)
n=[¢ 0 " R’ (3.4)
Define-se também a velocidade linear e angular no referencial do

corpo ‘B:

v =[u v w? eR3 (3.5)
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w=I[p ¢ T eRr? (3.6)

Importante destacar que w # 7, sendo o primeiro a velocidade angu-

lar no qual o corpo gira em relagdo ao seu eixo, e o segundo a derivada

temporal dos angulos de Euler. A mudanca de sua atitude (1) no es-

tudo aeronédutico também é chamado respectivamente de roll, pitch e
yaw, sendo mostrado na equagao 4.

Figura 4 — Mudancgas de atitude.

(a) Movimento de roll. (b) Movimento de pitch. (c) Movimento de yaw.

d

Fonte: Autor.

3.3 TRANSFORMAQAO DE COORDENADAS

Para poder trabalhar com ambas coordenadas, é preciso entender
como calcular a rotacdo de um sistema de referéncia para outro. Isso é
feito por meio de uma matriz de rotacao, que consiste de uma sequéncia
de rotagoes independentes e pré-definidas em torno de seus eixos [11].
Para este trabalho optou-se pela utilizacao do padrao de rotacao ZYX,
que consiste na sequéncia yaw-pitch-roll, mostrado na figura 3.7.

c(0)s(v)  s(9)s(0 )c(«m— c(¢ )8(1/)) C(¢)5(9)C(¢) s(¢)s(v)
c(0)s(v)  s(@)s(0)s(v) + c(P)e(v)  c(¢)s(0)s(v) — s(P)e(¥) ]
—s(6) s(¢)c(0) c(¢)c(0)

(3.7)

Onde ¢(x) = cos(x) e s(x) = sin(x). Portanto, um ponto P € R3

descrito no referencial do corpo, pode ser representado no referencial
inercial por meio da matriz R, (0, ®,) € R3"3 com

Vale notar que a rotagao contrarla 3 — % ¢ dada por R\, (6, ¢,).
Como R, (0, ¢, 1) é ortogonal, a transformacdo do referencial inercial
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para o corpo é:

Py = R7,,(0,¢.¢) - Ps (3.9)

Sob esse ponto de vista, a transformagao das velocidades angulares

dews=[p 0 9|7 €R3em wy € R? pode ser descrita pela equacio
3.10 [12].

wep =T(0,0,v) - w3 (3.10)
Onde:
1 0 —sin @
T(0,0,9)= [0 cos¢ cosf-sing (3.11)
0 —sing cos¢-cosb

Finalmente, a transformacao da velocidade linear e angular da aero-
nave do referencial inercial para o corpo pode ser resumida nas equacoes
3.12 e 3.13.

vy =R, v (3.12)
w="T-79 (3.13)

3.4 DINAMICA

Para modelar a dindmica do sistema as seguintes premissas foram
assumidas:

e A aeronave é um corpo rigido

O centro de gravidade da aeronave esta na origem do referencial
do corpo.

Hélices sao rigidas.

Desconsidera-se efeito solo.

Os somatorios de forgas e momentos descritos nessa se¢ao serao to-
dos referenciados no eixo de coordenadas B, sendo possivel a utilizacao
das estratégias da se¢do 3.3 para mudanca de referencial.
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Figura 5 — Diagrama de forcas.

Fonte: Autor.

3.4.1 Forgas
Forga gravitacional

A forga gravitacional pode ser descrita utilizando o referencial iner-
cial, jo que independente da posi¢do ou atitude da aeronave, ela sempre
esta apontando para o centro da terra. Portanto:

0
Fez=10 (3.14)
mg
Utilizando a transposta da matriz de rotac¢do definida em 3.7 é pos-
sivel encontrar a forca gravitacional no referencial do corpo:
Fe=RY . -Fas (3.15)

2YT

Empuxo

O empuxo T; de um motor é causado pela taxa de giro 2; da hélice
acoplada nele, e pode ser descrito pela equagio abaixo [38].

T; = KrpQ3iD} (3.16)
Considerando que o didmetro Dy, da hélice, a constante de empuxo
K7 e a densidade do ar p ndo mudam durante um voo, é possivel
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resumir esses pardmetros em uma so constante dimensional, formando
a equacao 3.17.

T, = K.0? (3.17)

No modelo de tiltrotor utilizado, os dois motores frontais inclinam

para realizar a transicdo para voo em cruzeiro. Tendo isso em vista,

é possivel definir o angulo de inclinacao do motor como 3, conforme
mostrado na figura 6.

Figura 6 — Angulo de tilt (5).

-"3 =0° S| d 90°

Fonte: Autor.

Por conseguinte, o empuxo na aeronave pode ser calculado como:

(QF +Q3)-sin B
Tw = K. 0 (3.18)
—(Q%+0%) - (92 +9Q3) -cos

Sustentagao

Além do conjunto motopropulsor, atuam também na aeronave as
forcas aerodinamicas de sustentacao da asa e do profundor. A equacao
3.19 descreve a forca de sustentagdo da aeronave [13]. Para simplifica-
¢ao, serd usada a velocidade em relagao ao corpo.

0

L= pO (3.19)
_CL §Sasau2

Vale notar que, para simplificacio, o coeficiente de sustentagio Cp,
utilizado nesse trabalho resume a forca da aeronave toda (profundor e
asa juntos). O C}, é funcdo de seu angulo «, que representa a inclinagao
do perfil da asa em relacao ao do fluxo de ar e pode ser aproximado
por uma funcao linear.
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Arrasto induzido

A equacgdo 3.20 descreve o efeito do arrasto induzido.

_Cdi g‘g(lsau2
Di = 0 (3.20)
0

Analogamente, o coeficiente de arrasto induzido Cy; pode ser obtido
por simulacgoes. Importante lembrar que, neste modelo, tanto o arrasto
induzido quanto a sustentacao s6 ocorrem quando hé velocidade no
sentido )?f, caso contrario desconsideram-se ambas componentes.

Arrasto parasita

Outras estruturas presentes na aeronave, como fuselagem, tail-boom
e trem de pouso, também causam resisténcia ao movimento, & esta
forca da-se o nome de arrasto parasita D [13]. O arrasto parasita pode
ocorrer em todos os eixos de B podendo ser descrito como Dgy € R3
conforme a equagao 3.21.

D = —sgn(vgp) o Cdgsavf’; (3.21)

Onde S, representa uma matriz diagonal com a area frontal S,
drea lateral S, e inferior S, da aeronave.

S, 0 0
Se=10 S, 0 (3.22)
0 0 S,

Abrindo a equagao 3.21 obtém-se:

S: 0 0 —sgn(u).u?
Dy = Cdg 0o S, 0 —sgn(v).v? (3.23)
0 0 S.| |-sgn(w)w?

3.4.2 Momentos

O calculo dos momentos presentes na aeronave dependem das forgas
e do local em que elas estdao sendo aplicadas. Para isso, utiliza-se o
esquematico apresentado na figura 7, que mostra o posicionamento dos
motores em relagao ao CG.
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Figura 7 — Distancia das forgas aplicadas.

Fonte: Autor.

Momentos durante VT OL

Nessa configuragdo, o momento no eixo X e Y é causado pelas
forcas descritas na equacgao 3.17. Diferente do momento de pitch e
roll, o momento de yaw é causado pelo torque de giro dos motores em
consequéncia do arrasto aerodinamico das hélices (K;) [17]. Portanto,
a equacao 3.24 mostra o equacionamento desses momentos.

T Kely (=907 + 93 4+ Q3 — QF)
To | = | Ke(lof (93 4+ Q3) — 14.(23 + Q3)) (3.24)
Ty Ka(—Q7 — Q3+ Q3 + Q)

—

Juntos, o empuxo no eixo Z e os torques causados pelos rotores
podem ser descritos na equagao 3.25.

T —Ky —Ky —Ky —Ky Q%

| | -Kd,  Kd,  Kd, —Kd,| |93 8.25)
T Kclacf — Kl Kcle — Kl Qg )

Ty Kd Kd 7Kd 7Kd QZ

Durante a transi¢do para voo em cruzeiro, a componente de forca
no eixo Z varia com o giro do mecanismo de tiltrotor dos dois motores
frontais. Levando em conta esses parametros, a equagao 3.25 pode ser
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reescrita como:

Tg 7Kd 7Kd 7Kd 7Kd Q%COSﬂ

| _|-Kdy K, K, —Kl, 02 (3.26)
o Kelop —Kelyy Kelop —Kelor| |92 cosf '
T Kd Kd —Kd —Kd Qi

Momento do profundor

Para avaliar a transicao de VT OL para voo em cruzeiro, adiciona-se
o momento do profundor na anélise de estabilizac¢do longitudinal, visto
pela equacgao 3.27.

0
T, = zchpgSpu2 (3.27)
0

Onde Cp, é funcao do angulo de ataque o, do profundor, e seus
parametros podem ser obtidos através de métodos numéricos com base
no formato do seu perfil.

3.4.3 Estados no modelo Newton-Euler

Agora que as equagdes de forgas e torques externos ja foram defini-
das, é necessario escolher um modelo formal para sintese dos movimen-
tos da aeronave. Neste trabalho, utiliza-se o modelo de Newton-Euler
de corpos rigidos [11]:

m13I3 0 U;B WX Mmuss | FsB
[ 0 IH@]*[wa.w}_[r%] (3:28)
I, O 0
I=l0 I, 0 (3.29)
0 0 I

Onde Fip e Ts € 0 somatorio de forgas e torques externos no corpo,
I3.3 é a matriz identidade e I representa a matriz com os momentos
de inércia em cada eixo do corpo em sua diagonal principal. Isolando
a aceleragdo linear e angular do corpo (v e w) é possivel escrever:

3 - T (] Fz]) e
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Onde:

Fop=Fg+Ts+L+Di+DcR?

T%:T¢+T9+Tw+7'p€R3

Finalmente, é possivel encontrar a dinamica da aeronave no espago
de estados. Passando a forga gravitacional para o referencial 5 e de-
senvolvendo os produtos cruzados é possivel definir os 12 estados do

sistema. como:

T,+Di,+D, 7

m

v.r —w.q — gsinf +

w.p — u.r + gsingcosh + ——
m

T,+D,+L,

q.u—pv+ gcospcosf + —Z z

Te —1.q.(Iz — Lyy)
I.TZL’

79+ Tpy — P (Lez —

Izz)

(3.33)

Iyy

Ty — P-q-(Iyy — Izz)

IZZ
[
R.ys |v
| w
p
T-1|q
_T -




4 CONTROLE

Este capitulo mostra o desenvolvimento da arquitetura do sistema
de controle responsavel pela mudanca de atitude, estabilizagao, e segui-
mento de rota autonoma. Serd definido os blocos que serao utilizado
no sistema, bem como as entradas, saidas e sinais intermediarios.

4.1 VISAO GERAL DO SISTEMA

A equacgdo 3.33 mostrou os 12 estados que indicam a progressao
das varidveis uma em relacao a outra. Neste projeto h& o interesse em
estabilizar a atitude da aeronave e tornar o movimento dela auténomo
em relagdo a pontos estabelecidos pelo referencial inercial J. Para isso,
é necessario acrescentar na saida do sistema a posigao (£) e atitude
(n) instantanea da aeronave em relacdo a esse referencial. Para isso,
basta realizar a integral no tempo dos valores da velocidade linear (v)
e angular (7). Esses parametros serdo usados como saida do sistema
de controle.

E importante perceber que as tnicas formas de atuacio no controle
de posicao e atitude da aeronave é com a mudanca de rotacao de cada
um dos motores (€2), angulo de tilt () e angulo de ataque do profundor
(cp); sendo definidas, portanto, como entradas para o bloco ’Dindmica
da Aeronave’.

4.2 CONTROLE EM VTOL

Durante VTOL, o controle de atitude da aeronave esté relacionado
com os momentos realizados por cada motor, definidos pela equagao
3.24. Sob o ponto de vista de controle, &€ muito mais facil trabalhar
com o momento atuante no corpo do que controlar cada motor indivi-
dualmente. Nesse sentido, a equagao 3.25 torna-se muito tutil, ja que
conseguem relacionar a velocidade angular dos motores com o empuxo
e 0s momentos necessarios para estabilizar a aeronave. Isto posto, é
possivel definir um bloco para representar essa conversao de variaveis,
sendo chamado de ’Atuador’.

4.2.1 Controladores de atitude

O controle de atitude esté relacionado com o controle do momento
em cada eixo. Para isso, a estratégia adotada é a utilizagao de dois loops
de PIDs. O loop externo calcula o erro de cada angulo instantaneo (7)
e gera em sua saida uma velocidade angular de referéncia, no qual

41
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alimenta o loop interno de PIDs para gerar um valor de torque para
correcao de angulo. O esquematico do controle pode ser visto na figura
8.

Figura 8 — Bloco controle de atitude.

Minedido Nmedido
FTTTTTTTo ______. _______________ | Ty
[ b YT Q
a4 Pres 1 @ 1
1 T 7]
) ) PID i Q.
! ref Ar:’IILDlIO LTINS, ; 7o Atuador Z—»{ Dinamica da
o [4 4.',1,4 angular ! Top VTOL Q3 | Aeronave Uy W U
: Loop externo Loop interno : Q1 q " E g
| o e e e e e | g

Controle de atitude

Fonte: Autor.

Como cada momento estd relacionado com apenas um eixo de ro-
tacao, é possivel criar um conjunto de PIDs para cada angulo indepen-
dente. Dessa forma, tem-se o controle de cada eixo desacoplado um do
outro.

4.2.2 Controle auténomo
4.2.2.1 Controle de altura (posicio Z)

Durante VTOL a altura da aeronave é controlada pelo somatorio
da for¢a de empuxo dos motores definido pela equagio 3.18. Portanto,
buscando deixar a aeronave em uma altura especifica, basta aumentar
ou diminuir a rotac¢do de todos os motores, variando a forca no eixo Zg.

Tendo isso em mente, o controle de altura pode ser feito utilizando
trés camadas de PIDs, relacionadas com os erros de altura (z), velo-
cidade linear (%) e aceleragdo linear (%), e a sua saida é um sinal de
empuxo (Tw) total dos motores, conforme a figura 9.

4.2.2.2 Controle de posi¢ao X e Y

A estratégia apresentada para ( controle de altura também pode ser
aplicada para deslocamento Xe Y mas sem necessidade de loop para
aceleragdo linear [18] [39]. Além disso, é importante a distin¢do entre
a movimentacdo nos referenciais J e 8. Enquanto o primeiro traba-
lha com eixos NED, relacionados & latitude, longitude e altitude; o
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Figura 9 — Bloco controle de altura.
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Fonte: Autor.

segundo utiliza a orientacao para frente-direita-baixo relativo ao corpo
da aeronave.

Em consequéncia disso, desejando movimentar-se para uma coorde-
nada alvo no referencial J, é necessério levar em conta o dngulo no qual
a aeronave aponta para frente (1) e transformar essas coordenadas para
o referencial B utilizando a matriz de rotacao definida pela equacao 3.7.
Dessa forma, a aeronave pode se deslocar para seu alvo sem modifica-
¢do de sua direcdo frontal, tornando essas variaveis independentes uma
da outra.

Tendo as coordenadas desejadas em X e Y no referencial B, basta
uma mudanca em sua atitude para o deslocamento ocorrer nesses eixos.
Um angulo 67 faz com que aconteca o deslocamento em X~ enquanto
um angulo ¢+ induz um deslocamento Y.

Com base nas informagoes acima, o controle de posicdo pode ser
projetado com dois loops. O externo utiliza a posi¢ao da aeronave para
gerar uma velocidade linear de referéncia. O loop interno é acoplado
logo em seguida ajustando o valor da velocidade linear requerida para
um angulo de pitch e roll conforme mostra figura 10.

4.3 CONTROLE DURANTE VC

Durante voo em cruzeiro, a estabilizacdo acontece em decorréncia
da atuacdo das superficies de controle da aeronave (Leme, Aileron e
Profundor). Como na transigio o eixo de estabilizacdo critico é o lon-
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Figura 10 — Bloco controle de posi¢do XeVY. Montagem final para
controle auténomo.
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gitudinal, esta analise nao considerara os outros eixos. Neste modo o
Atuador leva em conta apenas os motores frontais e o dngulo do pro-
fundor.

4.3.1 Estabilidade longitudinal em cruzeiro

Durante VC, a atuagdo do profundor é responsével por sua estabi-
lizagdo longitudinal. Da mesma forma como mostrado na secio 4.2.1,
o controle consiste de dois loops, um para o angulo de pitch (6) e ou-
tro para sua derivada (0) gerando na saida um sinal de momento. O
controle de altura também é consequéncia da atuagido do profundor, e
portanto, um loop externo é criado para realizar esse controle, utili-

zando z e Z igual mostrado na figura 11.

4.3.2 Controle de velocidade

Durante VC a sustentagdo da asa é responsavel por fazer com que
a aeronave nao caia. Nisso, a equacdo 3.19 mostra sua dependéncia
com a velocidade na qual a aeronave se encontra em relacdo ao vento.
Para que a aeronave consiga ganhar velocidade, é necessério aplicar
uma for¢a no eixo X%, o que pode ser feito com os motores frontais.
Portanto, um PID relacionando & sua velocidade com o aumento do
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empuxo dos motores pode ser aplicado nesses casos, conforme mostra
a figura 11.

Figura 11 — Bloco de controle durante VC.
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44 CONTROLE DE TRANSICAO

Para realizar a transicdo com sucesso é necessario controle da altura
e velocidade da aeronave. Por isso, apenas essas duas varidveis sao
utilizadas pra transicao, tanto em VITOL quanto em VC.

4.4.1 Fator de efetividade ¢

Uma pergunta importante pode ser feita nesse momento: Como
fazer a troca do controle VTOL para o VC (e vice-versa) para obter
uma transicao suave entre as duas fases de voo.

A resposta para essa pergunta é o fator de efetividade (¢), que
funciona como um peso para a saida de cada atuador. Esse fator é
utilizado em projetos similares [31] [32] e pode ser definido pela equagéo
4.1.

g
= — 4.1

=9 (4.1)
O fator de efetividade é a solugdo para troca suave de comando

da aeronave durante a transicdo. Quando estd em VTOL, 5 = 0°,
significando que toda sua atuacdo acontecera em funcio dos momentos
causados pelos motores. Ja quando estd voando em VC, 8 = 90°, a
aeronave utiliza suas superficies de comando e o empuxo dos motores
frontais para se estabilizar. Por conseguinte, os pesos multiplicados nas
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saidas dos atuadores s@o 1 — ¢ para VIOL e ¢ para VC. A figura 12
mostra o diagrama de blocos da transicio utilizando esse fator.

4.4.2 Atuador do giro § e controle adaptativo

,

Para transicao entre os modos de voo é necessario um algoritmo
para realizar o giro de tilt dos motores. Este bloco serd responséavel
por aumentar e diminuir o dngulo § & uma taxa angular especifica.
Ademais, a mudanca de § acarretard na mudanga do valor dos ganhos

utilizando o método Gain Scheduling que sera visto no capitulo 5.

4.4.3 Resumo do controle de transicao

Tendo em vista os conceitos definidos, o diagrama de transi¢ao pode
ser montado conforme a figura 12.

Figura 12 — Funcionamento da transicido entre VTOL e VC.
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Neste capitulo serd apresentado a simulacao criada para prever o
comportamento da aeronave, juntamente com o desenvolvimento do
sistema de controle. Para isso, é utilizado o software Simulink e Ma-
tlab. Todos os codigos da simulacao estdo disponiveis no repositério do
Github desse projeto [40].

5.1 PARAMETROS UTILIZADOS

Os parametros utilizados na simulacio tiveram como base o pro-
jeto experimental da aeronave. Os valores foram obtidos a partir da
modelagens em CAD, dados de datasheet, software de simulagdo para
coeficientes aerodinamicos, testes em bancada. Alguns desses teste se-
rao detalhados no capitulo 7. A lista de parametros pode ser vista na

tabela 1.

Tabela 1 — Parametros utilizados na simulacgao.

Variavel | Valor Unidade
m 3 kg
g 9,8 m/s?
P 1,2 l~<:g/m3
K. 5,26 - 1077 N.s)
K4 2,25-107° St
Cr(a) 0,0744 - (o + 6) + 0,148 -
Cai 0,0743 -
Cy 1,5 -
0.0114 0 0
S, 0 0.0953 0 m?
0 0 0.330
Iy 0,27 m
lwf 0, 24 m
lzt 07 3 m
Iy 0,71 m
Crp(ap) | 0,0232-a, — 0,0433 -
Sasa 0,243 m?
Sp 0,051 m?
0,0754 0 0
I 0 0,0953 0 kg/m?

0 0 0.2043




48

5.2 BLOCOS

Para realizar o voo auténomo em VTOL foi implementado o sistema
de controle mostrado pela figura 10. Nela, os blocos da dinadmica do
sistema e do atuador foram feitos com base em um cédigo do Matlab
disponivel em [40]. Os blocos de controle utilizam sistema discreto,
com tempo de amostragem de ¢ = 0.01s. O anexo A.1 mostra a im-
plementacdo no Simulink para o voo VITOL auténomo, e os blocos de
controle nos anexos A.4, A.5 e A.6. Importante notar que foi feita
a adicao de saturacgoes nesses blocos para evitar que os sinais subam
indeterminadamente.

Ja para a simulac¢ao do voo em VC, utilizou-se como base o esquema
de blocos mostrado na figura 11. A implementacdo é vista no anexo
A.2. Os blocos de controle encontram-se no anexo A.7 e A.8.

5.3 SINTONIA DE PIDS

A sintonia dos PIDs foi feita baseado nos critérios ITAE, ISE, ITSE
e TAE vistos no capitulo 2. Essa sintonia busca encontrar os ganhos
dos PIDs para que o valor medido seja o mais proximo do valor de
referéncia, podendo ser descrito em um problema de minimizagao 5.1,
sendo a funcdo objetivo o um dos critérios acima.

e a(e(t)) (5.1)

Sabendo que essa sintonia tem como objetivo melhorar desempe-
nho auténomo da missio, algumas malhas de controle foram juntadas
para otimizacao. Os cinco otimizadores executados independentemente
foram:

Durante VTOL:

Deslocamento X + orientacao em pitch (PID, ; 4);

Deslocamento Y + orientacao em roll (PIDy,y,¢,¢'s)5

Orientagdo em yaw (PIDwﬂ/J);

Deslocamento em Z (PID, ; z);
Durante VC:

e Velocidade+ Deslocamento em Z + orientagio em pitch (PID,, _ . 0.6)3
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Figura 13 — Sinal utilizado para otimizagao na sintonia de PIDs.
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5.3.1 Sinal de referéncia para otimizagao

O capitulo 2 mostrou alguns objetivos do controle em uma missao
de voo. O sinal de referéncia para otimizagio foi criado pensando em
cada um desses objetivos, buscando o melhor trade-off entre eles. O
sinal de referéncia foi montado da seguinte forma:

(i) No primeiro segundo é aplicado um degrau, exigindo do sistema
uma resposta rapida a esse comando, com o menor sobressinal
possivel.

(ii) Aos 20 segundos, inicia-se uma trajetéria senoidal, simulando por
exemplo, comandos auténomos de deslocamento de um lado para
o outro. O menor erro a esse sinal indica bom seguimento de
trajetoria.

(#é¢) Aos 40 segundos, aplica-se uma rajada de vento. A melhor adap-
tacdo a essa perturbacdo garante estabilidade e controlabilidade
durante o voo.
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A figura 13 mostra o sinal utilizado na otimizacdo, bem como as
perturbagoes aplicadas. A rajada de vento foi modelada segundo [41]
e foi considerado como uma velocidade aparente para as superficies ae-
rodinamicas. A otimizagao foi executada 100 vezes com valores iniciais
aleatorios. As condic¢bes de contorno foram retiradas como base os li-
mitantes de hardware e software do sistema experimental (ver codigo
em [40]).

5.3.2 Definicao do critério de otimizagao

Para se definir o critério de otimizacao avaliou-se duas fun¢oes obje-
tivos: ITAE e ISE. Otimizou-se a malha de deslocamento em X e pitch,
observando as respostas das figuras 14a e 14b. O méximo sobressinal
e o tempo de estabilizacao pode ser visto na tabela 2.

A otimizacao usando o critério ITAE mostrou um desempenho me-
lhor, tanto no baixo tempo de estabilizacdo quanto no menor sobres-
sinal. Ademais, a otimizacdo com o ISE gerou oscilagdes na trajetoria
em X , 0 que deve ser evitado. Portanto, o critério ITAE foi escolhido
para realizar as otimizagoes para as outras malhas de controle.

Tabela 2 — Comparagdo entre critérios de otimizagao.
ISE ITAE
M, t5% M, t5%
0 92% 121s | 0,65% 065s
X 165% 4.83s | 99% 333s

54 CONTROLE EM VTOL

Para que a aeronave se estabilize é necessario que tenha uma res-
posta rapida para atitudes de referéncia. Para isso, a resposta ao degrau
para um angulo de referéncia é visto na figura 15. Verificou-se que to-
das respostas tiveram tso;, < 1,5s com sobressinal menor que 1%, sendo
essas configuragoes suficientes para a missao desejada.

Para o voo auténomo, estabeleceu-se algumas coordenadas de refe-
réncia de modo que a aeronave se desloque para esses pontos especificos.
As respostas a esses comandos podem ser vistas na figura 16. Ademais,
é possivel realizar a perseguicao de uma trajetéria durante o voo para
verificar a qualidade de seguimento do sinal, sendo alguns testes de
trajetorias exibidos na figura 17.

Os resultados mostraram que o deslocamento aconteceu sem pro-
blemas para os pontos de referéncia e com minimos erros as trajetérias
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Figura 14 — Comparacdo entre otimizagdo ISE e ITAE.
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de referéncia. As pequenas oscilagdes e perturbacoes existentes no des-
locamento acontecem devido ao acoplamento dos movimentos dos eixos
e das nao-linearidades do sistema, mas devido suas baixas amplitudes
nao prejudicam o voo. !

1 Para facilitar a visualizacao, os graficos serdo mostrados com o eixo Z apontando

para cima, diferente do padrdo adotado pelos referenciais.
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Figura 15 — Resposta ao degrau de um comando de atitude.
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5.5 VOO EM VC

Durante VC pretende-se controlar a velocidade e a altura da aero-
nave. Essas varidveis podem ser controladas independentemente com
a atuacdo do profundor, variacdo do empuxo dos motores frontais, e
da mudanca de angulo de ataque. Como todos os parametros estao
relacionados entre si, a otimizagdo da sintonia dos PIDs foi feita com
todos os ganhos juntos.

A velocidade de voo padrao da aeronave é de 15,8 m/s, sendo essa
a velocidade de maior alcance de projeto, por isso, serd usada como ve-
locidade de referéncia nas simulacoes. A figura 18a mostra a aeronave
realizando a mudanca de velocidade durante o voo e seu angulo de ata-
que sendo ajustado em consequéncia disso. A estabilizacdo ocorreu em
aproximadamente 5 segundos e a mudanca de altura em consequéncia
da variacao velocidade foi sempre menor que 2 metros. Tendo em vista
uma altura de voo em cruzeiro, essa variagdo nao representa perigo
para missao de voo.

O teste para avaliar o controle de altura em VC pode ser visto na
figura 18b. Verifica-se que o controle consegue realizar a mudanca de
altura sem nenhum sobressinal. A diminui¢ido/aumento de velocidade
causada pela variacao de altura consegue ser ajustada em menos de 7
segundos para variacoes de 10 metros e o erro de velocidade nao passa
de 1 m/s. Ambos esses testes indicam que a aeronave esta apta a se
locomover e se estabilizar em VC sem problemas.
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Figura 16 — Deslocamento de posicao durante voo auténomo em
VTOL.
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Figura 17 — Seguindo trajetoéria.

(a) Seguimento trajetoria senoidal.
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Figura 18 — Controle em VC

(a) Resposta & mudancas de velocidade.
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5.6 TRANSICAO

Tendo o controle das duas fases de voo pronto é preciso implementar
a transicao entre elas. Para isso, uma estratégia de controle deve ser
adotada visando tornar essa transicao mais suave possivel.

O primeiro passo para realizar uma transicao é aumentar a velo-
cidade horizontal para que a asa consiga gerar sustentacao. Uma das
formas mais intuitivas para se pensar na transi¢do é mostrada na figura
19. Rotaciona-se os motores exigindo do controle que mantenha sua al-
tura e seu pitch. O aumento do angulo de ¢ilt 8 nos motores frontais
acarreta uma diminuicao da forca no eixo Z e um torque negativo no
corpo em }7, causando diminuicao de seu angulo de pitch juntamente
com uma breve perda de altura. Ao sentir essa pequena variacao de
altura e atitude, a aeronave aumenta o empuxo dos motores frontais
até que a componente de forca em 7 dos motores seja equilibrada e
o angulo de pitch esteja de volta a zero. Isso é feito sem nenhuma
modificagao na estratégia de controle explicada no capitulo 4, ja que
o sistema nao sabe que os motores estao girando e entende isso como
uma forga externa que deve ser compensada.

Figura 19 — Estabilizacdo automatica conforme aumento de g.

b’ Depois de estabilizar

T

Fonte: Autor.

A consequéncia desse processo é um aumento de velocidade de uma
aeronave estavel sem perda de altura. E preciso investigar, no entanto,
se a aeronave consegue atingir a velocidade de cruzeiro e se estabilizar
durante esse processo. A figura 20 mostra a velocidade maxima atingida
ao aumentar J em uma taxa B a partir dos 10s até atingir um /S final,
mantendo controle de sua altura.

Percebe-se que a aeronave consegue se estabilizar até aproximada-
mente § = 30°, ndo possibilitando atingir a velocidade de cruzeiro em
regime permanente. Para angulos maiores, os ganhos calculados nas
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Figura 20 — Aumento de velocidade até um £ final, com os ganhos do
voo auténomo em VTOL, g = 9°.
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Fonte: Autor.

secOes para voo autonomo nao sao adequados o suficiente para estabi-
lizar a aeronave. Para realizar a transicao completa deve-se melhorar
a estratégia de controle.

5.6.1 Controle adaptativo - Gain scheduling (GS)

A figura 20 mostra que a dindmica do sistema muda bastante de-
pendendo do dngulo 5 na qual os motores se encontram. Para isso, a
estratégia adotada para estabilizar a aeronave nesses angulos é a mu-
danca dos ganhos na sua controladora e isso pode ser feito por meio
de uma técnica de controle adaptativo chamada Geain scheduling, ja
explicada no capitulo 2.

Para encontrar os ganhos 6timos durante a transicdo, o critério
ITAE foi usado novamente. Como entrada foi utilizado o erro de altura
somado ao erro de dngulo de pitch buscando ganhos que melhore si-
multaneamente cada uma dessas varidveis. O otimizador foi executado
para diferentes dngulos de 8 obtendo-se o melhor controle para cada
uma dessa faixa de valores. A variagio dos ganhos em relagdo & 8 pode
ser vista na figura 21.

Realizando o mesmo teste anterior, mas dessa vez utilizando GS,
é possivel ver pela figura 22 que o método de GS mais que dobrou a
estabilidade do sistema para variacdo em (3, permitindo angulos proéxi-
mos de 66°. Para &ngulos maiores que este, a aeronave nao consegue
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Figura 21 — Controle adaptativo utilizado na transigao.
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se estabilizar pois o dngulo de tilt é tamanho que ndo consegue mais
compensar o pitch apenas com o momento gerado pelos motores. A
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partir desse angulo é preciso utilizar o profundor como auxilio para
estabilizacao.

Figura 22 — Aumento de velocidade para dado 8 utilizando GS.
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Fonte: Autor.

5.6.2 Transicao de controles - Fator de efetividade

Nao basta apenas o aumento de velocidade para realizar a transicao,
também é preciso mudar a referéncia dos comandos causados pelos
motores em VTOL para os comandos das superficies aerodinamicas
em VC, de forma com que a atuacdo do profundor seja efetivada e
a transicdo se complete. Para isso implementa-se o modelo mostrado
na figura 12, na qual utiliza-se o fator de efetividade (¢) como pesos
entre os comandos em VTOL e VC. A implementacio desse controle
na simulacdo é mostrado no anexo A.3.

Agora com o fator de efetividade implementado, o profundor ini-
cia sua atuacdo ao longo da transicdo, tornando-se responsavel pela
estabilizacdo do pitch quando 8 = 90°. A mesma analise foi realizada
levando em conta essa configuracao e a velocidade atingida é mostrada
na figura 23a. Para &ngulos maiores que 75° a transicdo de velocidade
jé se completa, provado pelo aumento de velocidade do controle de VC
para estabilizacdo em 15,8 m/s.

Pela simulacao verifica-se que para todos os dngulos de S foi possivel
se estabilizar em voo, sendo a forga vertical dos motores compensada
pela sustentacdo da asa (figura 23b). O caso com mais oscilagdes acon-
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Figura 23 — Transicao com GS + fator de efetividade.

(a) Aumento de velocidade para dado J utilizando GS e o fator de efetividade.
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Fonte: Autor.

tece para § = 45°, ou seja, na metade da transi¢do, e ainda assim
consegue realizar a estabilizagao.

5.6.3 VTOL para VC

Antes de se definir a transi¢ao de VTOL para VC, é preciso encon-
trar a taxa de giro de 8 (B) Em um sistema real onde o giro de tilt
dos motores é realizado com servomotores, ndo é possivel realizar uma
troca instantanea de J3, por isso deve-se escolher um valor de 3 que

satisfaca as condicGes de estabilidade.
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A figura 24 mostra que a melhor faixa para variacdo de  é entre
9°/s e 6°/s. Em rotagbes mais rapidas que essa, o aumento de veloci-
dade nao é rapido suficiente para permitir atuacao da sustentacao da
asa, e a componente vertical do empuxo ndo tem mais for¢a suficiente
para sustentar o peso, ocorrendo uma inevitével queda de altura.

Figura 24 — Comportamento de velocidades e alturas com transigdo
usando diferentes 3.
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Fonte: Autor.

Finalmente, a transi¢cdo completa de VTOL para VC pode ser si-
mulada e sua dindmica é mostrada na figura 25a. As componentes de
rotacdo dos motores vindas dos controladores de VTOL e de VC re-
alizam a troca de comandos em consequéncia do fator de efetividade,
podendo ser vistas na figura 25b.

A tabela 3 mostra os pardmetros obtidos com a configuracdo ado-
tada.

5.6.4 VC para VTOL

Para transicdo de VC para VTOL, um procedimento similar é ado-
tado, mas agora com diminuicdo de 5. A dindmica de transi¢do de VC
para VITOL é mostrada na figura 26.

Para essa transicdo é fundamental o papel do controle adaptativo
GS, em especial, o controlador de velocidade em VTOL (figura 21c).
Esse controle faz com que para 3 pequenos sua velocidade seja ajustada
por um freio rapido realizado por uma mudancga em seu dngulo de pitch,
que chega préximo de 23°.

Os parametros dessa transi¢cdo podem ser vistos na tabela 3.
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Tabela 3 — Parametros de qualidade de transigao.

Parametro VTOL = VC VC = VTOL
Maéx. erro de altura 1lm 0,9 m
Estabilizagao de altura (ta9) < Bs < 6s
Max. sobressinal de velocidade 0 m/s 0 m/s
Estabiliza¢ao de velocidade (ta9) <1s <1s
Estabilizagao de pitch (tag) <1ls <4s

5.6.5 Resultados e comparagoes

Para poder comparar a eficiéncia do método de transicao proposto
serd utilizado um método de Transi¢do Direta (TD) como referéncia.
As diferencas fundamentais dessa técnica é que ela ndo utiliza GS,
sendo que seus ganhos foram otimizados unicamente para realizar a
transicdo. Outra diferenca é que nao existe o fator de efetividade,
ja que a transicao para VC acontece ao atingir a velocidade de estol
(ou de cruzeiro, para esse projeto) e a atuagdo do profundor acontece
abruptamente.

Simulou-se a estratégia TD no modelo, a dinamica obtida pode ser
vista na figura 27 e os resultados da qualidade de controle sdo mostrados
na tabela 4.

Tabela 4 — Parametros de qualidade de transicao (estratégia TD).

Parametro VTOL = VC VC = VTOL
Max. erro de altura 2.1 m 2,2 m
Estabilizagao de altura (t29) 21s 30s
Max. sobressinal de velocidade 1.2m/s 0,5 m/s
Estabiliza¢ao de velocidade (ta9) 2ls < 1s
Estabilizagao de pitch (ta%) <4ds < 2s

Essa estratégia de transicao funciona bem com aeromodelos j& que
estes possuem bastante sobra de poténcia e conseguem atingir a veloci-
dade de estol para 8s em torno de 45°. No entanto isso nao é verdade
para a aeronave deste trabalho, pois ela s6 consegue atingir a velocidade
desejada préoximo de 75°.

Pelos dados apresentados percebe-se que trabalhar com ganhos fixos
é um grande entrave para este projeto. As diversas oscila¢oes presen-
tes na resposta durante a transicao se dao por duas causas principais:
Ganhos inadequados para aquela faixa de (; e atuagdo brusca do pro-
fundor ao mudar o modo de voo, o que provocou as oscilacoes em VC.
Isso é evitado com o fator de efetividade.
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Uma comparagao sobre o desempenho da aeronave durante transi-
cao é mostrada na tabela 5. Nela é possivel observar que as distancias
percorridas durante as transi¢oes de VT OL para VC sao muito simi-
lares entre as duas estratégias, e na transicao de VC para VTOL, o
método TD possui uma desaceleracao maior na aeronave diminuindo a
distancia percorrida para freiar.

Apesar dessa vantagem, o controle adaptativo desenvolvido permi-
tiu diminuir variacoes de altura, bem como oscilagoes durante a tran-
sicdo. Ademais, o método proposto permite realizar a transi¢do para
faixas muito maiores de velocidades pois realiza uma troca suave dos
comandos entre as duas fases de voo. Ja o método TD espera atingir
a velocidade de estol pra depois realizar a transicdo para VC, o que
para velocidades de estol maiores que 16,2 m/s nunca acontecera sem
antes a aeronave se desestabilizar longitudinalmente. Essa limitacao de
velocidade pode, eventualmente, impedir que a transicao seja realizada
durante ventos traseiros, além de limitar a carga méaxima permitida
caso se deseje adicionar peso & aeronave.

Conclui-se, portanto, que o controle de transi¢do desenvolvido for-
nece uma diminuicao de agilidade em troca de movimentos mais preci-
sos, com faixas maiores de operacao permitindo uma missao segura de
voo, com um potencial igual ou melhor que as estratégias de transicao
direta.

Tabela 5 — Comparacao da dindmica entre os dois métodos.

Medida TD Método proposto
Méxima variagao de altura 2,20 m 1,20 m
Aceleragao média de VTOL >VC 1,72 m/s* | 1,63 m/s?
Distancia percorrida de VTOL >VC 81 m 78,50 m
Desaceleragao média de VC >VTOL | 1,63 m/s* | 1,36 m/s?
Distancia percorrida de VC >VTOL 80 m 114,2 m

Velocidade maxima suportada ~ 16,2 m/s | =19 m/s



Figura 25 — Transicao de VIOL para VC.

(a) Transiciao de VTOL para VC. (8 = 9°/s)
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Figura 26 — Transicao de VC para VT OL.

(a) Transi¢ao de VC para VTOL. (8 =7,2°/s)
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(b) Troca de comando dos motores causados pelo fator de efetividade durante a
transicao.
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6 POUSO DE PRECISAO

Esse capitulo mostra a criagdo de uma plataforma de pouso para
auxiliar a descida da aeronave, fornecendo informacoes mais precisas
de localizagao e altura do que aquelas fornecidas pelo GPS. Essas in-
formacoes serao enviadas para a controladora de voo da aeronave para
que ela se oriente e realize o pouso de acordo com a sua localizagao
atual.

6.1 DESIGN DA PLATAFORMA DE POUSO (TAG)

Entre as necessidades principais desse projeto é a detecgao da plata-
forma de pouso com custo computacional baixo. Para isso, o design da
plataforma de pouso é fundamental para facilitar os calculos e tornar
o processamento mais rapido. O simbolo visual criado para ser usado
na deteccao da camera serd dado o nome de tag.

Os dois grandes requisitos do design da tag sdo:

(i) Deve conter um indicador de orientagdo para a aeronave, forne-
cendo estimativa de yaw durante o pouso;

(it) Deve ser detectavel em diversos niveis de altura, sem perder a
referéncia do centro quando se aproximar do pouso.

Inicialmente estudou-se abordagem de algumas tags mostradas na
figura 28 utilizando técnicas de transformada Hough circulares, detec-
tor de bordas Canny e melhorando a imagem com filtros adaptativos.
Apesar de sua rapida deteccao, as tags da figura 28a foram descartadas
por nao possuirem indicador de orientagdo para pouso. As da figura
28b nao fornecem informacao suficiente de altura ja que, durante o
pouso, a imagem serd a mesma para diferentes alturas. Por tltimo, as
tags da figura 28c foram lentas demais para detectar, com problemas
de distorcao de perspectiva, rotagoes e escala.

Figura 28 — Possiveis formatos de tags.

(a) Plataformas sim- (b) Plataformas com
ples. indicador de angulo. (c) Plataforma recursiva.

ORGL "

Fonte: Autor.
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Os melhores resultados preliminares de detec¢ao foram encontrados
utilizando os marcadores da biblioteca ArUco. A assimetria dos mar-
cadores ArUco resolvem o problema da estimativa de yaw, e, visando
melhorar a estratégia de deteccdo em diferentes alturas é possivel adi-
cionar mais marcadores na tag. A figura 29 mostra a tag escolhida para
o projeto. Nela, os 4 marcadores externos sao utilizados para detecgao
em grandes alturas e o marcador central para os momentos finais de
pouso.

A adigdo de tags também aumenta o tempo de processamento, mas
um teste mostrado na figura 30 indica que ¢é possivel detectar 5 mar-
cadores a uma taxa de 22,7 Hz, valor muito superior ao requisito de
projeto (5 Hz).

Figura 29 — Tag escolhida para o projeto.

Fonte: Autor.

Figura 30 — Tempo de processamento por namero de tags detectadas
utilizando um Raspberry pi.
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6.2 POSICIONAMENTO E ORIENTAGAO

6.2.1 Modelagem da camera e do espago 3D

Para encontrar a localizacao da tag pela camera em um espago
3D, é necessario uma ferramenta que transforme as coordenadas de
pizel obtidas pela imagem em pontos em um ambiente 3D. Para isso,
é necessario uma modelagem matematica da camera.

Neste trabalho foi utilizado o modelo PinHole da cimera. Esta
modelagem assume que toda luz de uma coordenada do espago 3D (x,
y e z) passa por um ponto infinitesimal até ser projetada no sensor da
camera, representada pelos pontos (u, v) da imagem. Essa modelagem
ndo leva em conta o foco do objeto e distor¢des radiais e tangenciais
[35]. A equacdo 6.1 mostra a transformacao desses pontos segundo o
modelo Pinhole.

U fxr 1 Oz z
vl =10 fy Oyl. [ng | Ttag] s (6.1)
1 0 0 1

1

Onde Ry, € R33 e Tj,, € R? sdo respectivamente a matriz de
rotacao e translacao da movimentacao da camera na cena. Na matriz
de parametros intrinsecos da camera, fr e fy sao as distancias focais
e Ox, Oy os centros 6pticos. A obtencio desses ultimos pardmetros
nesse projeto foi feita através do procedimento de calibragao mostrado
em [42].

6.2.2 Algoritmo para estimacgao de posigao

O algoritmo foi escrito em python tem como objetivo realizar a
conversdo de uma imagem da tag, fixa no solo, em valores de posi¢ao
e atitude na aeronave. O cddigo e os parametros utilizados podem ser
vistos em [40].

A imagem inicialmente é capturada e sua resolugdo diminuida para
(640 x 480). Realiza-se a detecgdo dos ArUcos por meio das operagoes
de pré-processamento, segmentacao, extracao de atributos e reconheci-
mento, mostrados na figura 31. Com isso, obtém-se o cinco matrizes
de rotacao e translacao distintas, uma para cada marcador, fornecendo
informacoes de distincia e orientacao de cada um deles em relacao a
camera.

O calculo da origem do centro da plataforma (%) com base nos
marcadores individuais (referencial 90) é feito utilizando matrizes de
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Figura 31 — Algoritmo de deteccdo de marcadores ArUco.
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rotacdo e translagdo. A figura 32 mostra um exemplo disso. Nela,
sabe-se que o marcador de identificador n° 15 encontra-se deslocado a
uma distancia pré-definida do centro da tag, portanto a origem do ¥
vista por B, a partir da origem de 9 é calculada conforme a equagao
6.2.

PE = (R, -T+Th) (6.2)
drb dts

T:

o
o+ +
[\

(6.3)

Onde 7T representa a posicao do centro da tag no referencial 9.

Como cada marcador tem sua propria estimativa do centro da pla-
taforma, sua detecc¢ao funciona de forma redundante. Caso a cimera
detecte apenas 1 marcador, este é utilizado para estimar seu centro;
caso detecte os 5 marcadores, seu centro vai ser estimado pela média
dos centros detectados, aumentando sua precisdo. A figura 33 mostra
o resultado do cddigo criado. O algoritmo pode ser resumido na Figura
34.
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Figura 32 — Localizacdo do centro da tag com base em marcadores
individuais.

Fonte: Autor.

Figura 33 — Deteccao da plataforma em escala.

Fonte: Autor.



Figura 34 — Fluxograma do algoritmo para estimativa de posigao.
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7 RESULTADOS EXPERIMENTAIS

Este capitulo apresenta os dados experimentais referentes ao pro-
totipo desenvolvido para esse trabalho. Serd apresentado o sistema
embarcado utilizado na aeronave, bem como testes para obtencao de
constantes e coeficientes para validacao do modelo apresentado. Busca-
se, por fim, analisar a resposta do sistema para diferentes entradas e
sua eficiéncia cumprindo a missao de voo desejada.

7.1 CARACTERISTICAS DA AERONAVE

O desenvolvimento desse projeto contou com a construcao de dois
prototipos. No primeiro (figura 35a) realizou-se testes preliminares de
controle de estabilizacdo e voo autéonomo. Depois, adicionou-se asa e
fuselagem para cria¢do do novo prototipo (figura 35b), o qual foi usado
para obter os dados desse trabalho.

Figura 35 — Prototipos construidos.

(a) Prototipo 1. (b) Prototipo 2.

Fonte: Autor.

O sistema motopropulsor é composto por 4 motores brushless liga-
dos por meio de ESCs em uma placa de distribuicao de energia ali-
mentada pela bateria. A entrada dos ESCs sdo sinais PWM que sao
gerados pela controladora de voo. Para os motores frontais adiciona-se
ainda dois servo-motores que realizarao o giro de tilt. Tanto o servomo-
tor quanto o restante do sistema embarcado é alimentado pela bateria
através de um regulador de tensao 5V.

O sistema embarcado é mostrado na figura 36 e na tabela 6. utilizou-
se a controladora de voo Pizhawk. Nela existe duas unidades de medicao
de inércia, contendo giroscopios, acelerdmetros e um magnetdmetro;
além de possuir um barémetro para medicao de altura. Paralelamente,
foi adicionado um moédulo com GPS e um magnetémetro redundante
na parte externa do VANT, melhorando a triangulacdo do GPS e se
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afastando de disturbios magnéticos provados por componentes na fuse-
lagem e dos motores.

Figura 36 — Sistema embarcado da aeronave.

Fonte: Autor.

A Pizhawk também contém interfaces que permitem sua comuni-
cagdo com outros dispositivos via UART, 12C, e SPI. Isso possibilitou
a adicao de um Raspberry Pi na aeronave, que foi utilizado para en-
viar comandos para a controladora, realizando voos auténomos, sem
a necessidade de um radio-transmissor. O Raspberry Pi também pos-
sibilitou a adicdo da cAmera para o sistema de pouso de precisao. o
esquemético do sistema embarcado pode ser visto na Figura 37.

Figura 37 — Ligacao do sistema embarcado.
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Fonte: Autor.

Para software, foi utilizado a biblioteca Ardupilot, na qual foi imple-
mentada a arquitetura de controle mostrada nos capitulos anteriores.
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Tabela 6 — Tabela de componentes utilizados no protétipo.

Sistema embarcado Sistema elétrico e motopropulsor
Controladora de voo Pixhawk Bateria Multistar 10Ah 10c 4s
Raspberry Pi 3 modelo B Motor Brushless Multistar 3508 580 kv
GPS + Magnetometro MN8 Eletronic Speed Controller Hobbywing 40A
Camera para Raspberry Pi 5 MP Servo-Motor Futaba S3010
Transmissor de telemetria 3DR 433 Mhz | Receptor HobbyKing TR 6A V2
Buzzer + chave de seguranca Hélice APC 14 x 4.7

O Ardupilot tem uma série de ferramentas que facilitam o desenvolvi-
mento do controle destacando EKFs para estimativa dos estados por
fusdo de sensores, e filtros para reducdo de ruido [43]. No Raspberry,
foi utilizado tanto a biblioteca OpenCV [35] para processamento de
imagem, e a DroneKit para criacdo de mensagens MAVLink que sdo
mandadas para controladora de voo [44].

7.1.1 Testes de empuxo

Para obter o coeficiente de empuxo K. é necessario encontrar a
relagao entre a velocidade angular do motor e o empuxo correspondente.
Para isso, foi feito um teste de bancada, na qual apoiou-se o motor
junto com pesos em uma balanga, e com auxilio de um Arduino e um
tacometro, mediu-se os parametros de PWM, empuxo e velocidade de
rotagao das hélices (figura 38a).

A figura 38a mostra os resultados obtidos. A queda de tensdo du-
rante as velocidades de rotagbes mais altas foi de 1,2 V. Os dados
retirados do teste sao mostrados na tabela 7.

Tabela 7 — Dados obtidos no teste de empuxo.

Resultados do teste de empuxo

Taxa de giro maxima | 513,49 rad/s

Empuxo maximo 13,43 N

K. 5,26 -107° M5
Fonte: Autor.

7.2 CONTROLE EM VTOL

A estratégia de controle desenvolvida no capitulo anterior foi apli-
cada na biblioteca Ardupilot. Optou-se por utilizar a implementagao
padrao da biblioteca [43], necessitando-se adaptacoes em relagao a si-
mulacao. Foram feitos diversos testes preliminares de voo, realizando-se
pequenas modificagoes na a sintonia dos PIDs até obter uma resposta
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Figura 38 — Teste de empuxo

(a) Teste de empuxo.

(b) Resultado do teste de empuxo.
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Fonte: Autor.

parecida com a simulagdo, isso foi feito por meio de tentativa-e-erro,
observando a resposta dado & comandos enviados via radio. A compa-
racdo da resposta antes e depois da sintonia pode ser vista na figura 40
e os resultados na tabela 8, mostrando uma diminuigio de 52% de erro
ITAE depois da sintonia.

Tabela 8 — Resultados da sintonia.

Antes da sintonia  Depois da sintonia
Erro ITAE 10,25 4,91
Sobressinal ~ 25% ~ 12%
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Figura 39 — Teste de voo.

X K
—— -#."

Fonte: Autor.

Figura 40 — Melhoria no desempenho depois da sintonia.

Pitch antes da sintonia Pitch depois da si

Angulo (%)
~
Angulo (%)

Pitch medido

0 2 4 6 8 10 0 2 4 6 8 10
Tempo de voo (s) Tempo de voo (s)

Fonte: Autor.

7.2.1 Controle de atitude

A figura 41 mostra a resposta dos comandos de roll, pitch e yaw ob-
tidas no controle final desenvolvido. Apesar de possuir pequeno sobres-
sinal, o sistema se mostrou eficiente para controlar a aeronave durante
vOo.

7.2.2 Controle de posigao

A figura 42 mostra a resposta dos comandos de posicdo X, Y e Z.
Observa-se que a posicao foi controlada sem nenhum sobressinal.



78

Figura 41 — Resposta para comandos de atitude.

(a) Resposta para comando de roll.
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Fonte: Autor.
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Posicéo (m)

Posicéo (m)

Posicéo (m)

Figura 42 — Resposta para comandos de posigao.
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Fonte: Autor.
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7.2.3 Testes auténomos

Utilizando a biblioteca Dronekit foi possivel criar codigos em Python
no Raspberry pi com missdes auténomas programadas. Os codigos
criados podem ser vistos em [40]. As figuras 43 e 44 mostram um
teste de decolagem e pouso automatico e um teste de deslocamento
respectivamente.

Figura 43 — Decolagem e pouso auténomo. Velocidade de descida com
saturacdo em 0,5 m/s.

12 T T T

Posigdo Z desejada
Posigdo Z medida

Posigao (m)

I I I I I I I 1 1
0

100 105 110 15 120 125 130 135 140 145
Tempo de voo (s)

Fonte: Autor.

Figura 44 — Deslocamento até coordenada de referéncia.
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Posicao Y medida

Posigao (m)

7
100 105 110 115 120 125 130 135 140
Tempo de voo (s)

Fonte: Autor.
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7.3 TRANSICAO PARCIAL PARA VC

Com o objetivo de validar o modelo criado, os servomotores foram
instalados na aeronave e realizou-se testes de voos visando obter o perfil
de aumento de velocidade conforme aumento de § (figura 45). Como
até o momento a aeronave nao possui leme, profundor e aileron, a tran-
sicao completa nao é possivel, porém, o teste de transicao parcial é
fundamental para testar o mecanismo de tilt em voo, validar o mo-
delo criado e detectar possiveis erros e dificuldades para uma transicao
completa.

Figura 45 — Transicao parcial em voo.

(a) Voo em VTOL. (8 = 0°) (b) Transicdo parcial. (8 = 30°)

Fonte: Autor.

Tabela 9 — Resultado do teste de transicao parcial.

Teste 1 Teste 2 Teste 3
Modelo Medigao | Modelo Medigao | Modelo Medigao
Binal 25° 25° 24,04° 24,04° 30,73° 30,73°
Vfinal (m/s) 9,89 9,07 9,41 8,74 11,87 10,57

Desloc. (m) 36,00 38,90 35,23 33,57 44,92 43,65

Para comparar o sistema real com o modelo, foi extraido os dados
de telemetria do voo e aplicado o sinal do servomotor diretamente na
entrada da simulacdo. Os graficos dos testes sao mostrados na figura
46. A tabela 9 mostra que o modelo adotado possui um erro médio de
0,93 m/s. Este erro acontece em decorréncia dos ventos do voo, que
nao foram colocados na simulagao, ou & simplificagoes do modelo. O
deslocamento durante a transicao teve erros préoximo de 2 m.



Figura 46 — Aumento de velocidade conforme mudanca de .

(a) Teste de transi¢ao 1.
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Fonte: Autor.
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7.4 POUSO DE PRECISAO

7.4.1 Reégua de calibracao

Para verificar a precisdo do sistema, construiu-se uma régua de duas
diregoes (figura 47) sendo utilizada durante o desenvolvimento do pro-
jeto para testes e calibracdo. A camera é posicionada em uma das
extremidades da régua, e na outra é colocada a tag, sendo possivel
comparar os valores obtidos pelo algoritmo com os distancias reais.

Figura 47 — Régua para testes.

SEN

Fonte: Autor.

Com a régua foi posswel testar a precisao do sistema quando des-
locado no eixo X e Z com base no deslocamento longitudinal e lateral
da tag. Para o teste no eixo X, fixou-se Z = 60cm e no teste de deslo-
camento no eixo Z , fixou-se X = 0 cm. Os resultados sao presentados
nos graficos da figura 48.

Pelos gréficos conclui-se que o erro do algoritmo de processamento
de imagem é predominantemente menor que 3% da distancia de detec-
¢ao, ou seja, quanto mais perto da plataforma, maior vai ser a precisao
em centimetros.

7.4.2 Testes de iluminagao

A Figura 49 mostra o nivel minimo de iluminac¢ao do local para
deteccao da tag. Utilizando um sensor de smartphone, o nivel minimo
de iluminagao foi medido em 25 lux.
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Figura 48 — Teste de precisao na deteccao da tag.

(a) Teste de precisao no eixo Z.

Fonte: Autor.

7.4.3 Testes em voo

7.4.3.1 Qualidade de imagem

Uma camera e um Raspberry foram embarcados em um drone me-
nor para teste de qualidade de deteccao de imagem durante um voo,
buscando diagnosticar vibracoes indesejadas no video, bem como os li-
mites experimentais de distancias. A altura maxima de deteccado foi de
19 metros e a minima 12 cm. Além disso, nao houve confusao do algo-
ritmo de processamento de imagem com objetos quadrados proximos.

Imagens do voo podem ser vistas na Figura 50.
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Figura 49 — Menor nivel de iluminagao possivel para deteccao da tag.

Fonte: Autor.

Figura 50 — Teste de aquisicdo de imagem.

(a) 1,4 metros (b) 3,8 metros.

(¢) 9 metros. (d) 19 metros.

Fonte: Autor.

7.4.3.2 Pouso de precisao

Para realizar o pouso de precisao utilizou-se o coédigo em python
[40] com a biblioteca dronekit. Integrou-se o cédigo de movimentagao
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Figura 51 — Testes com a aeronave e a tag de pouso.

Fonte: Autor.

auténoma com o de detec¢do da tag por processamento de imagem, e
utilizou-se o procedimento padrao da biblioteca ardupilot para pouso
de precisdo [45], esse procedimento pode ser visto na figura 52.

Figura 52 — Algoritmo utilizado para descida da aeronave.

Primeira detecgdo da tag

Mantém descida de Desloca a
0.5m/s horizontalmente

Detectou tag? Atualiza posicao do
sistema

Menos de 1 metro do solo?

Fonte: Autor.

Os resultado do pouso pode ser visto no grafico 53. Observa-se
que apesar de bastante influéncia do vento no dia do teste, o sistema,
consegue fazer a aeronave convergir para a tag com sucesso (figura 54).

Tabela 10 — Comparagao da posicao final da aeronave vista por
diferentes fontes de dados.

Real Visto pela camera Visto pelo GPS
33.52 34,98 106,88

Ultimo erro
de posic¢do (cm)
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Figura 53 — Deslocamento da aeronave para o pouso de precisao.
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Fonte: Autor.

Figura 54 — Posigao final da aeronave.

Fonte: Autor.

A tabela 10 mostra o erro em relacdo ao centro da plataforma de
pouso. E possivel ver que o sistema de pouso de precisio marcou na sua
dltima aquisicdo uma distancia muito préxima ao erro real. Isso signi-
fica que, a aeronave conseguiu corrigir sua posicao durante o processo
de pouso, e, apos chegar menos de 1 m de altura do solo (ver algoritmo
da figura 52) pousou sem continuar sua corregdo, conforme o esperado.
Quando o pouso de precisao é comparado aos dados do GPS, percebe-
se que este marcou um deslocamento de mais de um metro do ponto
de referéncia demonstrando uma grande imprecisao desse dispositivo.
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Contudo, baseado nos graficos apresentados é possivel concluir que o
sistema de pouso de precisdo indicou uma melhora de pelo menos 46%
na precisao do pouso comparado & um possivel pouso guiado por GPS.

7.4.4 Precisao de altura e orientac¢ao (yaw)

Além dos testes com o GPS, é possivel comparar os valores de altura
e orientacdo com o sistema de pouso de precisdo. A figura 55a mostra
esses valores com base nos sensores disponiveis na aeronave. Observa-se
uma diferenca média de altura de 36 cm com o barémetro e 4,80° de
diferenca com a orientacdo do magnetometro.

Figura 55 — Comparacgao dos sensores da aeronave com o sistema de
pouso de precisao.

(a) Comparacdo da altura pelo bardmetro e pelo sistema de pouso de preci-
530.

-+ Altura (Camera)
-+ Altura (Barbmetro)

Altura (m)

10 15 20 25 30 35
Tempo de voo (s)

(b) Comparacgao da orientacdo do magnetémetro com o pouso de precisio.

180

175 -

135 @+ Yaw (Camera)

-+ Yaw (Magnetometro)

130 I I I I
10 15 20 25 30 35
Tempo de voo (s)

Fonte: Autor.



8 CONCLUSAO

Neste trabalho foi apresentado e desenvolvido uma estratégia de
controle para uma aeronave VTOL tiltrotor com pouso de precisdo por
processamento de imagem. Foi possivel modelar a dindmica do sistema
e implementar em simulagao as malhas de controle em VTOL, VC e
da transicao entre elas. Foi construido um protétipo experimental que
validou o controle em VTOL e parcialmente modelo de transicao.

Entre as contribui¢oes mais importantes desse trabalho destaca-se a
implementagao da transicdo com o fator de efetividade e GS, que possi-
bilitou estabilidade para qualquer faixa de § e para qualquer velocidade
na qual a aeronave possa atingir.

A tag de pouso criada utilizando ArUco permitiu uma diminuic¢io
de 46% do erro do local de pouso quando comparado ao GPS. Apesar
da alta precisdo na estimativa da tag, o erro do pouso foi de 34 cm.
Isso mostra que o algoritmo de processamento de imagem funciona
bem, mas a estratégia de movimentacdao do pouso adotada necessita
ser melhorada para atingir a meta de erro méximo de 10 cm.

Como trabalhos futuros busca-se rever a modelagem de perturba-
¢oes a rajadas de vento, ja que houveram testes inesperados com ventos
entre 8 e 12 m/s durante VTOL, em que a aeronave ja perdia os coman-
dos de yaw e tornava dificil sua pilotagem. Espera-se também realizar
a validagao da transicao completa entre os modos de voo e implemen-
tacdo de uma missao totalmente auténoma.

Por fim, este projeto foi extremamente desafiador e repleto de difi-
culdades, possibilitando muito aprendizado. Os resultados obtidos ti-
veram saldos muito positivos e agora o projeto encontra-se muito perto
de possibilitar uma missao completa e segura de voo para cumprir seu
objetivo.

89
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A APENDICE A

Figura A.1 — Implementacao da simulacao de voo VTOL auténomo.
A realimentacéo foi retirada para facilitar a visualizacao.
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Fonte: Autor + Simulink.
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Figura A.2 — Implementacdo de voo em VC. A realimentacao foi

retirada para facilitar a visualizagao.
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realimentacao foi retirada para facilitar a visualizacao.

Figura A.3 — Implementagdo da transicdo no Simulink. A
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Fonte: Autor + Simulink.
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Figura A.4 — Bloco de controle de atitude para pitch. A mesma
estrutura foi adotada para roll e yaw.
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Fonte: Autor + Simulink.

Figura A.5 — Bloco de controle de posi¢do em X. A mesma estrutura
foi adotada para deslocamento em Y.
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Fonte: Autor + Simulink.
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Figura A.6 — Bloco de controle de altura.
—w RED s —w
Dincrmie Cerivative | Kl
e P |
. s i A + .
Z oy 1‘ [ [ K z_portn VP _altucnt
2_maskic. Z_porta_medids Z_pori_penk_madido ey
Higt L

Fonte: Autor + Simulink.

Figura A.7 — Bloco de controle de altura pelo profundor.
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Figura A.8 — Bloco de controle de velocidade em VC.
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