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RESUMO

Neste trabalho é apresentado uma implementação de controle para uma
aeronave de decolagem e pouso vertical tiltrotor com pouso de precisão
por processamento de imagem. Primeiramente são modeladas mate-
maticamente as forças e momentos presentes na aeronave. Em seguida
é montado o diagrama de blocos para controle de voo vertical e de cru-
zeiro. Na simulação, são detalhados os métodos de sintonia das malhas
de PID, respostas à mudanças de atitude, posição e velocidade. Ade-
mais, é proposto um método de transição entre os dois modos de voo
utilizando o fator de efetividade e Gain scheduling, sendo comparado
a um método de transição direta. A estratégia de transição proposta
permitiu diminuição de 60% da variação de altura além de permitir
transição estável para qualquer velocidade e ângulo de tilt. Um protó-
tipo foi construído para validar as malhas de controle de voo vertical
e, parcialmente, a transição para voo em cruzeiro. Por �m, o sistema
de pouso de precisão foi criado, permitindo uma diminuição de 46% do
erro do local de pouso comparado ao GPS.
Palavras-chave: Tiltrotor, Decolagem e pouso vertical, Pouso de pre-
cisão.





ABSTRACT

This work presents a control strategy for a vertical takeo� 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 �ight are
assembled, followed by its attitude, position and velocity simulation.
A transition method between the �ight modes is also simulated using
the e�ectiveness 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 �ight and, partially, the transition to cruise
�ight. Finally, the precision landing system was designed and tested,
presenting 46% less distance error compared with GPS.
Keywords: Tiltrotor, Vertical takeo� and landing, Precision landing.
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1 INTRODUÇÃO

As últimas décadas foram marcadas por grandes avanços em siste-
mas motopropulsores alimentados por bateria, permitindo o melhora-
mento de sua e�ciência energética. Aliando isso ao constante avanço
de microprocessadores e sistemas embarcados popularizou-se a utiliza-
ção de VANTs para lazer [1], agricultura [2] e missões de segurança,
vigilância e resgate [3].

Um dos maiores problemas ao se utilizar VANTs nessas aplicações
é seu baixo alcance devido ao limitado tempo de bateria, baixa mano-
brabilidade e precisão durante decolagem e pouso. Multirrotores, por
exemplo, conseguem realizar deslocamentos para qualquer direção, mas
não atingem altas velocidades e nem voos de longa duração devido à
natureza de seu funcionamento. A con�guração de asa �xa, por outro
lado, possui um uso muito melhor de energia, mas necessita de uma
pista para decolagem e pouso.

Uma solução promissora para o problema supracitado é uma con�-
guração híbrida de aeronave que consegue decolar e pousar na vertical,
mas durante seu voo em cruzeiro, inclina seus motores e troca para uma
con�guração de asa �xa. Sistemas como esses são conhecidos como con-
vertiplanos, aeronaves de decolagem e pouso vertical (Vertical Takeo�
and Landing - VTOL) de rotores basculantes (tiltrotor) e são utilizados
em aplicações militares, em aeronaves como Bell Boeing V-22 Osprey
e o BA-609 [4].

Além da melhora de e�ciência, existe também uma busca cada vez
maior de tornar uma missão de voo completamente autônoma e in-
teligente, evitando necessidade de operadores experientes. Para isso,
empresas estão criando estações de pouso para VANTs, de forma que
eles possam ser recarregados automaticamente [5]. Em consequência
disso, projetos estão utilizando visão computacional para possibilitar
pouso de precisão com qualidade melhor que GPS, existindo inclusive,
empresas especializadas nessas soluções [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 regiões longe dos centros urbanos, nas quais
existe di�culdade no acesso para carros. O projeto busca suprir os
centros de saúde com bolsas de sangue quando há falta delas, ou em
situações emergenciais, evitando desperdício desse material quando há
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um grande número de doações nos grandes centros. O projeto ainda
encontra-se em fase inicial de desenvolvimento, mas análises prelimina-
res indicam capacidade de transporte até distâncias 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 transição
para o modo VC. Devido à sua complexidade, o modo VC não será
analisado detalhadamente, adotando-se apenas a análise simpli�cada
longitudinal de sua estabilidade.

1.3 OBJETIVOS ESPECÍFICOS

Os objetivos especí�cos são descritos abaixo:

• Para o modo VTOL, criação de um modelo de controle em alto
nível em simulação que permita estabilizar a aeronave e tornar
seus movimentos autônomos.

• Para o modo VC, criação de um modelo simpli�cado de controle,
capaz de estabilizar longitudinalmente a aeronave, bem como tor-
nar autônomas as mudanças de velocidade e de altura.

• Criação de um sistema de pouso de precisão usando visão com-
putacional, permitindo erros no pouso de no máximo 10 cm, tra-
balhando à uma taxa mínima de 5 hz.

• Desenvolvimento de uma estratégia de transição que permita a
mudança suave de modos de voo com variações de altura meno-
res que 5 metros e permitindo estabilização para qualquer ângulo
de tilt. Realização de um estudo da qualidade de transição com-
parando a outro método.

• Construção de um protótipo experimental para validar o controle
em VTOL e parcialmente a transição para VC.
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2 REVISÃO BIBLIOGRÁFICA

2.1 MODELAGEMDE VANTS: QUADRIRROTORES E ASA FIXA

Durante VTOL, a aeronave desse projeto se comporta como um qua-
drirrotor, composto de quatro motores dispostos à uma distância �xa
de seu CG. O comportamento de um quadrirrotor depende de muitos
fatores não-lineares que atuam no corpo durante o voo. A modela-
gem da dinâmica de quadrirrotores foi estudada em diversos trabalhos.
Entre eles destaca-se uma abordagem simpli�cada para o modelo [8],
considerando apenas componentes de forças e momentos dos motores.
Outro trabalho, [9] utiliza uma versão linearizada do movimento da
aeronave.

Modelagens mais detalhadas da dinâmica foram estudadas em [10]
e [11], ampliando a gama de análises das forças e momentos atuan-
tes nesse tipo de aeronave, bem como sugestões de controle. Todos
os trabalhos citados mostram simulações que ajudaram a embasar esse
trabalho, destacando-se [12] que utiliza Matlab para realizar a progres-
são dos estados da aeronave. Para modelagem na con�guração de asa
�xa, utilizou-se como base Anderson[13] com apoio de Thums[14], os
quais mostram as principais forças aerodinâmicas que devem ser consi-
deradas nas análises em VC.

Visando a construção de um protótipo experimental, trabalhos como
de Bershadsky et al.[15] e Gatti[16] mostram otimização do sistema elé-
trico de quadrirrotores de alta e�ciência, buscando a melhor escolha de
conjunto motopropulsor e abordando conceitos básicos de projeto e in-
terligação dos sistemas em VANTs.

2.2 CONTROLE PID

O controlador proporcional-integral-derivativo é um mecanismo de
realimentação muito utilizado em sistemas de controle industrial. Esta
controladora calcula o erro entre uma variável medida e seu valor de-
sejado. Com base nesse valor, tenta minimizar o erro ajustando sua
saída 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 correção de erros acumulados a longo prazo. Por �m, o
ganho derivativo (D) consegue se adaptar a variações de erro, podendo
ser entendido como uma previsão de futuros erros [17].

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

G(s) = Kp +
KI

s
+Kd.s (2.1)

Apesar de já existirem técnicas mais complexas para controle desses
sistemas como controle Smart Fuzzy com base em algoritmos genéticos
[18] ou usando LQR [17], a utilização de PIDs em VANTs não é nova
e já é muito bem estabelecida, possuindo muitos anos de pesquisa e
aplicações em quadrirrotores e aeronaves [19]. Esse tipo de controlador
permite a criação de diversas malhas para realizar a estabilização e
controle autônomo [20] sendo validado em trabalhos experimentais [11].

O objetivo principal do controle de uma aeronave autônoma é buscar
otimizar três parâmetros [17]:

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

• Transiente adequado (tempo de subida e sobressinal)

• Acurácia em regime permanente (capacidade de seguir uma refe-
rência)

Em sistemas reais, onde não é possível aumentar indeterminada-
mente os ganhos, dadas as limitações de hardware e software, geral-
mente é necessário realizar um trade-o� entre esses objetivos, buscando
a melhor resposta para o sistema [21].

Portanto, encontrar o melhor controle possível requer um estudo
nas maneiras para realizar a sintonia dos PIDs. No caso do controle de
VANTs, os métodos mais utilizados são: Ziegler-Nichols [22], Cohen-
Coon [23] ou ainda manualmente, com algoritmos empíricos utilizado
por pilotos de aeromodelos [24]. Essas maneiras de sintonia fornecem
resultados razoáveis para um controle básico de uma aeronave, mas
nem sempre a melhor solução para o problema.

Atualmente, uma opção que vem sendo muito explorada nessa área
é a utilização de controle ótimo, por meio dos critérios IAE, ITAE, ISE
e ITSE cujas fórmulas são apresentadas a seguir [25].

IAE =

∫ t

0

| e(t) | dt (2.2)

ISE =

∫ t

0

e2(t)dt (2.3)
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ITAE =

∫ t

0

t | e(t) | dt (2.4)

ITSE =

∫ t

0

te2(t)dt (2.5)

Busca-se minimizar o erro e(t) entre o sinal desejado e o medido.
Estudos sobre algorítimos que utilizam esses critérios ótimos podem ser
vistos no trabalho de Sahib e Ahmed[26].

2.3 TÉCNICAS DE TRANSIÇÃO

2.3.1 Transição direta

O controle em modo VTOL e em modo VC são duas con�gurações
de voo muito distintas. Enquanto uma utiliza apenas os motores para
se estabilizar, a outra faz uso das superfícies aerodinâmicas, sendo que
a transição entre esses modos requer uma estratégia geral de funciona-
mento. A transição direta de um modo para o outro é uma das téc-
nicas mais utilizadas nesse estilo de projeto, que consiste na mudança
abrupta de um modo para outro. Um estudo completo da dinâmica
dessa estratégia é visto em Frank et al.[27].

Uma versão da transição direta é a estratégia implementada na
biblioteca Ardupilot [28], método utilizado em projetos amadores e ex-
tremamente simpli�cado, onde mantém-se um ângulo de tilt �xo até
atingir a velocidade de estol. Neste momento acontece a mudança de
comandos e completa-se o tilt dos motores.

Esses trabalhos demonstram que os métodos de transição direta
possuem grande dependência do design da aeronave e do momento da
troca de comando. Além disso, essa técnica não permite que o voo
aconteça de forma estável para todos os ângulos de tilt dos motores,
apenas momentaneamente.

2.3.2 Transição com Gain Scheduling - GS

Com o objetivo de tornar a transição suave, é possível 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 operação de um sistema não-linear, melhorando seu desempenho
[29].

Com base nisso, o trabalho de Hernández-García e Rodríguez-Cortés[30]
realiza simulação de uma transição de um bimotor VTOL usando GS.
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Destaca-se trabalhos como de Malang[31] que utiliza GS na transição
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 PRECISÃO

O pouso de uma aeronave é uma das etapas mais críticas de sua
missão. Em VANTs o pouso autônomo é guiado por GPS que possui
uma precisão de no máximo 1 metro. Para realizar um processo de
pouso em uma estação de recarga, por exemplo, é necessário um sistema
mais preciso. Trabalhos como Sharp et al.[33] realiza o controle de
um VANT com base em uma imagem de quadrados com detecção de
cantos. Um marcador mais robusto foi proposto por Nguyen P. H.[34],
na qual realiza a estimativa de posição de um VANT por meio de um
formato circular recursivo. Apesar de seus resultados demonstrarem
uma precisão boa em testes, estes se aproximaram muito da precisão
usando detecção 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 área de realidade aumentada, e
seu objetivo é extrair informações do universo 3D a partir de marca-
dores padronizados. Esses marcadores consistem em uma matriz de
quadrados brancos ou pretos que formam um identi�cador numérico li-
gado por sua representação em bits [36]. Alguns marcadores são vistos
na �gura 1.

Devido sua robustez, rapidez no processamento de imagem e es-
timativa de posição, os ArUcos são ótimas opções para utilização no
pouso de precisão. Nesse contexto destaca-se o trabalho de Carreira
[37], que utiliza esses marcadores para esse propósito.

Figura 1 � ArUco e seus identi�cadores.

(a) id= 10 (b) id= 15 (c) id= 25

Fonte: Autor por meio de [36].
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3 MODELAGEM MATEMÁTICA

Figura 2 � Missão de voo

Fonte: Autor.

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

Essencialmente, a modelagem da aeronave durante a decolagem e
pouso é similar à um quadrirrotor, já estudada em trabalhos como
[8], [10] e [11]. Esses trabalhos, no entanto, não consideram aspectos
fundamentais de uma aeronave tiltrotor, como a existência de outras su-
perfícies aerodinâmicas e a transição para voo em cruzeiro. Portanto, o
modelo aqui apresentado foi desenvolvido para considerar esses detalhes
e proporcionar uma simulação mais �el ao projeto real.

3.1 EIXOS DE COORDENADAS

Para realizar a modelagem matemática é preciso de�nir os eixos de
coordenadas que serão utilizado para descrever os movimentos lineares
e angulares da aeronave. Nesse modelo, são necessários pelo menos dois
referenciais para poder representar a dinâmica do sistema.

O primeiro eixo de coordenadas é chamado de referencial inercial
I = { ~XI, ~YI, ~ZI}, que é �xo na terra. O segundo eixo de coordenadas
é chamado de referencial do corpo B = { ~XB, ~YB, ~ZB} que é �xo
no CG da aeronave e se desloca e rotaciona rigidamente junto com o
corpo. A Figura 3 mostra a relação entre esses eixos.
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ω = [p q r]T ∈ R
3 (3.6)

Importante destacar que ω 6= η̇, sendo o primeiro a velocidade angu-
lar no qual o corpo gira em relação ao seu eixo, e o segundo a derivada
temporal dos ângulos de Euler. A mudança de sua atitude (η) no es-
tudo aeronáutico também é chamado respectivamente de roll, pitch e
yaw, sendo mostrado na equação 4.

Figura 4 � Mudanças de atitude.

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

Fonte: Autor.

3.3 TRANSFORMAÇÃO DE COORDENADAS

Para poder trabalhar com ambas coordenadas, é preciso entender
como calcular a rotação de um sistema de referência para outro. Isso é
feito por meio de uma matriz de rotação, que consiste de uma sequência
de rotações independentes e pré-de�nidas em torno de seus eixos [11].
Para este trabalho optou-se pela utilização do padrão de rotação ZYX,
que consiste na sequência yaw-pitch-roll, mostrado na �gura 3.7.

Rzyx(θ, φ, ψ) =




c(θ)s(ψ) s(φ)s(θ)c(ψ)− c(φ)s(ψ) c(φ)s(θ)c(ψ) + s(φ)s(ψ)
c(θ)s(ψ) s(φ)s(θ)s(ψ) + c(φ)c(ψ) c(φ)s(θ)s(ψ)− s(φ)c(ψ)
−s(θ) s(φ)c(θ) c(φ)c(θ)



 ,

(3.7)
Onde c(x) = cos(x) e s(x) = sin(x). Portanto, um ponto P ∈ R

3

descrito no referencial do corpo, pode ser representado no referencial
inercial por meio da matriz Rzyx(θ, φ, ψ) ∈ R

3x3 com:

PI = Rzyx(θ, φ, ψ) · PB (3.8)
Vale notar que a rotação contrária I −→ B é dada por R−1

zyx(θ, φ, ψ).
Como Rzyx(θ, φ, ψ) é ortogonal, a transformação do referencial inercial
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para o corpo é:

PB = RTzyx(θ, φ, ψ) · PI (3.9)

Sob esse ponto de vista, a transformação das velocidades angulares
de ωI = [φ̇ θ̇ ψ̇]T ∈ R

3 em ωB ∈ R
3 pode ser descrita pela equação

3.10 [12].

ωB = T (θ, φ, ψ) · ωI (3.10)

Onde:

T (θ, φ, ψ) =





1 0 − sin θ
0 cosφ cos θ · sinφ
0 − sinφ cosφ · cos θ



 (3.11)

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

υB = RTzyx · υ (3.12)

ω = T · η̇ (3.13)

3.4 DINÂMICA

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

• A aeronave é um corpo rígido

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

• Hélices são rígidas.

• Desconsidera-se efeito solo.

Os somatórios de forças e momentos descritos nessa seção serão to-
dos referenciados no eixo de coordenadas B, sendo possível a utilização
das estratégias da seção 3.3 para mudança de referencial.
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resumir esses parâmetros em uma só constante dimensional, formando
a equação 3.17.

Ti = KcΩ
2
i (3.17)

No modelo de tiltrotor utilizado, os dois motores frontais inclinam
para realizar a transição para voo em cruzeiro. Tendo isso em vista,
é possível de�nir o ângulo de inclinação do motor como β, conforme
mostrado na �gura 6.

Figura 6 � Ângulo de tilt (β).

Fonte: Autor.

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

TB = Kc





(Ω2
1 +Ω2

3) · sinβ
0

−(Ω2
2 +Ω2

4)− (Ω2
1 +Ω2

3) · cosβ



 (3.18)

Sustentação

Além do conjunto motopropulsor, atuam também na aeronave as
forças aerodinâmicas de sustentação da asa e do profundor. A equação
3.19 descreve a força de sustentação da aeronave [13]. Para simpli�ca-
ção, será usada a velocidade em relação ao corpo.

L =







0
0

−CL
ρ

2
Sasau

2






(3.19)

Vale notar que, para simpli�cação, o coe�ciente de sustentação CL
utilizado nesse trabalho resume a força da aeronave toda (profundor e
asa juntos). O CL é função de seu ângulo α, que representa a inclinação
do per�l da asa em relação ao do �uxo de ar e pode ser aproximado
por uma função linear.
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Arrasto induzido

A equação 3.20 descreve o efeito do arrasto induzido.

Di =







−Cdi
ρ

2
Sasau

2

0
0






(3.20)

Analogamente, o coe�ciente de arrasto induzido Cdi pode ser obtido
por simulações. Importante lembrar que, neste modelo, tanto o arrasto
induzido quanto a sustentação só ocorrem quando há velocidade no
sentido ~XB

+ , caso contrário desconsideram-se ambas componentes.

Arrasto parasita

Outras estruturas presentes na aeronave, como fuselagem, tail-boom
e trem de pouso, também causam resistência ao movimento, à esta
força dá-se o nome de arrasto parasita D [13]. O arrasto parasita pode
ocorrer em todos os eixos de B podendo ser descrito como DB ∈ R

3

conforme a equação 3.21.

D = −sgn(υB) ◦ Cd
ρ

2
Saυ

◦2
B (3.21)

Onde Sa representa uma matriz diagonal com a área frontal Sx,
área lateral Sy e inferior Sz da aeronave.

Sa =





Sx 0 0
0 Sy 0
0 0 Sz



 (3.22)

Abrindo a equação 3.21 obtém-se:

DB = Cd
ρ

2





Sx 0 0
0 Sy 0
0 0 Sz









−sgn(u).u2

−sgn(v).v2

−sgn(w).w2



 (3.23)

3.4.2 Momentos

O cálculo dos momentos presentes na aeronave dependem das forças
e do local em que elas estão sendo aplicadas. Para isso, utiliza-se o
esquemático apresentado na �gura 7, que mostra o posicionamento dos
motores em relação ao CG.
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Figura 7 � Distância das forças aplicadas.

Fonte: Autor.

Momentos durante VTOL

Nessa con�guração, o momento no eixo ~X e ~Y é causado pelas
forças descritas na equação 3.17. Diferente do momento de pitch e
roll, o momento de yaw é causado pelo torque de giro dos motores em
consequência do arrasto aerodinâmico das hélices (Kd) [17]. Portanto,
a equação 3.24 mostra o equacionamento desses momentos.





τφ
τθ
τψ



 =





Kcly(−Ω2
1 +Ω2

2 +Ω2
3 − Ω2

4)
Kc(lxf .(Ω

2
1 +Ω2

3)− lxt.(Ω
2
2 +Ω2

4))
Kd(−Ω2

1 − Ω2
2 +Ω2

3 +Ω2
4)



 (3.24)

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









TB
τφ
τθ
τψ









=









−Kd −Kd −Kd −Kd

−Kcly Kcly Kcly −Kcly
Kclxf −Kclxt Kclxf −Kclxt
Kd Kd −Kd −Kd

















Ω2
1

Ω2
2

Ω2
3

Ω2
4









(3.25)

Durante a transição para voo em cruzeiro, a componente de força
no eixo ~Z varia com o giro do mecanismo de tiltrotor dos dois motores
frontais. Levando em conta esses parâmetros, a equação 3.25 pode ser
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reescrita como:









TB
τφ
τθ
τψ









=









−Kd −Kd −Kd −Kd

−Kcly Kcly Kcly −Kcly
Kclxf −Kclxt Kclxf −Kclxt
Kd Kd −Kd −Kd

















Ω2
1 cosβ
Ω2

2

Ω2
3 cosβ
Ω2

4









(3.26)

Momento do profundor

Para avaliar a transição de VTOL para voo em cruzeiro, adiciona-se
o momento do profundor na análise de estabilização longitudinal, visto
pela equação 3.27.

τp =







0

lpCLp
ρ

2
Spu

2

0






(3.27)

Onde CLp é função do ângulo de ataque αp do profundor, e seus
parâmetros podem ser obtidos através de métodos numéricos com base
no formato do seu per�l.

3.4.3 Estados no modelo Newton-Euler

Agora que as equações de forças e torques externos já foram de�ni-
das, é necessário escolher um modelo formal para síntese dos movimen-
tos da aeronave. Neste trabalho, utiliza-se o modelo de Newton-Euler
de corpos rígidos [11]:

[

mI3x3 0
0 I

] [

˙υB
ω̇

]

+

[

ω ×m.υB
ω × I.ω

]

=

[

FB

τB

]

(3.28)

I =





Ixx 0 0
0 Iyy 0
0 0 Izz



 (3.29)

Onde FB e τB é o somatório de forças e torques externos no corpo,
I3x3 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 aceleração linear e angular do corpo ( ˙υB e ω̇) é possível escrever:

[

˙υB
ω̇

]

=

[

mI3x3 0
0 I

]

−1
(

[

FB

τB

]

−

[

ω ×m.υB
ω × I.ω

]

)

(3.30)
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Onde:

FB = FG + TB + L+Di+D ∈ R
3 (3.31)

τB = τφ + τθ + τψ + τp ∈ R
3 (3.32)

Finalmente, é possível encontrar a dinâmica da aeronave no espaço
de estados. Passando a força gravitacional para o referencial B e de-
senvolvendo os produtos cruzados é possível de�nir os 12 estados do
sistema como:


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ẋ

ẏ
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















v.r − w.q − g sin θ +
T

~X
+Di

~X
+D

~X

m

w.p− u.r + g sinφ cos θ +
D

~Y

m

q.u− pv + g cosφ cos θ +
T

~Z
+D

~Z
+ L

~Z

m

τφ − r.q.(Izz − Iyy)

Ixx

τθ + τp~Y
− p.r.(Ixx − Izz)

Iyy

τψ − p.q.(Iyy − Ixx)

Izz

Rzyx





u

v

w





T−1





p

q

r










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
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

(3.33)
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4 CONTROLE

Este capítulo mostra o desenvolvimento da arquitetura do sistema
de controle responsável pela mudança de atitude, estabilização, e segui-
mento de rota autônoma. Será de�nido os blocos que serão utilizado
no sistema, bem como as entradas, saídas e sinais intermediários.

4.1 VISÃO GERAL DO SISTEMA

A equação 3.33 mostrou os 12 estados que indicam a progressão
das variáveis uma em relação à outra. Neste projeto há o interesse em
estabilizar a atitude da aeronave e tornar o movimento dela autônomo
em relação a pontos estabelecidos pelo referencial inercial I. Para isso,
é necessário acrescentar na saída do sistema a posição (ξ) e atitude
(η) instantânea da aeronave em relação a esse referencial. Para isso,
basta realizar a integral no tempo dos valores da velocidade linear (υ)
e angular (η̇). Esses parâmetros serão usados como saída do sistema
de controle.

É importante perceber que as únicas formas de atuação no controle
de posição e atitude da aeronave é com a mudança de rotação de cada
um dos motores (Ω), ângulo de tilt (β) e ângulo de ataque do profundor
(αp); sendo de�nidas, portanto, como entradas para o bloco 'Dinâmica
da Aeronave'.

4.2 CONTROLE EM VTOL

Durante VTOL, o controle de atitude da aeronave está relacionado
com os momentos realizados por cada motor, de�nidos pela equação
3.24. Sob o ponto de vista de controle, é muito mais fácil trabalhar
com o momento atuante no corpo do que controlar cada motor indivi-
dualmente. Nesse sentido, a equação 3.25 torna-se muito útil, já que
conseguem relacionar a velocidade angular dos motores com o empuxo
e os momentos necessários para estabilizar a aeronave. Isto posto, é
possível de�nir um bloco para representar essa conversão de variáveis,
sendo chamado de 'Atuador'.

4.2.1 Controladores de atitude

O controle de atitude está relacionado com o controle do momento
em cada eixo. Para isso, a estratégia adotada é a utilização de dois loops
de PIDs. O loop externo calcula o erro de cada ângulo instantâneo (η)
e gera em sua saída uma velocidade angular de referência, no qual
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5 SIMULAÇÃO

Neste capítulo será apresentado a simulação 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 códigos da simulação estão disponíveis no repositório do
Github desse projeto [40].

5.1 PARÂMETROS UTILIZADOS

Os parâmetros utilizados na simulação tiveram como base o pro-
jeto experimental da aeronave. Os valores foram obtidos a partir da
modelagens em CAD, dados de datasheet, software de simulação para
coe�cientes aerodinâmicos, testes em bancada. Alguns desses teste se-
rão detalhados no capítulo 7. A lista de parâmetros pode ser vista na
tabela 1.

Tabela 1 � Parâmetros utilizados na simulação.

Variável Valor Unidade
m 3 kg
g 9, 8 m/s2

ρ 1, 2 kg/m3

Kc 5, 26 · 10−5 N.s2

rad2

Kd 2, 25 · 10−5 N.m.s2

rad2

CL(α) 0, 0744 · (α+ 6) + 0, 148 -
Cdi 0, 0743 -
Cd 1, 5 -

Sa





0.0114 0 0
0 0.0953 0
0 0 0.330



 m2

ly 0, 27 m
lxf 0, 24 m
lxt 0, 3 m
lp 0,71 m
CLp(αp) 0, 0232 · αp − 0, 0433 -
Sasa 0, 243 m2

Sp 0, 051 m2

I





0, 0754 0 0
0 0, 0953 0
0 0 0.2043



 kg/m2
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5.2 BLOCOS

Para realizar o voo autônomo em VTOL foi implementado o sistema
de controle mostrado pela �gura 10. Nela, os blocos da dinâmica do
sistema e do atuador foram feitos com base em um código do Matlab
disponível em [40]. Os blocos de controle utilizam sistema discreto,
com tempo de amostragem de t = 0.01s. O anexo A.1 mostra a im-
plementação no Simulink para o voo VTOL autônomo, e os blocos de
controle nos anexos A.4, A.5 e A.6. Importante notar que foi feita
a adição de saturações nesses blocos para evitar que os sinais subam
indeterminadamente.

Já para a simulação do voo em VC, utilizou-se como base o esquema
de blocos mostrado na �gura 11. A implementação 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 IAE vistos no capítulo 2. Essa sintonia busca encontrar os ganhos
dos PIDs para que o valor medido seja o mais próximo do valor de
referência, podendo ser descrito em um problema de minimização 5.1,
sendo a função objetivo α um dos critérios acima.

min
Kp,Ki,Kd

α(e(t)) (5.1)

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

Durante VTOL:

• Deslocamento ~X + orientação em pitch (PIDx,ẋ,θ,θ̇);

• Deslocamento ~Y + orientação em roll (PIDy,ẏ,φ,φ̇);

• Orientação em yaw (PIDψ,ψ̇);

• Deslocamento em ~Z (PIDz,ż,z̈);

Durante VC:

• Velocidade+ Deslocamento em ~Z + orientação em pitch (PIDu,z,ż,θ,θ̇);



49 Cap. 5: Simulação

Figura 13 � Sinal utilizado para otimização na sintonia de PIDs.
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5.3.1 Sinal de referência para otimização

O capítulo 2 mostrou alguns objetivos do controle em uma missão
de voo. O sinal de referência para otimização foi criado pensando em
cada um desses objetivos, buscando o melhor trade-o� entre eles. O
sinal de referência foi montado da seguinte forma:

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

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

(iii) Aos 40 segundos, aplica-se uma rajada de vento. A melhor adap-
tação a essa perturbação garante estabilidade e controlabilidade
durante o voo.
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A �gura 13 mostra o sinal utilizado na otimização, bem como as
perturbações aplicadas. A rajada de vento foi modelada segundo [41]
e foi considerado como uma velocidade aparente para as superfícies ae-
rodinâmicas. A otimização foi executada 100 vezes com valores iniciais
aleatórios. As condições de contorno foram retiradas como base os li-
mitantes de hardware e software do sistema experimental (ver código
em [40]).

5.3.2 De�nição do critério de otimização

Para se de�nir o critério de otimização avaliou-se duas funções obje-
tivos: ITAE e ISE. Otimizou-se a malha de deslocamento em ~X e pitch,
observando as respostas das �guras 14a e 14b. O máximo sobressinal
e o tempo de estabilização pode ser visto na tabela 2.

A otimização usando o critério ITAE mostrou um desempenho me-
lhor, tanto no baixo tempo de estabilização quanto no menor sobres-
sinal. Ademais, a otimização com o ISE gerou oscilações na trajetória
em ~X, o que deve ser evitado. Portanto, o critério ITAE foi escolhido
para realizar as otimizações para as outras malhas de controle.

Tabela 2 � Comparação entre critérios de otimização.

ISE ITAE
Mp t5% Mp t5%

θ 9,2% 1,21 s 0,65% 0,65 s
~X 16,5% 4,83 s 9,9% 3,33 s

5.4 CONTROLE EM VTOL

Para que a aeronave se estabilize é necessário que tenha uma res-
posta rápida para atitudes de referência. Para isso, a resposta ao degrau
para um ângulo de referência é visto na �gura 15. Veri�cou-se que to-
das respostas tiveram t5% < 1, 5s com sobressinal menor que 1%, sendo
essas con�gurações su�cientes para a missão desejada.

Para o voo autônomo, estabeleceu-se algumas coordenadas de refe-
rência de modo que a aeronave se desloque para esses pontos especí�cos.
As respostas à esses comandos podem ser vistas na �gura 16. Ademais,
é possível realizar a perseguição de uma trajetória durante o voo para
veri�car a qualidade de seguimento do sinal, sendo alguns testes de
trajetórias exibidos na �gura 17.

Os resultados mostraram que o deslocamento aconteceu sem pro-
blemas para os pontos de referência e com mínimos erros às trajetórias
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Figura 14 � Comparação entre otimização ISE e ITAE.

(a) Resposta ao sinal de otimização.
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(b) Resposta ao degrau à um comando de pitch.

0 2 4 6 8 10

Tempo (s)

0

0.05

0.1

0.15

0.2

0.25

Â
ng

ul
o 

de
 p

itc
h 

(r
ad

)

Otimização ISE

Referência
Resposta

0 2 4 6 8 10

Tempo (s)

0

0.05

0.1

0.15

0.2

0.25

Â
ng

ul
o 

de
 p

itc
h 

(r
ad

)

Otimização ITAE

Referência
Resposta

Fonte: Autor.

de referência. As pequenas oscilações e perturbações existentes no des-
locamento acontecem devido ao acoplamento dos movimentos dos eixos
e das não-linearidades do sistema, mas devido suas baixas amplitudes
não prejudicam o voo. 1

1 Para facilitar a visualização, os grá�cos serão mostrados com o eixo Z apontando
para cima, diferente do padrão 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 variáveis podem ser controladas independentemente com
a atuação do profundor, variação do empuxo dos motores frontais, e
da mudança de ângulo de ataque. Como todos os parâmetros estão
relacionados entre si, a otimização da sintonia dos PIDs foi feita com
todos os ganhos juntos.

A velocidade de voo padrão da aeronave é de 15, 8 m/s, sendo essa
a velocidade de maior alcance de projeto, por isso, será usada como ve-
locidade de referência nas simulações. A �gura 18a mostra a aeronave
realizando a mudança de velocidade durante o voo e seu ângulo de ata-
que sendo ajustado em consequência disso. A estabilização ocorreu em
aproximadamente 5 segundos e a mudança de altura em consequência
da variação velocidade foi sempre menor que 2 metros. Tendo em vista
uma altura de voo em cruzeiro, essa variação não representa perigo
para missão de voo.

O teste para avaliar o controle de altura em VC pode ser visto na
�gura 18b. Veri�ca-se que o controle consegue realizar a mudança de
altura sem nenhum sobressinal. A diminuição/aumento de velocidade
causada pela variação de altura consegue ser ajustada em menos de 7
segundos para variações de 10 metros e o erro de velocidade não passa
de 1 m/s. Ambos esses testes indicam que a aeronave está apta a se
locomover e se estabilizar em VC sem problemas.
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Figura 16 � Deslocamento de posição durante voo autônomo em
VTOL.

(a) Deslocamento para (15, 20, 5).
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(b) Deslocamento para (-20, 15, 20).
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(c) Deslocamento para vários pontos.
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5.6 TRANSIÇÃO

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

O primeiro passo para realizar uma transição é aumentar a velo-
cidade horizontal para que a asa consiga gerar sustentação. Uma das
formas mais intuitivas para se pensar na transição é mostrada na �gura
19. Rotaciona-se os motores exigindo do controle que mantenha sua al-
tura e seu pitch. O aumento do ângulo de tilt β nos motores frontais
acarreta uma diminuição da força no eixo ~Z e um torque negativo no
corpo em ~Y , causando diminuição de seu ângulo de pitch juntamente
com uma breve perda de altura. Ao sentir essa pequena variação de
altura e atitude, a aeronave aumenta o empuxo dos motores frontais
até que a componente de força em ~Z dos motores seja equilibrada e
o ângulo de pitch esteja de volta a zero. Isso é feito sem nenhuma
modi�cação na estratégia de controle explicada no capítulo 4, já que
o sistema não sabe que os motores estão girando e entende isso como
uma força externa que deve ser compensada.

Figura 19 � Estabilização automática conforme aumento de β.

Fonte: Autor.

A consequência desse processo é um aumento de velocidade de uma
aeronave estável sem perda de altura. É preciso investigar, no entanto,
se a aeronave consegue atingir a velocidade de cruzeiro e se estabilizar
durante esse processo. A �gura 20 mostra a velocidade máxima atingida
ao aumentar β em uma taxa β̇ a partir dos 10s até atingir um β �nal,
mantendo controle de sua altura.

Percebe-se que a aeronave consegue se estabilizar até aproximada-
mente β = 30◦, não possibilitando atingir a velocidade de cruzeiro em
regime permanente. Para ângulos maiores, os ganhos calculados nas
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Tabela 3 � Parâmetros de qualidade de transição.

Parâmetro VTOL ⇒ VC VC ⇒ VTOL

Máx. erro de altura 1 m 0,9 m
Estabilização de altura (t2%) < 5s < 6s
Máx. sobressinal de velocidade 0 m/s 0 m/s
Estabilização de velocidade (t2%) < 1 s < 1 s

Estabilização de pitch (t2%) < 1 s < 4 s

5.6.5 Resultados e comparações

Para poder comparar a e�ciência do método de transição proposto
será utilizado um método de Transição Direta (TD) como referência.
As diferenças fundamentais dessa técnica é que ela não utiliza GS,
sendo que seus ganhos foram otimizados unicamente para realizar a
transição. Outra diferença é que não existe o fator de efetividade,
já que a transição para VC acontece ao atingir a velocidade de estol
(ou de cruzeiro, para esse projeto) e a atuação do profundor acontece
abruptamente.

Simulou-se a estratégia TD no modelo, a dinâmica obtida pode ser
vista na �gura 27 e os resultados da qualidade de controle são mostrados
na tabela 4.

Tabela 4 � Parâmetros de qualidade de transição (estratégia TD).

Parâmetro VTOL ⇒ VC VC ⇒ VTOL

Máx. erro de altura 2.1 m 2,2 m
Estabilização de altura (t2%) 21s 30s
Máx. sobressinal de velocidade 1.2 m/s 0,5 m/s
Estabilização de velocidade (t2%) 21 s < 1s

Estabilização de pitch (t2%) < 4 s < 2s

Essa estratégia de transição funciona bem com aeromodelos já que
estes possuem bastante sobra de potência e conseguem atingir a veloci-
dade de estol para βs em torno de 45◦. No entanto isso não é verdade
para a aeronave deste trabalho, pois ela só consegue atingir a velocidade
desejada próximo de 75◦.

Pelos dados apresentados percebe-se que trabalhar com ganhos �xos
é um grande entrave para este projeto. As diversas oscilações presen-
tes na resposta durante a transição se dão por duas causas principais:
Ganhos inadequados para aquela faixa de β; e atuação brusca do pro-
fundor ao mudar o modo de voo, o que provocou as oscilações em VC.
Isso é evitado com o fator de efetividade.
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Uma comparação sobre o desempenho da aeronave durante transi-
ção é mostrada na tabela 5. Nela é possível observar que as distâncias
percorridas durante as transições de VTOL para VC são muito simi-
lares entre as duas estratégias, e na transição de VC para VTOL, o
método TD possui uma desaceleração maior na aeronave diminuindo a
distância percorrida para freiar.

Apesar dessa vantagem, o controle adaptativo desenvolvido permi-
tiu diminuir variações de altura, bem como oscilações durante a tran-
sição. Ademais, o método proposto permite realizar a transição para
faixas muito maiores de velocidades pois realiza uma troca suave dos
comandos entre as duas fases de voo. Já o método TD espera atingir
a velocidade de estol pra depois realizar a transição para VC, o que
para velocidades de estol maiores que 16, 2 m/s nunca acontecerá sem
antes a aeronave se desestabilizar longitudinalmente. Essa limitação de
velocidade pode, eventualmente, impedir que a transição seja realizada
durante ventos traseiros, além de limitar a carga máxima permitida
caso se deseje adicionar peso à aeronave.

Conclui-se, portanto, que o controle de transição desenvolvido for-
nece uma diminuição de agilidade em troca de movimentos mais preci-
sos, com faixas maiores de operação permitindo uma missão segura de
voo, com um potencial igual ou melhor que as estratégias de transição
direta.

Tabela 5 � Comparação da dinâmica entre os dois métodos.

Medida TD Método proposto

Máxima variação de altura 2,20 m 1,20 m
Aceleração média de VTOL >VC 1,72 m/s2 1,63 m/s2

Distância percorrida de VTOL >VC 81 m 78,50 m
Desaceleração média de VC >VTOL 1,63 m/s2 1,36 m/s2

Distância percorrida de VC >VTOL 80 m 114,2 m
Velocidade máxima suportada ≈ 16,2 m/s ≈ 19 m/s
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6 POUSO DE PRECISÃO

Esse capítulo mostra a criação de uma plataforma de pouso para
auxiliar a descida da aeronave, fornecendo informações mais precisas
de localização e altura do que aquelas fornecidas pelo GPS. Essas in-
formações serão enviadas para a controladora de voo da aeronave para
que ela se oriente e realize o pouso de acordo com a sua localização
atual.

6.1 DESIGN DA PLATAFORMA DE POUSO (TAG)

Entre as necessidades principais desse projeto é a detecção da plata-
forma de pouso com custo computacional baixo. Para isso, o design da
plataforma de pouso é fundamental para facilitar os cálculos e tornar
o processamento mais rápido. O símbolo visual criado para ser usado
na detecção da câmera será dado o nome de tag.

Os dois grandes requisitos do design da tag são:

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

(ii) Deve ser detectável em diversos níveis de altura, sem perder a
referência do centro quando se aproximar do pouso.

Inicialmente estudou-se abordagem de algumas tags mostradas na
�gura 28 utilizando técnicas de transformada Hough circulares, detec-
tor de bordas Canny e melhorando a imagem com �ltros adaptativos.
Apesar de sua rápida detecção, as tags da �gura 28a foram descartadas
por não possuírem indicador de orientação para pouso. As da �gura
28b não fornecem informação su�ciente de altura já que, durante o
pouso, a imagem será a mesma para diferentes alturas. Por último, as
tags da �gura 28c foram lentas demais para detectar, com problemas
de distorção de perspectiva, rotações e escala.

Figura 28 � Possíveis formatos de tags.

(a) Plataformas sim-
ples.

(b) Plataformas com
indicador de ângulo. (c) Plataforma recursiva.

Fonte: Autor.
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6.2 POSICIONAMENTO E ORIENTAÇÃO

6.2.1 Modelagem da câmera e do espaço 3D

Para encontrar a localização da tag pela câmera em um espaço
3D, é necessário uma ferramenta que transforme as coordenadas de
pixel obtidas pela imagem em pontos em um ambiente 3D. Para isso,
é necessário uma modelagem matemática da câmera.

Neste trabalho foi utilizado o modelo PinHole da câmera. Esta
modelagem assume que toda luz de uma coordenada do espaço 3D (x,
y e z) passa por um ponto in�nitesimal até ser projetada no sensor da
câmera, representada pelos pontos (u, v) da imagem. Essa modelagem
não leva em conta o foco do objeto e distorções radiais e tangenciais
[35]. A equação 6.1 mostra a transformação desses pontos segundo o
modelo Pinhole.
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(6.1)

Onde Rtag ∈ R
3x3 e Ttag ∈ R

3 são respectivamente a matriz de
rotação e translação da movimentação da câmera na cena. Na matriz
de parâmetros intrínsecos da câmera, fx e fy são as distâncias focais
e Ox, Oy os centros ópticos. A obtenção desses últimos parâmetros
nesse projeto foi feita através do procedimento de calibração mostrado
em [42].

6.2.2 Algoritmo para estimação de posição

O algoritmo foi escrito em python tem como objetivo realizar a
conversão de uma imagem da tag, �xa no solo, em valores de posição
e atitude na aeronave. O código e os parâmetros utilizados podem ser
vistos em [40].

A imagem inicialmente é capturada e sua resolução diminuída para
(640 x 480). Realiza-se a detecção dos ArUcos por meio das operações
de pré-processamento, segmentação, extração de atributos e reconheci-
mento, mostrados na �gura 31. Com isso, obtém-se o cinco matrizes
de rotação e translação distintas, uma para cada marcador, fornecendo
informações de distância e orientação de cada um deles em relação à
câmera.

O calculo da origem do centro da plataforma (T) com base nos
marcadores individuais (referencial M) é feito utilizando matrizes de
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7 RESULTADOS EXPERIMENTAIS

Este capítulo apresenta os dados experimentais referentes ao pro-
tótipo desenvolvido para esse trabalho. Será apresentado o sistema
embarcado utilizado na aeronave, bem como testes para obtenção de
constantes e coe�cientes para validação do modelo apresentado. Busca-
se, por �m, analisar a resposta do sistema para diferentes entradas e
sua e�ciência cumprindo a missão de voo desejada.

7.1 CARACTERÍSTICAS DA AERONAVE

O desenvolvimento desse projeto contou com a construção de dois
protótipos. No primeiro (�gura 35a) realizou-se testes preliminares de
controle de estabilização e voo autônomo. Depois, adicionou-se asa e
fuselagem para criação do novo protótipo (�gura 35b), o qual foi usado
para obter os dados desse trabalho.

Figura 35 � Protótipos construídos.

(a) Protótipo 1. (b) Protótipo 2.

Fonte: Autor.

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

O sistema embarcado é mostrado na �gura 36 e na tabela 6. utilizou-
se a controladora de voo Pixhawk. Nela existe duas unidades de medição
de inércia, contendo giroscópios, acelerômetros e um magnetômetro;
além de possuir um barômetro para medição de altura. Paralelamente,
foi adicionado um módulo com GPS e um magnetômetro redundante
na parte externa do VANT, melhorando a triangulação do GPS e se
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Tabela 6 � Tabela de componentes utilizados no protótipo.
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 + Magnetômetro MN8 Eletronic Speed Controller Hobbywing 40A
Câmera para Raspberry Pi 5 MP Servo-Motor Futaba S3010

Transmissor de telemetria 3DR 433 Mhz Receptor HobbyKing TR 6A V2
Buzzer + chave de segurança 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
fusão de sensores, e �ltros para redução de ruído [43]. No Raspberry,
foi utilizado tanto a biblioteca OpenCV [35] para processamento de
imagem, e a DroneKit para criação de mensagens MAVLink que são
mandadas para controladora de voo [44].

7.1.1 Testes de empuxo

Para obter o coe�ciente de empuxo Kc é necessário encontrar a
relação 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 balança, e com auxílio de um Arduino e um
tacômetro, mediu-se os parâmetros de PWM, empuxo e velocidade de
rotação das hélices (�gura 38a).

A �gura 38a mostra os resultados obtidos. A queda de tensão du-
rante as velocidades de rotações mais altas foi de 1,2 V. Os dados
retirados do teste são mostrados na tabela 7.

Tabela 7 � Dados obtidos no teste de empuxo.

Resultados do teste de empuxo

Taxa de giro máxima 513,49 rad/s
Empuxo máximo 13,43 N
Kc 5, 26 · 10−5 N.s2

rad2

Fonte: Autor.

7.2 CONTROLE EM VTOL

A estratégia de controle desenvolvida no capítulo anterior foi apli-
cada na biblioteca Ardupilot. Optou-se por utilizar a implementação
padrão da biblioteca [43], necessitando-se adaptações em relação à si-
mulação. Foram feitos diversos testes preliminares de voo, realizando-se
pequenas modi�cações na a sintonia dos PIDs até obter uma resposta
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7.3 TRANSIÇÃO 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 per�l
de aumento de velocidade conforme aumento de β (�gura 45). Como
até o momento a aeronave não possui leme, profundor e aileron, a tran-
sição completa não é possível, porém, o teste de transição parcial é
fundamental para testar o mecanismo de tilt em voo, validar o mo-
delo criado e detectar possíveis erros e di�culdades para uma transição
completa.

Figura 45 � Transição parcial em voo.

(a) Voo em VTOL. (β = 0
◦) (b) Transição parcial. (β = 30

◦)

Fonte: Autor.

Tabela 9 � Resultado do teste de transição parcial.
Teste 1 Teste 2 Teste 3

Modelo Medição Modelo Medição Modelo Medição
βfinal 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 extraído os dados
de telemetria do voo e aplicado o sinal do servomotor diretamente na
entrada da simulação. Os grá�cos dos testes são mostrados na �gura
46. A tabela 9 mostra que o modelo adotado possui um erro médio de
0,93 m/s. Este erro acontece em decorrência dos ventos do voo, que
não foram colocados na simulação, ou à simpli�cações do modelo. O
deslocamento durante a transição teve erros próximo de 2 m.
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7.4 POUSO DE PRECISÃO

7.4.1 Régua de calibração

Para veri�car a precisão do sistema, construiu-se uma régua de duas
direções (�gura 47) sendo utilizada durante o desenvolvimento do pro-
jeto para testes e calibração. A câmera é posicionada em uma das
extremidades da régua, e na outra é colocada a tag, sendo possível
comparar os valores obtidos pelo algoritmo com os distâncias reais.

Figura 47 � Régua para testes.

Fonte: Autor.

Com a régua foi possível testar a precisão 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, �xou-se Z = 60cm e no teste de deslo-
camento no eixo ~Z, �xou-se X = 0 cm. Os resultados são presentados
nos grá�cos da �gura 48.

Pelos grá�cos conclui-se que o erro do algoritmo de processamento
de imagem é predominantemente menor que 3% da distância de detec-
ção, ou seja, quanto mais perto da plataforma, maior vai ser a precisão
em centímetros.

7.4.2 Testes de iluminação

A Figura 49 mostra o nível mínimo de iluminação do local para
detecção da tag. Utilizando um sensor de smartphone, o nível mínimo
de iluminação foi medido em 25 lux.
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Figura 48 � Teste de precisão na detecção da tag.

(a) Teste de precisão no eixo ~Z.

(b) Teste de precisão no eixo ~Y .

Fonte: Autor.

7.4.3 Testes em voo

7.4.3.1 Qualidade de imagem

Uma câmera e um Raspberry foram embarcados em um drone me-
nor para teste de qualidade de detecção de imagem durante um voo,
buscando diagnosticar vibrações indesejadas no vídeo, bem como os li-
mites experimentais de distâncias. A altura máxima de detecção foi de
19 metros e a mínima 12 cm. Além disso, não houve confusão do algo-
ritmo de processamento de imagem com objetos quadrados próximos.
Imagens do voo podem ser vistas na Figura 50.
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Figura 49 � Menor nível de iluminação possível para detecção da tag.

Fonte: Autor.

Figura 50 � Teste de aquisição de imagem.

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

(c) 9 metros. (d) 19 metros.

Fonte: Autor.

7.4.3.2 Pouso de precisão

Para realizar o pouso de precisão utilizou-se o código em python
[40] com a biblioteca dronekit. Integrou-se o código de movimentação
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Figura 53 � Deslocamento da aeronave para o pouso de precisão.

Fonte: Autor.

Figura 54 � Posição �nal da aeronave.

Fonte: Autor.

A tabela 10 mostra o erro em relação ao centro da plataforma de
pouso. É possível ver que o sistema de pouso de precisão marcou na sua
última aquisição uma distância muito próxima ao erro real. Isso signi-
�ca que, a aeronave conseguiu corrigir sua posição durante o processo
de pouso, e, após chegar menos de 1 m de altura do solo (ver algoritmo
da �gura 52) pousou sem continuar sua correção, conforme o esperado.
Quando o pouso de precisão é comparado aos dados do GPS, percebe-
se que este marcou um deslocamento de mais de um metro do ponto
de referência demonstrando uma grande imprecisão desse dispositivo.
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8 CONCLUSÃO
Neste trabalho foi apresentado e desenvolvido uma estratégia de

controle para uma aeronave VTOL tiltrotor com pouso de precisão por
processamento de imagem. Foi possível modelar a dinâmica do sistema
e implementar em simulação as malhas de controle em VTOL, VC e
da transição entre elas. Foi construído um protótipo experimental que
validou o controle em VTOL e parcialmente modelo de transição.

Entre as contribuições mais importantes desse trabalho destaca-se a
implementação da transição com o fator de efetividade e GS, que possi-
bilitou estabilidade para qualquer faixa de β e para qualquer velocidade
na qual a aeronave possa atingir.

A tag de pouso criada utilizando ArUco permitiu uma diminuição
de 46% do erro do local de pouso quando comparado ao GPS. Apesar
da alta precisão 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 movimentação do pouso adotada necessita
ser melhorada para atingir a meta de erro máximo de 10 cm.

Como trabalhos futuros busca-se rever a modelagem de perturba-
ções à rajadas de vento, já que houveram testes inesperados com ventos
entre 8 e 12 m/s durante VTOL, em que a aeronave já perdia os coman-
dos de yaw e tornava difícil sua pilotagem. Espera-se também realizar
a validação da transição completa entre os modos de voo e implemen-
tação de uma missão totalmente autônoma.

Por �m, este projeto foi extremamente desa�ador e repleto de di�-
culdades, possibilitando muito aprendizado. Os resultados obtidos ti-
veram saldos muito positivos e agora o projeto encontra-se muito perto
de possibilitar uma missão completa e segura de voo para cumprir seu
objetivo.
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A APÊNDICE A

Figura A.1 � Implementação da simulação de voo VTOL autônomo.
A realimentação foi retirada para facilitar a visualização.

Fonte: Autor + Simulink.
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Figura A.2 � Implementação de voo em VC. A realimentação foi
retirada para facilitar a visualização.

Fonte: Autor + Simulink.
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Figura A.3 � Implementação da transição no Simulink. A
realimentação foi retirada para facilitar a visualização.

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.

Fonte: Autor + Simulink.

Figura A.5 � Bloco de controle de posição em ~X. A mesma estrutura
foi adotada para deslocamento em ~Y .

Fonte: Autor + Simulink.
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Figura A.6 � Bloco de controle de altura.

Fonte: Autor + Simulink.

Figura A.7 � Bloco de controle de altura pelo profundor.

Fonte: Autor + Simulink.

Figura A.8 � Bloco de controle de velocidade em VC.

Fonte: Autor + Simulink.


