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Resumo—Os veiculos aéreos nao tripulado (VANTS), tanto
os comerciais quanto os recreativos, constituem um mercado
crescente nio s6 no Brasil, como no mundo, e estio cada vez
mais presentes em nossa realidade. Assim, busca-se desenvolver
conhecimentos a respeito dos VANTs. O VANT em estudo nesse
trabalho é um helicoptero coaxial sem controle do angulo de
ataque das asas rotativas, ele originalmente opera com ajuste
manual da velocidade de suas asas rotativas para estabilizar
a rotacdo da fuselagem. O ajuste adequado é muito dificil
de ser realizado manualmente, praticamente impossibilitando a
realizacdo de voos controlados. Este trabalho de conclusao de
curso 2 tem por objetivo desenvolver um controle de estabilidade
de rotacdo da fuselagem para o VANT em estudo. Com a insercao
de um microcontrolador, de um sensor giroscopio e de um sistema
de comunicacio via bluetooth, foi possivel determinar um modelo
dindmico da rotacdo da fuselagem do helicoptero, os dados
para determinacido do modelo foram adquiridos diretamente
do microcontrolador via Bluetooth, e com isso, foi possivel
desenvolver os compensadores para realizarem a estabilizacao
do giro da fuselagem. Os resultados obtidos mostram que a
metodologia utilizada para a determinacio do modelo dinamico
e dos compensadores foi adequada, realizando a estabilizacao do
giro da fuselagem, possibilitando a realizacio de voos estaveis
e controlados. Ainda, o sistema foi desenvolvido de forma que
modificacoes nos compensadores ou a insercio de novas funcoes
sejam facilmente realizadas.
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I. INTRODUCAO

Os primeiros veiculos aéreos ndo tripulados (VANTSs) foram
realizados em Veneza, em 1849, pelos austriacos. Durante a
primeira guerra da independéncia italiana, foram utilizados
baldes com explosivos com acionamento temporizado [1].

Na Primeira Guerra Mundial foram utilizadas variagcdes de
avides nao tripulados controlados via radio. Em 1930 foi criada
pelo ator Reginald Denny a Radio Plane, uma empresa de
VANTS radio controlados que produziu 15 mil modelos para
a Primeira Guerra Mundial. No entanto, o primeiro modelo de
VANT a causar danos consideraveis foi a bomba V-1, a qual
ficou conhecida como Buzz bomb, devido ao zumbido que
efetuava durante o voo. O VANT foi utilizado em Londres,
em 1944. Com o sucesso de sua utilizagdo, as bombas V-1
foram produzidas em grande escala e relatos apontam que
foram lancadas quase 9500 delas durante a Segunda Guerra
Mundial [2].
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Em 1977 o engenheiro espacial israelita Abraham (Abe)
Karem desenvolveu o mais temido ¢ bem-sucedido VANT,
batizado de Amber. Até hoje os principios do seu modelo sio
utilizados, o protétipo desenvolvido necessitava de 3 pessoas
para operd-lo e tinha uma autonomia de 56 horas [3].

Os VANTSs tiveram uma grande importincia nos ataques
do exército israelita em 1982, quando esse foram utilizados
para o reconhecimento do territério inimigo e a localizacio
das baterias antiaéreas, com isso, minimizando a perda de
aeronaves tripuladas e direcionando os seus ataques [4].

A utilizagdo de VANTs até 2005 era quase exclusiva do
exército. Em 2006, a FAA (Federal Aviation Administration)
comegou a emitir uma licenga comercial de VANTS, em 2013 a
FAA emitiu 1000 licencas de VANTS, ja em 2016, as licencas
ultrapassaram 3100 e nos anos posteriores continuaram
crescendo o nimero de licengas [5].

A Amazon, em 2019, recebeu a autorizacdo para fazer
entrega com VANTs nos EUA e tornou-se a terceira empresa
a receber a autorizagdo para fornecer este servico nos Estados
Unidos, com a Alphabet (proprietaria do Google) e a UPS [6].

Em 2021, considerando o mundo todo, o mercado de
VANTSs ja movimentou US$ 26,3 bilhdes e a previsdo para
2026 é de US$41,3 bilhdes, aponta o estudo realizado pela
Drone Industry Insights [7].

No Brasil, em 2017, entre fabricantes diretos e indiretos, o
mercado de VANTs movimentou R$300 milhdes e o nimero
de fabricantes e importadores somam 700 empresas neste ramo
no pais [8].

Também no Brasil, em maio de 2017 foi criada a resolucao
para cadastro de VANTSs. Os VANTSs comerciais cadastrados
de janeiro de 2021 até agosto de 2021 sdo mais de 238.000
e os VANTS recreativos cadastrados no mesmo periodo foram
mais de 390.000 [9].

Os VANTSs comerciais sdo os utilizados para prestagdo de
servigos tais como: monitoramento de fronteiras, controle de
trafego, e em dreas como o jornalismo, o georreferenciamento,
0 agronegdcio, a pecudria, a construcao civil, entre outras. Ha
também os VANTSs recreativos, utilizados para lazer, esporte,
hobby ou competicao [10].

Assim, percebe-se um grande aumento na utilizacdo
de VANTs tanto para fins comerciais, quanto para fins



recreativos abrindo uma oportunidade para se trabalhar no
desenvolvimento desta drea que estd em franco crescimento.

Considerando os aspectos supracitados, desenvolveu-se este
trabalho que estd dividido em 8 secdes: na sec¢do I conta com
introducgdo, na qual se apresentou a histdria e a importancia dos
VANTS na atualidade. Secdo II apresenta-se a classificacdo dos
tipos de VANTSs e detalhes de funcionamento do helicoptero,
dindmica de voo e das forgas exercidas durante o voo, sistemas
de controle e técnicas de controle. Na secdo III é realizada a
descricao da situacdo problema e a proposta, aonde é analisado
o funcionamento do helicOptero e proposta a metodologia
de controle utilizada para realizar o controle de rotacdo da
fuselagem. Na secdo IV é apresentado o desenvolvimento
do protdtipo, no qual é descrito as alteracdes realizadas
e quais componentes foram instalados para implementar a
malha de controle. A secdo V é referente a determinacio
do modelo dinidmico, a qual explica como foi realizado a
determinacdo do modelo dindmico e apresenta o modelo
obtido. A secdo VI apresenta os compensadores utilizados
e os resultados experimentais. Na se¢do VII apresenta
detalhes de implementacdo e dificuldades encontradas durante
o desenvolvimento do protétipo e como foram resolvidas.
Finalmente, na secdo VIII é apresentada a conclusdo onde
foram inseridas as consideragdes finais do trabalho.

II. REVISAO BIBLIOGRAFICA
A. Classificacdo dos VANTs

Com o objetivo de criar VANTS para aplica¢des diversas,
com maior autonomia de voo e com maior capacidade de
carga, foram desenvolvidos vdrios tipos de configuracdes
de VANTSs, que podem ser classificados pela aerodindmica,
tipo de construgdo, categoria de material utilizado, peso ou
tempo de voo. Cada pais tem sua classificacdo prépria, que
pode se assemelhar a outras, mas ndo existe um padrdo de
classificacdo universal [11].

A classificacdo mais usual € pela aerodinamica dos VANTS,
que determina um agrupamento, em geral, dividido em 5 tipos:
asa fixa, asa rotativa, Blimps (baldes de ar), Flapping-wing
(batedores de asas) e Hibridos ou Conversiveis [12].

1- VANTs de asa fixa: s@o avides ndo tripulados que
precisam de uma pista para pousar e decolar. Normalmente
caracterizam-se por voos com maior autonomia € maior
velocidade que as demais categorias. Na Figura 1 observa-se
um exemplo dessa categoria de VANT [13].

2- VANTs de asa rotativa: sdo caracterizados pela
decolagem e aterrissagem vertical e possuem a habilidade
de pairarem no ar e de executarem manobras. Esta categoria
ainda € subdividida em diferentes configura¢des: Helicoptero
— Rotor simples, rotor Tandem, rotor coaxial, rotor duplo e
NoTar; drones com motores em eixos com 3, 4, 6, 8 ou mais
motores. A Figura 2 apresenta um exemplo de VANT de asa
rotativa, um helicoptero coaxial Ka-52[14].

3-VANTs Blimps (baldes de ar ou dirigiveis): sdo dirigiveis
ndo tripulados, tendem a ser mais leves que o ar e possuem
uma longa duracgdo de voo caracterizado pelo voo lento e pelo

seu grande tamanho, a Figura 3 apresenta um exemplo de
VANT Blimps.
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Figura 2: Exemplo de VANT de asa rotativa, helicéptero BVS
VT 500 [14].

4-VANTs Flapping-wing (batedores de asas): sdo
caracterizados por possuirem asas moéveis ou flexiveis
inspiradas em pdssaros e borboletas, a Figura 4 apresenta um
exemplo desse tipo VANT Flapping-wing.

5- VANTs hibridos ou conversiveis: sdo caracterizados por
possuirem capacidade de decolagem e a aterrissagem vertical
como os helicopteros, mas com a capacidade de deslocar os
motores para fazer um voo com aerodindmica de aeronaves de
asas fixas, a Figura 5 apresenta um exemplo de VANT hibrido.

B. Dindmica de voo de um helicoptero

O helicéptero depende das suas asas rotativas (rotor e pas)
para obter sustentacdo. Independentemente da categoria de voo
que ele realize, existem quatro forcas atuando, as quais sdo
representadas na Figura 6.

o Sustentagdo: forga necessdria para sustentar o peso do

helicéptero.

o Tracdo: forca necessdria para que o helicOptero possa

realizar movimento horizontal, a qual deve ser maior



que a forca de arrasto para produzir deslocamento. No
helicéptero a tracdo é gerada pelo empuxo das asas
rotativas.

e Peso: forca proveniente da aceleracio da gravidade
multiplicada pela massa do helicéptero.

« Forca de arrasto: forga contrdria ao movimento, causada
pela resisténcia do ar.
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T Figura 6: Forcas bésicas atuantes no helicptero com sistema
G de coordenadas adaptado de [15].

C. Tipos de voos

Existem diferentes tipos de voos realizados pelos
helicépteros, a seguir serdo apresentadas as suas peculiaridades

Figura 4: Exemplo de VANT Flapping-wing, Universidade da ¢ 55 forcas que interagem durante o voo do helicéptero.
Califérnia (Berkeley) [12].

o Voo efeito solo

No voo com efeito solo, apresentado na Figura 7, pode-se
notar um fluxo intenso de ar para baixo, que é o fluxo de
ar do rotor. Assim, uma alta pressdo de ar € formada entre
o helicéptero e o solo, diminuindo o arrasto e aumentando
relativamente o empuxo gerado pelo rotor. Este efeito vai
diminuindo a medida que o helicoptero se afasta do solo
[15].
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Figura 5: Exemplo de VANT Hibrido, Bell Eagle Eye [12]. Figura 7: Voo efeito solo adaptado de [16].



o Voo estitico
No voo estatico, as velocidades verticais e horizontais
sdo nulas, sendo uma condi¢do a auséncia de vento.
Ainda, para isto, a for¢a de sustentagdo deve ser igual
a forca peso, mantendo o helicoptero pairando, conforme
representado na Figura 8 [15].

Sustentacao

Figura 8: Voo estitico adaptado de [16].

« Mudanga de voo estdtico para voo em translagdo
Durante a mudanca de voo pairado para voo em
translacdo, quando se inicia 0 movimento, 0 empuxo
gerado pelas asas rotativas € decomposto em duas forgas,
uma € para vencer a forca peso e a outra para gerar
movimento na horizontal, conforme a Figura 9. Com
isso, o rotor necessita aumentar a poténcia para manter
constante a sua altura em relagdo ao solo [16].

Z

Resultante

e

uBISNS

Q
Q)
Q2
o

racao

e

Arrasto

—>

I
|

| Y
Mov. Do helicoptero em Y }
I
|
I
I
I
I

,,,,,,,,,,,, | Resultante

Figura 9: Voo em translagdo com sistema de coordenadas
adaptado de [16].

« Voo em translacdo sustentada

No voo com efeito translacdo sustentada, a velocidade
horizontal do helicéptero ndo € nula, € 0 mesmo se
desloca em relagdo ao solo. Com a velocidade de
translacdo tem-se uma alteracdo dindmica no helicoptero,
quando o rotor principal passa a funcionar parcialmente
como o rotor horizontal de uma aeronave de asa fixa.
Ap6s certa velocidade horizontal em relacdo ao peso do
helicéptero, quando o efeito de translacdo sustentada é
aumentado, deve-se reduzir a poténcia adicional fornecida
para compensagdo, a qual foi adicionada no inicio do
movimento [16].

D. Dindmica do voo do helicoptero coaxial utilizado no
projeto

A dinamica do voo do helicoptero coaxial utilizado neste
trabalho é baseada no rotor principal, o qual é dividido em
rotor superior e rotor inferior. Esses rotores giram em sentidos
opostos, com isso anulando os efeitos do torque de reagio de
cada rotor.

Para efetuar o movimento de yaw — movimento em torno
do eixo Z, é realizada uma diferenca de rotag@o entre os rotores
principais, gerando o movimento de rotacdo da fuselagem
entorno do eixo Z no sentido daquele rotor que estiver com
menor rotacao.

No helicéptero coaxial, o rotor de cauda tem a fungio
de gerar um pequeno empuxo para inclinar o helicéptero
e gerar o movimento de pitch — movimento em torno do
eixo X, perpendicular ao eixo Y, popularmente referido como
levantar e abaixar o nariz. Com isso é gerada uma forga
resultante perpendicular entre os eixos Z e Y, resultando no
deslocamento horizontal do helicéptero para frente quando o
nariz do helicéptero estd mais baixo que a calda, e gerando
deslocamento para trds quando o nariz do helicoptero estd mais
elevado em relag@o a calda do helicoptero. Nesse caso, parte da
forca de sustentagc@o que esta presente no eixo Z € parcialmente
deslocada gerando uma forca perpendicular entre os eixos Z
e Y. Na Figura 10, apresenta o helicoptero se deslocando para
a frente[17].

Helicépteros com essa configuracdo ndo tem inclinagdo
lateral. Assim, para realizar as curvas € preciso rotacionar a
fuselagem e entdo acionar o rotor de cauda para realizacdo do
movimento horizontal na direcdo desejada.

Os helicopteros coaxiais tém algumas vantagens em relacio
aos helicopteros de rotor tnico, como por exemplo, a reducio
de ruido, maior carga ttil com a mesma poténcia de motor. Ja
as principais desvantagens deste modelo sdo a complexidade
mecanica e pre¢co mais elevado. Incide ainda uma maior
probabilidade de colisdo de ldminas [18].

E. Sistemas de Controle

O sistema de controle pode ser dividido em sub-sistema
e processo, 0s quais devem ter o mesmo objetivo: obter
a saida desejada com o desempenho projetado, partindo de
uma entrada especifica. Para se alcancar a saida projetada
é necessdria a adi¢cdo de um conjunto de componentes para
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Figura 10: Movimento gerado pelo rotor de cauda com sistema
de coordenadas.

controlar a entrada e/ou a saida. Ainda, com a utilizacdo
de controladores é possivel tornar sistemas instdveis em
sistemas estaveis. Com isso foi possivel melhorar a precisdo
de aplicagdes e equipamentos. Os sistemas de controle podem
ser classificados em malha aberta ou em malha fechada, os

quais serdo expostos a seguir [19].

« Sistema em malha aberta

O sistema em malha aberta caracteriza-se por utilizar
um controlador diretamente no processo, sem receber a
realimentacdo da saida para buscar a resposta desejada.
Na Figura 11 é demonstrado um sistema em malha aberta
genérico.

As vantagens de um sistema de controle em malha aberta
consistem na maior simplicidade de suas construgdes
e igualmente de sua manutencdo, baixo custo e menor
apresentacdo de ruidos. Ja as desvantagens referem-se
a auséncia de retorno da saida, que ndo realiza
compensagdes caso o sistema sofra perturbacdes [19].

Referéncia Saida
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Figura 11: Controle em malha aberta adaptado [20].

o Sistema em malha fechada

O sistema em malha fechada visa compensar possiveis
perturbagdes, corrigindo a resposta de saida em fungdo da
sua leitura, produzindo uma realimentacdo e comparando
aresposta com a referéncia, de forma a gerar uma acao de
controle visando igualar a resposta com a referéncia. Na
Figura 12 € ilustrado um sistema de controle em malha
fechada genérico [20].

FE. Técnicas de controle

Nessa secdo sdo abordadas algumas técnicas bdsicas para a
implementagdo de sistemas de controle em malha fechada.

Referéncia Saida
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Figura 12: Controle em malha fechada adaptado [20].

« Controle Proporcional (P): O controle proporcional ajusta

N

a acdo de controle proporcionalmente a amplitude
do erro em relacio a referéncia. Com isto, o
controlador proporcional gera uma agdo de controle
diretamente proporcional ao erro. No entanto, o
controlador proporcional tende a gerar um erro em
regime permanente. O controlador proporcional pode ser
representado pela equagdo (1) em que, u,(t) acdo de
controle proporcional, K, é o ganho proporcional e e(t)
0 erro.

up(t) = Kp x e(t) (1)

Controle Integral (I): O controle integral ajusta a acdo de
controle em fun¢do da duragdo e do valor do erro, ou seja,
ao erro acumulado. O qual é uma opg¢fo para corrigir o
erro de off-set, em alguns casos obter obter zero de erro
em regime permanente. O sinal de saida do controlador
I pode ser representado pela equagio (2) na qual: u;(t)
€ a acdo de controle integral e 7; constante de tempo do
integrador.

wilt) = & x / e(t)dt %)

Controle Derivativo (D): O controle derivativo ajusta a
varidvel de controle em funcdo da taxa de variagdo do
erro. Assim, diminui-se o tempo de resposta e tende a
ficar mais instdvel. A acdo de controle € proporcional a
varia¢do do erro: quanto maior a variacdo, maior serd a
acdo de controle. O sinal de saida do controlador D pode
ser representado pela equacdo (3) na qual: uy(t) é a agdo
de controle derivativo e T;; é a constante de tempo do
derivador.

de(t)
dt

Controle proporcional-integral-derivativo (PID): nesse
controlador utiliza-se a combinagdo dos trés tipos de
compensadores apresentados anteriormente. O sinal de
saida do controlador PID pode ser representado pela
equagdo (4), na qual: u(t) é a agdo de controle do
controlador PID. O controlador PID faz com que o sinal
de erro seja diminuido pela agc@o proporcional e possa ser
anulado para alguns sistemas pela acdo integral e ainda,

ua(t) = Ty 3)



¢é possivel obter uma velocidade antecipativa pela agdo
da derivada.

t

u(t) = Kpe(t) + T%/ e(t)dt + Ty X

o

de(t)
dt

“4)

ITI. DESCRICAO DA SITUACAO PROBLEMA E PROPOSTA

O presente projeto se desenvolverd em um VANT de
asas rotativas do tipo helicéptero com dois rotores principais
coaxiais, 0s quais ndo possuem ajuste no angulo de ataque das
asas rotativas. Esse VANT foi utilizado por ser o aeromodelo
disponivel para o projeto. O helicoptero possui, comprimento
de 30cm, largura 6¢cm e altura de 7cm e originalmente massa
com bateria de 142,9g.

O helicoptero utilizado, apresentado na Figura 13, €
constituido pela fuselagem, dois rotores coaxiais sem
ajuste do angulo de ataque das asas rotativas, flybar
(barra estabilizadora) um rotor de cauda, engrenagens para
transmissdo de poténcia dos motores para os rotores principais,
dois motores para os rotores principais € um motor para o
rotor de cauda, trem de pouso, placa de controle, antena para
a comunicacdo via rddio e bateria de 3,7V, originalmente com
capacidade de 2200 mA, proporcionando uma autonomia de
cerca de cinco minutos de voo.

Figura 13: VANT helicéptero coaxial utilizado como protétipo.

A operacdo do helicoptero € realizada por controle remoto, a
partir do qual se realizam os comandos de aumento de poténcia
dos rotores principais, atuacdo do rotor de cauda, curvas e
ajuste manual da rotagdo das asas rotativas para manter a
fuselagem estabilizada.

Para subir e descer deve-se alterar a poténcia de ambos
0s motores principais. Para realizar curvas, a poténcia de um
motor deve ser aumentada e a do outro deve ser diminuida.
Para deslocamentos longitudinais o rotor de cauda é acionado,
girando em um sentido, empurrando o ar para baixo e com
isso, a fuselagem ¢ inclinado para frente, produzindo uma
componente de forca horizontal para frente. Para movimentos
para trés, o rotor de cauda gira no sentido oposto, empurrando

o ar para cima, causando inclina¢do da fuselagem para trés,
resultando no surgimento de uma forca horizontal para trés.
Ainda, durante o deslocamento para trds ocorre aumento na
rotacdo dos rotores principais, de modo a ndo ocorrer perda
de altitude.

O helicoptero e o controle foram desmontados e
constatou-se que o controle remoto envia somente 3 comandos
para o helicoptero:

1 — Poténcia do motor das asas rotativas superiores.

2 — Poténcia do motor das asas rotativas inferiores.

3 — Acionamento do rotor de cauda para produzir
deslocamentos para frente ou para trds.

Assim, os comandos para controle da poténcia dos motores
principais, rotacdo da fuselagem e ajuste de velocidade das
asas rotativas sao somados no controle remoto, sendo enviado
somente um comando de poténcia para cada um dos motores
das asas rotativas principais. Ainda, quando o rotor de cauda
¢ acionado, também ¢ adicionado ou subtraido comando
ao controle de poténcia dos motores dos rotores principais
para manter a altitude do helicptero durante o deslocamento
longitudinal.

O problema de nd@o existir um controle automdtico de
rotagdo da fuselagem no helicéptero, resulta na maioria das
vezes, em diferentes rota¢des do rotor inferior e superior, o que
gera perda de velocidade, fazendo com que o helicoptero perca
o controle e comece a girar sobre o proprio eixo, dificultando
a realizacdo de um voo controlado, gerando um voo impreciso
com perda de controle.

Assim, verificou-se a necessidade de se implementar um
controle em malha fechada para realizar a estabilizacdo
da fuselagem, evitando a rotacdo indesejada. Para isso ser
possivel € necessario realizar algumas implementagdes de
hardware no helicéptero, cujo sido descritas detalhadamente
na se¢ao VI

Apdés a andlise do sistema do controle remoto do
helicoptero, foi verificado que ndo € vidvel realizar
intervengdes no mesmo. Assim, optou-se por fazer uma
intervengdo entre o receptor do radio e o acionamento dos
motores dos rotores principais.

A. Metodologia de controle proposta

Na Figura 14 s3o apresentados os sinais de comando
transmitidos aos transistores que acionam os motores dos
rotores principais, a descricdo da mesma € realizada a seguir:

o Figura 14a: nesse caso, € apresentado o sinal de comando
dos rotores sem acionamento de rotagdo de fuselagem.
Assim, os sinais de comando dos rotores principais
possuem duty cycles praticamente iguais, idealmente
acionando os motores com as mesmas rotacdes. Cabe
salientar que mesmo que os duty cycles dos comandos
sejam iguais, pode ocorrer que a fuselagem entre em
rotacdo devido as diferengas construtivas dos rotores, dos
motores, dos transistores ou dos circuitos de conexao.

o Figura 14b: nesse caso, € apresentado o sinal de comando
dos rotores com acionamento de rotacdo de fuselagem
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(b) Duty cycles com comando para rotagdo no sentido anti-horario.

Figura 14: Duty cycles de comando enviados aos transistores
dos rotores principais.

para o sentido anti-hordrio. Isso pode ser visualizado pelo
duty cycle do motor 2 que teve seu valor aumentado e pela
diminui¢do do duty cycle do motor 1. Isso € realizado na
tentativa de manter a altitude do helicoptero constante
durante a realizacdo de curvas. De maneira andloga,
quando deseja-se realizar uma rotagdo da fuselagem no
sentido horario, o duty cycle do motor 1 € aumentado e
do motor 2 é diminuido.

Os duty cycles dos comandos enviados aos transistores pelo
receptor de radio sdo praticamente iguais quando ndo se deseja
realizar movimentos de rotacdo da fuselagem. Dessa forma,
é proposto utilizar essa similaridade para ativar o sistema
de controle de rotacdo da fuselagem. Quando os duty cycles
tiverem valores préoximos o sistema de controle da fuselagem é
ativado, por outro lado, quando os duty cycles tiverem valores
diferentes, os comandos de rotacdo da fuselagem determinados
pelo operador serdo repassados aos transistores, permitindo a

realizag@o da rotacdo da fuselagem do helicéptero.

O fluxograma na Figura 15 ilustra as etapas que serdo
realizadas pelo sistema de controle proposto. O bloco de
“inicio” representa o acionamento de poténcia dos rotores
principais no controle remoto. O bloco “Leitura dos sinais”
representa a leitura dos duty cycles que acionam os motores
1 e 2, os quais sdo representados por S1 e S2. Se a
diferenca do médulo dos comandos for menor que o limite pré
estabelecido, o controle para manter a fuselagem sem rotacio
¢é executado. Caso a diferenga dos duty cycles for maior que o
limite preestabelecido, o comando de rotagdo da fuselagem &
executado, ocorrendo também o reset da posicdo da fuselagem
e das varidveis de estado dos compensadores, isso € realizado
para que a nova posi¢do solicitada pelo operador seja utilizada
como posicao de referéncia.
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Figura 15: Fluxograma da metodologia de controle proposta.
Sendo S1 e S2 duty cycles dos sinais para os comandos dos
motores.




Para que a estratégia de controle seja implementada, os
comandos PWM para os transistores serdo interrompidos,
processados e, entdo serdo gerados novos sinais PWM para
acionamento dos motores principais, conforme apresentado na
Figura 16.

Receptor Radio l_ _ _|_ Transistores(motores
T ? dos rotores principais
|
Aquisicéo dos |
duty cycles |
] ! Circuito original
|
4 .
= =|= Interrupcéo
Microcontrolador o
= = = = Circuito proposto
A 4
Giroscépio

Figura 16: Estrutura de controle proposta.

Na Figura 16, o “Receptor de Radio” representa o
receptor originalmente presente no helicoptero, “Transistores
(motores dos rotores principais)” representam os transistores
originalmente presente no helicéptero, “aquisicdo dos duty
cycles” indica onde serd realizada a intervenc¢do para recepcao
dos sinais de modulacio de largura de pulso (PWM), o
“Microcontrolador” corresponde ao microcontrolador que sera
adicionado no protétipo, onde serdo inseridos os sinais PWM
originais e gerados os novos sinais PWM para acionamento
dos motores principais, o “Giroscépio” indica o sensor para
realizar a medicdo da velocidade angular da fuselagem, este
também serd adicionado ao protétipo.

IV. DESENVOLVIMENTO DO PROTOTIPO

Para a realizacdo da estabilidade de giro da fuselagem,
alguns componentes foram inseridos no helicéptero. Também
foram realizadas algumas alteracdes no receptor de rddio para
possibilitar a leitura dos duty cycles, que originalmente sdo
enviados do receptor aos transistores dos motores principais.

A. Alteragoes no receptor de rddio

No receptor do radio, as alteracdes realizadas foram a
interrup¢do dos sinais de comando dos transistores dos
motores principais provenientes do receptor de radio. Esses
sinais foram conectados a duas entradas do microcontrolador
e duas saidas desse foram conectados aos gates dos transistores
dos motores principais. Permitindo assim a leitura dos sinais
provenientes do receptor de radio, o processamento e a geraciao
de novos sinais de comandos.

B. Componentes instalados

Foram instalados os seguintes componentes no helicoptero.

o STM32F103C8T6: este microcontrolador foi escolhido
por estar presente na placa de desenvolvimento bluePill

e ser um microcontrolador de 32 bits, com frequéncia
de clock de 72MHz, por ter um baixo custo de
aquisi¢do e formato pequeno, o que € um requisito para
instald-lo no helicoptero. No projeto ele foi utilizado para
implementar os compensadores de estabilidade e realizar
a comunicagd0 com 0s outros componentes.

¢« MPU 6050: é o sensor responsiavel por fazer o
sensoriamento do giro da fuselagem do helicéptero,
através da determinacdo da velocidade angular da
fuselagem.

e Bluetooth HC-06: ¢ o mddulo responsdvel por enviar
os dados do microcontrolador para o computador. A
sua inser¢do no projeto foi necessdria para coletar as
informagdes de comando recebidas pelo helicoptero, de
atitude do helicoptero e dos sinais de controle dos
comandos gerados pelo compensador.

e Led: é utilizado para que o usudrio possa identificar
visualmente quando o controle de estabilidade estd
ativo, ou seja, quando os comandos dos motores
principais enviados pelo controle remoto apresentam
valores proximos.

Os componentes foram posicionados conforme apresentados
na Figura 17. O posicionamento foi realizado dessa forma
para manter o centro de massa o mais préximo aos rotores
principais. Ainda, o sensor MPU foi posicionado o mais
proximo possivel do centro de rotacdo da fuselagem para
permitir a leitura direta da velocidade angular.
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Figura 17: Aloca¢do de componentes.

C. Aquisi¢do e geragdo dos sinais de comando dos motores
principais

Para realizar a aquisi¢do e gera¢do dos sinais PWM de
comando dos motores principais foi utilizado os Timers do
microcontrolador.

O controle de acesso a funcdo que implementa o
compensador ¢é realizado por um clock externo de 226Hz,
proveniente do sinal de comando do motor 1 fornecido pelo
receptor do radio. Para o qual o Timer 1 € configurado para
incrementar seu contador a cada borda de subida do comando
do transistor do motor 1, a fun¢do de controle por sua vez, é
realizada quando seu valor chegar a 9. Assim, a interrupcio
e gerada a cada dez ciclos dos PWM dos comandos dos
motores principais. O clock externo foi utilizado para manter
o sincronismo com a leitura dos duty cycles dos motores



principais, garantindo assim a leitura dos sinais PWM em
periodos completos, conforme apresentado na Figura 18.

O Timer 2 e Timer 3 foram configurados para receberem
os sinais dos transistores dos motores principais 1 e 2
respectivamente, realizando o incremento dos respectivos
contadores quando o pino de entrada estiver em nivel alto,
conforme Figura 18. Os valores dos contadores sdo lidos cada
vez que a funcdo de controle é executada, ou seja, a cada dez
ciclos de PWM. Apés a leitura dos valores, os contadores sdo
reiniciados.

[

L—T]

Tempo

n Comando enviado ao motor 1 pelo radio

e Contador do timer 2, referente ao duty cycle para o motor 1

/l\ Estouro do timer 1, e consequente execucdo da funcdo que
implementa o compensador digital

Figura 18: Representacdo da execug@o da funcdo de controle
e da leitura do duty cycle do motor 1.

O Timer 4 foi configurado para gerar os novos sinais de
comando para os transistores dos motores principais, os quais
foram configurados para terem uma frequéncia de operacio
proxima a 2268Hz, cuja € frequéncia original do PWM para
esses motores.

V. DETERMINACAO DO MODELO DINAMICO

Para efetuar a determinacdo do modelo dindmico da planta,
foi realizado o procedimento de aplicar um degrau na entrada
e analisar a resposta transitoria.

O modelo da planta foi levantado dessa forma devido
as dimensdes diminutas do helicoptero, para o qual ndo
se tem acesso a equipamentos necessdrios para realizar
a instrumentacdo e consequente modelagem dos diferentes
sistemas que o compdem, como modelos dos motores CC,
das asas rotativas e do momento de inércia da fuselagem.

O ensaio consistiu em realizar um voo com o helicéptero,
estabilizando-o manualmente. Apds isso, foi enviado um
comando de realizacdo de rotacdo da fuselagem, com os
dados coletados e processados pelo microcontrolador sendo
enviados em tempo real para um computador através do
médulo bluetooth HC-06 e recebidos com o software PUTTY.

Os dados que sdo enviados pelo bluetooth, sdo recebidos
pelo computador com frequéncia que varia de um terco até
a metade da frequéncia de execugdo da rotina de controle,

N

isso ocorre devido a quantidade de byftes enviados e a taxa

de transmissdo utilizada. Embora sejam recebidos menos da
metade das leituras realizadas, a andlise dos dados pode ser
realizada, uma vez que se estd utilizando uma frequéncia de
amostragem muito maior a frequéncia natural do sistema.

Os dados coletados foram os niimeros do contador que conta
as entradas na funcao de controle, valor do contador do timer 2
referente ao duty cycle do motor 1, valor do contador do timer
3 referente ao duty cycle do motor 2, velocidade angular e
posi¢do. Os resultados obtidos sdo apresentados na Figura 19.

Na Figura 19a e demonstrado o sinal de comando dos
motores durante a aplicacdo do degrau, no qual o motor 1
diminui sua poténcia e o motor 2 aumenta a poténcia. Ainda
se pode verificar que para manter a fuselagem praticamente
sem rotacdo, os comandos PWM dos transistores dos motores
devem ter duty cycles relativamente diferentes, com o motor
1 necessitando um duty cycle maior. Na Figura 19b se pode
verificar a velocidade angular resultante do comando realizado
e na Figura 19c, pode-se verificar a posicao do helicoptero em
relacdo a posi¢do de decolagem.

Através da andlise da resposta da velocidade angular,
Figura 19b, se considerou que o comportamento desta
grandeza se aproxima de um modelo de 1* ordem, equivalente
a um circuito RCR apresentado na Figura 20. Nessa figura
também € apresentado a relacdo entre a velocidade angular e
a posi¢do (angulo) da fuselagem, representada pelo integrador
entre estas grandezas.

A partir da Figura 20 se obtém a equacdo (5), a qual
relaciona a velocidade angular (w(s)) com a diferenca do
comando dos motores dos rotores principais (AC(s)).

1
W(S) R1xC

= 5
506 o+ N

Por consequéncia, a equacao (6) relaciona a posicao angular
(©(s)) com AC(s).

1
. R1xC
- s2 + (R1+R2) ©)
Ri*RoxC

O(s)
AC(s)

* S

Para determinar os valores dos parametros da planta,
equacdo (6), foram realizadas simulacdes dindmicas para
diferentes valores de R1 e R2, com o valor de C fixo em 100uF.
Para a realizagdo das simulagées dindmicas, foi utilizada como
entrada a diferenca dos duty cycles subtraido-se a diferenga
média existente apds o comando rotagdo ter sido cessado, que
€ o intervalo de 1 a 3 segundos na figura 19a.

Os valores de R1 foram variados de 80k(2 a 200k{)2 com
intervalo de 1k} e os valores de R2 foram variados de
1k2 a 15k com intervalo de 0,5k(). Para a determinag@o
do modelo foi utilizado o método dos minimos quadrados
(MMQ), obtendo-se a melhor aproximacdo com R1=167k{)
e R2=11,5k2. Dessa forma a fungdo de transferéncia que
relaciona © (s) com A C(s) é dado pela equagdo (7).

O(s)
AC(s)

~0,05988024 o
524 0,929445465
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Figura 20: Modelo elétrico equivalente da posicdo da
fuselagem do helicoptero.

Aplicando a diferenca de acdo de controle, subtraindo a
média existente apds o comando rotacdo ter sido cessado, no
modelo dado pela equagdo (7), obtém-se a resposta para a
posicao dada na Figura 21, em que também se pode visualizar
o resultado experimental da posicdo subtraido do seu valor
inicial.

Pode-se visualizar, pelos resultados apresentados na
Figura 21, que o modelo proposto representa adequadamente
a posicdo do helicéptero em relagdo a diferenca de comando
enviado aos motores principais, podendo esse modelo ser
utilizado para o projeto dos compensadores de estabilidade
da rotacao da fuselagem.
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Figura 21: Resposta do modelo e experimental para a posicao
quando submetido ao degrau de comando da Figura 19a
(experimental subtraida do valor inicial).

VI DETERMINAQAO DE COMPENSADORES

Os compensadores foram determinados utilizando a
ferramenta Sisotool do Matlab, onde foi inserido o modelo
da planta determinado na se¢do anterior, equagdo (7).

Para se obter a resposta transitéria foi aplicado um szep de
90° na posicdo, ou seja, na varidvel de saida. Para o resultado
experimental, o step foi aplicado em rela¢do a posi¢cdo que o
helicoptero se encontrava no momento da aplicacdo do mesmo.

Os compensadores projetados, juntamente com as respostas
transitérias do Sisotool e experimental sdo apresentados a
seguir.

A. Compensador Proporcional com ganho K, = 50

Como a planta possui um polo na origem, é esperado
que com um controlador proporcional se obtenha erro zero
em regime permanente, sendo o comportamento transitério
dependente do valor do ganho utilizado. Dessa forma, é
proposto primeiramente utilizar um compensador proporcional
com ganho K, = 50.

Nas Figuras 22 e Figura 23 s@o apresentados o
comportamento dindmico do sistema para realizacdo de step
de 90° em voo em altitude e sob efeito solo, respectivamente.
Em ambas as Figuras sdo apresentados os resultados obtidos
por simulagdo e experimental.

Para facilitar comparagdo da resposta experimental com
a resposta simulada no Sisotool, os valores das posicdes
experimentais apresentados sdo a diferenca entre a posicao
do helicéptero e a posicao antes do distdrbio.



100 T T T T T T

Graus

Tempo(s)

Figura 22: Resposta compensador K}, = 50 durante o voo em
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Figura 23: Resposta compensador K, = 50 durante o voo sob
efeito solo.

Pela anélise da Figura 22, pode-se perceber que com ganho
K, = 50, o comportamento dindmico experimental apresentou
uma frequéncia de oscilagdo menor que o esperado. Ja para
o voo sob efeito solo, a frequéncia de oscilagdo apresenta
valores préximos ao esperado, porém com a uma menor
amplitude. Ainda, em ambos 0s casos experimentais, a posi¢ao
de referéncia ndo foi atingida.

B. Compensador Proporcional com ganho K, = 200

Seguindo a mesma consideracio da secdo anterior, é
proposto utilizar um compensador proporcional com ganho
K, = 200.

A Figura 24 apresenta resposta do sistema para um voo em
altitude e a Figura 25 apresenta a resposta do sistema para
um voo sob o efeito solo, nestas Figuras sdo apresentados os
resultados de simulacdo e os resultados experimentais. Para
ambos os casos foram realizados step de 90° na posicao.

Pela Figura 24, pode-se verificar que para o voo em
altitude a resposta experimental apresentou valores menores
para frequéncia de oscilacdo e para a amplitude de oscilacdo
do que os resultados obtidos por simulacdo. O mesmo pode
ser constatado para o voo sob o efeito solo, Figura 25. Em
ambos 0s casos experimentais, o valor da posi¢cdo anterior ao
step foi alcancado.

C. Compensador Proporcional Derivativo PD

Visando melhorar o desempenho transitério em relagdo aos
compensadores proporcionais apresentados anteriormente, é
proposto utilizar um compensador PD.
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Figura 24: Resposta compensador K, = 200 durante o voo
em altitude.
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Figura 25: Resposta compensador K, = 200 durante voo sob
efeito solo.

O compensador PD proposto foi ajustado de forma a
apresentar seu zero sobre o polo da planta ndo localizado
na origem, nesse compensador também foi inserido um polo
para atuar como um filtro passa baixa, o ganho foi ajustado
para se ter uma resposta suficientemente rapida, sem apresentar
oscilacdes, com grande margem de fase e para que ndo ocorra
saturacdo na acg@o de controle quando o compensador PD
for implementado. Dessa forma, a funcdo de transferéncia do
compensador determinado é dada pela equacéo (8)

s 40,9294
+50

Na Figura 26 é apresentado o diagrama de bode em
malha aberta do sistema com o compensador PD proposto.
Pode-se visualizar nessa Figura que o sistema nao apresentara
oscilagdes, apresentando erro zero em regime permanente
e apresenta uma margem de fase de 87,6°, garantindo
a estabilidade do sistema para pequenas variagdes dos
pardmetros da planta.

A resposta transitria sob um step de 90° da posi¢do para
o sistema com o compensador PD proposto para voo sob
efeito solo é apresentado na Figura 27. Nessa Figura sdo
apresentados os resultados de simulacdo e experimental.

Pode-se ver na Figura 27 que as respostas transitorias
experimental e simulada ndo apresentaram oscilagdes. Ainda,
a posi¢do experimental se manteve por alguns segundos em
um valor praticamente fixo e posteriormente atingiu a posicao
de referéncia. Assim como nos casos anteriores, os valores

C(s) = 888 x ®)
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Figura 27: Resposta compensador PD em voo sob efeito solo.

das posi¢des experimentais apresentados sdo a diferencga entre
a posicdo do helicdptero e a posicdo antes do disturbio.

Os resultados da resposta transitéria para o sistema com
compensador PD para voo em altitude ndo foi apresentada
devido a danificacdo da bateria durante a realizag¢do dos testes
anteriores, fazendo com as asas rotativas do helicoptero nio
conseguissem girar com velocidade suficiente para eleva-lo
a uma altitude necessdria para a realizacdo de um voo em
altitude.

D. Andlise dos resultados

Pelos resultados apresentados, recomenda-se a utilizagdo
do compensador PD, devido ao fato do sistema apresentar
um melhor desempenho transitério, mesmo tendo sido testado
somente sob efeito solo. Cabe ainda salientar que para voos
sob o efeito solo o sistema apresenta uma resposta mais
amortecida quando comparada a resposta para voo em altitude.

Embora os compensadores mantenham o helicéptero
estavel, o helicoptero ndo se mantém na posi¢ao de decolagem,
sendo necessario ajustar a posicao pelo controle remoto, isso
¢é devido a diferenca de poténcia dos motores necessdria para
manter o helicéptero estavel. Essa diferenca nido foi levada
em consideracdo na determinacdo do modelo da planta. No
entanto isso nao impede a realizagdo de voos controlados.

VII. DETALHES DE IMPLEMENTACAO E DIFICULDADES
ENCONTRADAS
A. Placa de aquisi¢do de dados

O circuito originalmente proposto para realizar a aquisi¢ao
dos dados dos sinais PWM que acionam os transistores

dos motores principais consiste em dois filtros passivos
passa-baixa de primeira ordem com buffer de tensdo composto
por amp-op rail-to-rail. Conforme diagrama esquemaético
apresentado na Figura 28. O circuito foi testado utilizando
um gerador de sinais e apresentou um comportamento
adequado. A placa de circuito impresso confeccionada para
a implementacdo desse filtro é apresentada na Figura 29.
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L 100k . LM6142 Saida
o I * 1 1
L 5 "o
2 100n
I i
GND B
100k ; LM6142
LT * 7
hS 6
I 100n I:

Figura 28: Diagrama esquemadtico da placa de aquisicdo de
dados.

Figura 29: Filtros passa-baixa confeccionados em placa de
circuito impresso.

Durante a realizagdo dos testes com a placa instalada
no helicoptero, constatou-se o aparecimento de ruidos
de amplitudes elevadas nos sinais de saida, como se
pode visualizar na Figura 30, o que impossibilitaria a
leitura adequada dos sinais filtrados pelo microcontrolador.
Resultando na mudanga de metodologia para obter o valor da
largura de pulsos dos sinais PWM que realizam o acionamento
dos motores principais.

B. Programacdo onboard

Como o projeto foi idealizado para se poder testar
diferentes compensadores, foi instalado um conector externo
no helicoptero para facilitar a insercdo de programas e
um conector para realizar o reset do microcontrolador,
caso seja necessdrio. Esses conectores permitem que o
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Figura 30: Sinal de saida da placa confeccionada.

microcontrolador, que estd instalado dentro da fuselagem, seja
reprogramado sem precisar desmontar o helicéptero.

C. whatch dog

Como o acesso a fungdo que implementa o compensador
depende do sinal PWM do motor 1, quando é cessado o
comando enviado pelo controle remoto, essa fun¢do ndo e
executada. Dessa forma, o whatch dog do microcontrolador
foi ativado de forma a ocasionar o desligamento dos motores
principais 0,5s ap6s cessar o comando proveniente do controle

remoto.

D. Massa do helicéptero

Um dos problemas enfrentados foi em relacio a massa
do helicoptero apds a instalagdo dos componentes, que
inicialmente apresentou uma massa total que ultrapassou o
limite de carga maximo.

Originalmente, o helicptero apresentava uma massa de
142,9g e apds a instalag@o inicial dos componentes a massa
total atingiu um valor de 168,5g, e por consequéncia, o
helicéptero ndo conseguia realizar voos em altitude. Assim,
foi necessdrio realizar uma nova intervengdo para diminuir o
peso.

As intervencdes realizadas foram a troca de toda a fiagdo
interna que havia sido inserida inicialmente por cabos mais
leves, também foi realizada extragdo dos conectores das placas,
sendo que os fios passaram a ser soldados diretamente nos
furos deixados pela extracdo dos conectores. Com isso a massa
total do helicoptero foi diminuida para 152,4g, permitindo a
realizacdo de voos em altitude.

E. Médulo Bluetooth

No inicio do projeto foi utilizado o mddulo bluetooth
HC-05, no entanto, quando a tensdo da bateria apresentou
niveis baixos, o mesmo foi danificado. Apds a queima do
segundo moédulo HC-05, optou-se por utilizar um médulo
bluetooth HC-06, o qual ndo apresentou problemas.

F. Baterias

Outra dificuldade encontrada foi a dificuldade de encontrar
baterias com tensdo nominal de 3,7V, uma célula de Li-po,
com tamanho fisico pequeno e capacidade de corrente
suficiente para alimentar os motores do helicéptero. As

baterias adquiridas tiveram a capacidade de acionar os
motores apropriadamente, permitindo a realiza¢dao de voos em
altitude, porém as mesmas apresentaram pequena vida util, se
danificando em poucos ciclos de uso.

G. Colisdo com o helicoptero

Durante os testes ocorreram colisdes que danificaram os
motores dos rotores principais. Os motores danificados foram
substituidos pelos motores de um helicoptero do mesmo
modelo. Cabe salientar que como o protétipo € um modelo
fora de linha, ndo s@o encontradas pegas especificas. Sendo que
para realizar a substituicdo de pecas danificadas é necessario
a aquisicdo de modelos iguais ou aquisicdo de componentes
com caracteristicas similares as originais.

VIII. CONCLUSAO

Este trabalho buscou realizar o retrofit de um VANT
helicéptero, desenvolvendo um controle em malha fechada
para estabilizar a rotacdo da fuselagem. Para isso foi necessério
realizar a instalacdo de um microcontrolador no helicéptero,
um sensor giroscépio e um modulo de comunicacdo blueto-
oth. Também foram necessdrios realizar algumas alteracdes
no receptor de rddio. O modelo dindmico da rotacdo
da fuselagem foi determinado e os compensadores foram
desenvolvidos utilizando-se a ferramenta Sisotool do Matlab.
Através dos resultados experimentais obtidos, o compensador
PD apresentou resultados satisfatérios em relacdo ao tempo
de acomodacdo e oscilagdes, permitindo a realizagdo de voos
controlados.

Nos trabalhos futuros se sugere desenvolver um modelo
da planta com duas entradas, tendo o objetivo de analisar e
compensar o efeito da diferenga de poténcia nos motores para
manter a fuselagem sem rotacdo e desenvolver um sistema de
supervisdo para apresentar os dados recebidos em tempo real.

Para trabalhos futuros, ainda se sugere a alteracdo na forma
de se enviar os comandos para o helicoptero, deixando de
utilizar a interface via rddio e passando a utilizar a interface
bluetooth.
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