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RESUMO

Este trabalho apresenta o desenvolvimento de um controlador de voo para aeromodelo baseado
no microcontrolador STM32F103CBT6, escolhido por sua alta capacidade de processamento
e baixo custo, integrando o sensor inercial MPU-6050 para leitura de angulos de atitude e um
modulo de gravagdo em cartdo SD para aquisicao de dados em voo. Propde-se uma arquitetura
embarcada capaz de realizar a leitura de sinais PWM provenientes do receptor de rddio controle,
a geracdo de saidas PWM para atuadores (roll e pitch) e a fusdo sensorial por meio de filtro
complementar ndo linear, obtendo estimativas em tempo real dos angulos de pitch e roll com baixa
laténcia. A implementagao foi conduzida seguindo boas préticas de configuracdo de periféricos,
temporizadores, barramentos I?C e SPI, bem como integragdo da pilha FATFES, o que permitiu

uma abordagem estruturada e eficiente na programacao do microcontrolador.

O sistema registra, em formato CSV, as entradas e saidas do aecromodelo para posterior apli-
cacao de técnicas de identificacdo de sistemas, visando a obtencdo da funcado de transferéncia
que representa a dindmica da aeronave. O método proposto contempla testes de bancada para
validacdo eletronica e funcional, ensaios de excitacdo controlada e voos de avaliacdo, seguindo

procedimentos de andlise de sistemas dinamicos.

Resultados preliminares indicam que o protétipo apresenta leitura estdvel de multiplos canais
PWM, estimativa consistente de atitude e registro adequado dos dados, apontando para uma base
promissora na sintonia de controladores e andlise dindmica do aeromodelo. Ensaios adicionais
em voo serdo realizados para confirmar a viabilidade técnica, o baixo custo e a reprodutibilidade
do fluxo de aquisi¢do, processamento e andlise, visando a sua aplicagdo em outras plataformas

de voo ndo tripuladas.

Palavras-chave: STM32F103; MPU-6050; controlador de voo; identificagdo de sistemas; fungdo

de transferéncia;



ABSTRACT

This work presents the development of a flight controller for a model aircraft based on the
STM32F103CBT6 microcontroller, chosen for its high processing capability and low cost, inte-
grating the MPU-6050 inertial sensor for attitude angle measurement and an SD card logging
module for in-flight data acquisition. The proposed embedded architecture is capable of reading
PWM signals from the radio control receiver, generating PWM outputs for actuators (roll and
pitch), and performing sensor fusion through a nonlinear complementary filter, providing real-
time estimates of pitch and roll angles with low latency. The STM32 implementation followed
best practices for configuring peripherals, timers, I2C and SPI buses, as well as FATFS integration,

enabling a structured and efficient approach to microcontroller programming.

The system records the aircraft’s inputs and outputs in CSV format for later application of system
identification techniques, aiming to obtain the transfer function representing the aircraft dynamics.
The proposed method includes bench testing for electronic and functional validation, controlled
excitation tests, and flight evaluations, following established procedures for dynamic system

analysis.

Preliminary results indicate that the prototype shows stable reading of multiple PWM channels,
consistent attitude estimation, and reliable data logging, providing a promising basis for controller
tuning and dynamic analysis of the model aircraft. Additional flight tests will be carried out to con-
firm the technical feasibility, low cost, and reproducibility of the acquisition—processing—analysis

workflow, aiming at its application to other unmanned aerial platforms.

Keywords: STM32F103; MPU-6050; flight controller; PWM; system identification; transfer

function;
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1 INTRODUCAO

Nas ultimas décadas, testemunhamos um grande desenvolvimento de sistemas embarcados
para controle e estabilizacao de veiculos aéreos ndo tripulados (VANTS) . Esse avanco s6 foi
possivel principalmente pela evolucao de microcontroladores de alto desempenho e pela maior
disponibilidade de sensores inerciais de baixo custo e elevada precisdo. A miniaturizacio e
a integracao eletrOnica permitem a implementacdo de dispositivos cada vez menores, mais
acessiveis e capazes de executar algoritmos complexos de navegacao e estabilizacdo em tempo
real. Como consequéncia, os VANTs passaram a ser amplamente utilizados em aplicacdes
recreativas, cientificas e industriais, como pesquisa, monitoramento ambiental, agricultura de
precisdo e inspe¢do industrial, evidenciando o impacto direto dessas inovagdes tecnoldgicas na
expansao dessa drea (BEARD; MCLAIN, 2012).

Nesse contexto, ao projetar um aeromodelo, especialmente de asa fixa, aspectos relaciona-
dos a estabilidade e ao controle de voo tornam-se fundamentais para garantir uma operagao segura
e eficiente, tanto em modos assistidos quanto automatizados. Para atender a esses requisitos, é
comum a utilizacao de sensores inerciais, como o MPU-6050, associados a microcontrolado-
res baseados na arquitetura ARM, como o STM32F103CBT6. Essa combinacao possibilita a
aquisic@o e o processamento de dados de atitude em tempo real, permitindo a implementacao de
estratégias de controle adequadas ao voo. Além disso, tais solucdes apresentam vantagens como
baixo custo, simplicidade de implementaciao e bom desempenho, sendo amplamente adotadas em
sistemas embarcados para aplicacdes aeronduticas (EUSTON et al., 2008; NOVIELLO, 2018).

Diante desse cendrio, este trabalho tem como objetivo desenvolver uma controladora
de voo para um aeromodelo capaz de realizar a leitura de sinais de Modulacdo por Largura de
Pulso (Pulse Width Modulation — PWM) provenientes do receptor de rddio, bem como o proces-
samento dos dados de atitude, especificamente os angulos dos movimentos de arfagem(pitch) e
rolagem(roll) que serdao obtidos por meio de um filtro complementar de KALMAN. O sistema
proposto gera em sua saida sinais PWM para controlar os atuadores, permitindo o controle do
movimento de voo. Adicionalmente, o controlador incorpora um mdédulo de gravacdo em cartio
de memoria Secure Digital (SD), utilizado para registrar os dados de voo em arquivos no formato
Comma-Separated Values (CSV), possibilitando andlises posteriores e a aplicacdo de técnicas de

identificac@o de sistemas para a obtencdo da funcdo de transferéncia do aeromodelo.

O método adotado neste trabalho compreende a realizacdo de testes de bancada para
validacao eletronica e funcional do sistema, ensaios de excitacdo controlada para a coleta de
dados dindmicos e voos experimentais destinados a avaliacdo do desempenho em condi¢des reais
de operacgao. Essas etapas seguem procedimentos cldssicos de andlise de sistemas dindmicos
descritos na literatura (OGATA, 2010). O protétipo desenvolvido busca oferecer uma solucao
técnica de baixo custo, reprodutivel e adaptdvel a diferentes configuracdes de aeromodelos,
contribuindo para estudos nas dreas de controle, dindmica de voo e desenvolvimento de veiculos

aéreos nao tripulados.
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1.1 Objetivos

1.1.1 Objetivo geral

O processo atual de projetar, executar e validar um controlador de voo para um modelo de
aeronave estd centrado na estabilizacdo automadtica em voo e na aquisicao de dados para realizar
andlises dinamicas. Inicialmente, a placa de desenvolvimento Blue Pill(STM32F103C8T6) serd
utilizada como plataforma de teste, a qual suportard a aplicacdo de algoritmos de controle, leitura

de sensores inerciais no sistema e captura de sinais do receptor do rddio controle.

Na fase inicial, alguns testes de voo serdo realizados para obter dados reais sobre como o
aeromodelo opera, incluindo os angulos de arfagem e rolamento, comandos de entrada (PWM) e
a resposta dindmica do sistema. A fun¢do de transferéncia da planta serd derivada do modelo

matematico obtido a partir desses dados.

Uma vez identificada a planta, a sintonia do controlador serd implementada dentro de um
ambiente de simulacdo onde ferramentas serdo usadas para obter os principais pardmetros de
controle para maior estabilidade e precisdo na resposta. O controlador serd entdo implementado
em hardware, submetido a uma série adicional de testes de voo para garantir sua eficicia e
confirmar a estabilizacdo da aeronave dadas as condi¢des operacionais varidveis de acordo com

os fatores externos ao sistema.

Finalmente, com a valida¢do do sistema e os resultados obtidos, uma placa eletronica
personalizada serd proposta para incluir todos os médulos necessarios, como sensores inerciais,
entradas e saidas PWM, interface para cartdo SD e fonte de alimentacdo em um sistema eletronico

embarcado, dedicado adaptado para a fung¢do autdbnoma e confidvel do controlador de voo.

1.1.2 Objetivos especificos

Realizar a pesquisa e o levantamento bibliogréfico sobre controladores de voo, sistemas
embarcados e técnicas de identificacdo de sistemas aplicadas a aeromodelos, com foco no uso de

microcontroladores STM32 e sensores inerciais.

Configurar e programar a placa de desenvolvimento STM32F103CBT6 para aquisicao
de dados dos sensores inerciais , leitura dos sinais PWM provenientes do receptor e geracao de

sinais PWM para atuadores.

Executar testes preliminares em bancada para verificar o funcionamento do hardware, a

comunicagdo entre os modulos e a correta gravacao de dados em cartdao SD.

Realizar ensaios experimentais em voo para coleta de dados do comportamento dindmico
da aeronave, incluindo dngulos de inclinagdo (pitch e roll), sinais de comando e resposta do

sistema.

Efetuar a modelagem matematica da planta com base nos dados coletados, obtendo a
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funcdo de transferéncia que representa a dindmica do aeromodelo.

Projetar e sintonizar o controlador em ambiente de simulacdo, utilizando a planta identi-

ficada para ajuste dos parametros que garantam estabilidade e desempenho satisfatério.

Implementar o controlador ajustado no hardware e realizar nova campanha de testes em

voo para validacao da estabilizacdo do aeromodelo.

Desenvolver e confeccionar a placa eletronica personalizada, integrando todos os médulos
necessarios ao funcionamento do controlador de voo em um tnico circuito otimizado para uso

embarcado.

Avaliar os resultados obtidos comparando o desempenho do sistema antes e apds a

aplicacao do controlador, verificando a eficdcia na estabilizacao da aeronave.

1.2 Justificativa

O avancgo das tecnologias de microcontroladores e sensores inerciais tem possibilitado a
criacdo de sistemas de controle cada vez mais acessiveis e eficientes, favorecendo a popularizagado
e o aprimoramento de aeronaves nao tripuladas (UAVs) e aecromodelos. No entanto, solugdes
comerciais de controladores de voo, embora amplamente disponiveis, muitas vezes apresentam
alto custo, dependéncia de plataformas fechadas e limitagcdes para personalizacdo de hardware e

software.

No contexto académico e de pesquisa, torna-se relevante o desenvolvimento de sistemas
abertos e reconfigurdveis, que permitam nao apenas o controle de voo, mas também a coleta de
dados para andlises dinamicas e estudos de desempenho. Um controlador de voo projetado para
registrar simultaneamente as entradas (comandos do piloto) e as respostas do sistema (dngulos de
pitch e roll, por exemplo) oferece um valioso recurso para identificagdo de sistemas e obteng¢do
da funcdo de transferéncia, facilitando a modelagem matematica e o ajuste fino de algoritmos de

controle.

Além disso, a utilizacdo de componentes como o STM32F103CBT6, o MPU-6050 e
modulos de armazenamento em cartdo SD garante baixo custo, ampla disponibilidade no mercado
e flexibilidade para futuras expansdes, como integracdo de protocolos de comunicag¢do mais

avancados (ex.: S.Bus) ou médulos de telemetria embarcados.

Portanto, o desenvolvimento deste projeto se justifica por oferecer uma solucdo acessivel,
reprodutivel e adaptdvel para controle e andlise de voo de aeromodelos, com potencial aplicagao

em ensino, pesquisa e no aprimoramento de sistemas embarcados voltados a aviacao experimental.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA
2.1 Sistemas embarcados e microcontroladores STM32

O desenvolvimento de aplica¢des embarcadas com microcontroladores da familia STM32
pode ser realizado por meio de diferentes abordagens de software, incluindo o uso direto de
bibliotecas de baixo nivel ou ambientes de desenvolvimento que abstraem parte da complexidade
do hardware. No contexto deste trabalho, optou-se pela utilizacao da IDE Arduino, por meio do
pacote STM32duino, o qual fornece suporte aos microcontroladores STM32 e permite o acesso
aos periféricos essenciais, como temporizadores, interfaces de comunicacao e entradas e saidas
digitais, mantendo uma estrutura de programacao simplificada. Essa abordagem mostrou-se
adequada para a etapa experimental, especialmente no que se refere a comunicacdo com o cartdo
microSD e a aquisi¢do confidvel dos dados em tempo real (NOVIELLO, 2018).

2.2 Sensores inerciais e fusao sensorial usando o Filtro de Kalman

A estimagdo confidvel da medicao de angulo € um requisito fundamental para a estabili-
dade e o controle de aeronaves de asa fixa. Sensores inerciais de baixo custo, como o MPU-6050
utilizado neste trabalho, integram um acelerometro e um giroscopio triaxiais em um tnico dispo-
sitivo, acessado por meio do protocolo de comunicagdo I>C. Apesar de sua ampla aplicacio em
sistemas embarcados, esses sensores apresentam limitacdes inerentes as suas caracteristicas fisi-
cas, tornando necessdria a utilizacdo de técnicas de fusdo sensorial para obten¢do de estimativas

precisas da medigdo.

O acelerometro mede aceleragdes lineares nos eixos X, Y e Z, podendo ser utilizado
para estimar a inclinacdo do sistema em relagdo ao vetor gravidade. Entretanto, suas medi¢oes
sdo altamente sensiveis a vibragdes e aceleragdes externas, o que resulta em sinais ruidosos,
especialmente em aplicag¢des de voos. Por outro lado, o giroscépio fornece medigdes suaves e de
rdpida resposta da velocidade angular, porém apresenta erro acumulado ao longo do tempo quando
seus dados sdo integrados, fendmeno conhecido como deriva (drift) (EUSTON et al., 2008).
Dessa forma, a combinagao dessas medi¢des torna-se essencial para a obtenc¢do de informagdes

confidveis de atitude, como os angulos de pirch e roll.

Neste trabalho, a fus@o sensorial € realizada por meio do Filtro de Kalman, conforme a
modelagem apresentada por (OLIVEIRA; GONcALVES, 2017). O filtro de Kalman consiste em
um algoritmo recursivo de estimacao de estados, fundamentado em modelos mateméticos do
sistema e em descri¢des estatisticas dos ruidos envolvidos. Sua aplicacao permite combinar de
forma 6tima, no sentido estatistico, as medicdes do acelerometro e do giroscépio, compensando

as limitagdes individuais de cada sensor.

O modelo adotado considera um vetor de estados composto pelo angulo estimado e pelo

viés do giroscopio, conforme descrito em:
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X; = le"] 2.1)

onde Oy representa o angulo estimado e by corresponde ao viés do giroscopio no instante

A dindmica do sistema € descrita pelo modelo em espago de estados dado por:

[1 —At] At
X = Xi—1+

O, +w 2.2
0 1 k + Wi (2.2)

em que oy € a velocidade angular medida pelo giroscopio, Ar € o periodo de amostragem

e wy representa o ruido do processo.

O modelo de medicao, obtido a partir do acelerdmetro, € expresso por:

= [1 o} Xi -V 2.3)

onde z; corresponde ao angulo estimado a partir das medicdes do acelerdmetro e vy

representa o ruido de medigdo.

O filtro de Kalman opera de forma recursiva por meio de duas etapas principais: predi¢ao
e correcdo. Na etapa de predicdo, o estado e a matriz de covaridncia do erro sdo estimados a

partir do modelo do sistema:

ﬁk_ =AX;_; +Boy 2.4)

P, =AP,_ AT +Q (2.5)

Em seguida, calcula-se o ganho de Kalman, responsavel por ponderar a confianga entre o

modelo e as medi¢des:

K. =P H' (HP,H' +R) ' (2.6)

Por fim, realiza-se a etapa de correcdo, atualizando a estimativa do estado e a covariancia

do erro:

% =%, +K; (z — HR,) 2.7)

P, = (I-K;H)P, (2.8)
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A Figura 1 ilustra o modelo esquematico do processo de fusdo sensorial utilizando o
Filtro de Kalman para a combina¢@o das medicdes do acelerdmetro e do giroscopio. A aplicagdo
desse método possibilita a obten¢do de estimativas mais precisas e estdveis da atitude da aeronave,

sendo adequada para implementacdao em sistemas embarcados de tempo real com recursos

computacionais limitados.

Figura 1 — Diagrama com a fusdo sensorial usando o filtro Kalman.

Aceler6metro Kalman
Filtro 1 \4 ............ .
———— | Associacdo
de Dados
____________
ey Estado Fundido

Movimento do
aeromodelo

Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

Figura 2 — Sinal do experimento realizado neste trabalho, correspondente ao voo sem a aplicacio
do filtro de Kalman.
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.
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Figura 3 — Sinal do experimento realizado neste trabalho, correspondente ao voo com a aplicagdo
do filtro de Kalman.
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

Os resultados experimentais apresentados por (OLIVEIRA; GON¢ALVES, 2017) evi-
denciam o comportamento ruidoso do acelerdmetro e a deriva do giroscépio, e quando aplica o
filtro de Kalman produz uma resposta suave, estavel e mais fiel ao movimento real do sistema. A
implementacgdo deste método neste projeto demonstrou desempenho compativel, sendo adequada

para execug@o no microcontrolador STM32F103 com baixo custo computacional.

2.2.1 Normalizacao dos Sinais

Com o objetivo de padronizar os dados experimentais e permitir a comparagdo entre a
resposta obtida experimentalmente e os modelos matematicos identificados, os sinais de entrada
e saida dos eixos foram submetidos a um processo de normalizagao. Segundo (LJUNG, 1999), a
normalizacdo dos sinais € uma etapa fundamental em procedimentos de identificacdo de sistemas,
pois reduz a influéncia das escalas fisicas e melhora a robustez dos algoritmos de ajuste de

modelos.

Inicialmente, foi realizada a remoc¢ao do offset dos sinais de entrada e saida. Esse pro-
cedimento consiste na subtracdo dos valores médios dos sinais obtidos antes da aplicacdo do
degrau, conforme apresentado nas Equacdes 2.9 e 2.10.A eliminag@o do valor médio € essencial
para garantir que a dindmica identificada represente exclusivamente o comportamento do sistema

em torno de um ponto de operacdo, evitando distor¢cdes causadas por componentes estaciondrias.

Apds a remogdo do offset, o sinal de saida foi normalizado em relacdo ao seu valor
maximo absoluto, conforme a Equacao 2.11 e 2.12, assegurando que sua amplitude permaneca
limitada a um intervalo unitdrio. Esse procedimento é amplamente empregado em técnicas de
identificacdo experimental, preservando sua dindmica temporal e tornando os resultados mais
adequados para a identificacdo da funcao de transferéncia do sistema, o que facilita a comparag@o
entre diferentes ensaios e reduz problemas numéricos durante a estimagao dos parametros do

modelo.
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¥(t) = y(t) = yo (2.9)

i(t) =u(t) —up (2.10)

(2.11)

(2.12)

2.3 Sinal PWM

A Modulac¢ao por Largura de Pulso (Pulse Width Modulation - PWM) € uma técnica
utilizada para representar sinais analégicos por meio de sinais digitais. Essa representacao é
realizada mantendo-se a amplitude e a frequéncia do sinal constantes, enquanto a largura do

pulso € variada de acordo com a informacao que se deseja transmitir.

A principal grandeza associada ao sinal PWM € a razao ciclica (duty cycle), definida
como a razao entre o tempo em que o sinal permanece em nivel alto e o periodo total do sinal. Do
ponto de vista matematico, o valor médio de um sinal PWM pode ser obtido pela média temporal
do sinal ao longo de um periodo. Considerando um sinal PWM de amplitude maxima Vpax €

razdo ciclica D, o valor médio € dado pela equagdo 2.13:
Vinédio = D * Vimax (2.13)

onde D = "’T“ representa a razdo ciclica do sinal. Essa caracteristica permite que sistemas digitais,
como microcontroladores, controlem dispositivos analogicos sem a necessidade de conversores
digital-analégico (DAC) dedicados. Quando um sinal PWM ¢€ aplicado a um sistema com compor-
tamento integrador ou a um filtro passa-baixa, sua componente média € extraida, resultando em
uma resposta equivalente a obtida por um sinal analdgico continuo. Dessa forma, o PWM torna-se
uma técnica amplamente utilizada para o controle de velocidade de motores, posicionamento de

servomecanismos e ajuste de poténcia em diversos sistemas eletronicos.

Devido a sua simplicidade, eficiéncia e robustez frente a ruidos, os sinais PWM sao
amplamente empregados em sistemas eletronicos e de automacao, constituindo uma técnica
fundamental na interface entre sistemas digitais e fisicos. Na Figura 4, pode-se observar um sinal

PWM capturado a partir de um receptor utilizando o instrumento analisador l6gico.
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Figura 4 — Medicao do Sinal PWM gerado pelo receptor de radio.
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

2.4 Controlador PID

Um controlador PID € uma das técnicas de controle mais onipresentes em sistemas
industriais e embarcados devido a sua simplicidade de implementacao, robustez e eficiéncia
em uma ampla gama de aplica¢des. O PID é amplamente utilizado em sistemas de controle de
voo para garantir estabilidade e desempenho adequado no controle de varidveis como atitude,
velocidade angular e posi¢do. Trés termos: proporcional, integral e derivativo estdo associados
a acao de controle PID. O termo proporcional gera uma acdo que é diretamente proporcional
ao erro entre o valor de referéncia e a varidvel controlada, resultando em uma resposta rapida
do sistema. O termo integral considera a acumulagdo de erro ao longo do tempo, permitindo
a eliminacdo do erro em regime permanente. O termo derivativo, por sua vez, leva em conta
a taxa de mudanca do erro, antecipando o comportamento do sistema e ajudando a minimizar

oscilagdes e overshoot.

Matematicamente, a lei de controle PID pode ser expressa por:

de(t)
dt

u(t) = Kyelt) + K; /0 (V) dt+ K,

em que u(t) representa o sinal de controle aplicado ao sistema, e() € o erro entre o valor
de referéncia e a saida do sistema, e K, K; e K; sdo, respectivamente, os ganhos proporcional,

integral e derivativo.

Em sistemas digitais, como controladores embarcados baseados em microcontroladores,
o controlador PID € implementado em forma discreta, considerando um periodo de amostragem
constante. Essa implementacdo possibilita a integracdo do PID com sensores digitais e algoritmos
de estimag¢do, como filtros de Kalman ou filtros complementares, amplamente utilizados em

sistemas de controle de voo.

Devido a sua flexibilidade, o controlador PID pode ser ajustado de acordo com as carac-

teristicas dinamicas do sistema, permitindo alcangar resultados adequados entre estabilidade,
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rapidez de resposta e rejeicao a perturbagdes. Por essas razdes, o PID permanece como uma

solugdo consolidada e amplamente adotada em aplica¢Oes aeronduticas, robdticas e de automagao.

Figura 5 — Diagrama de Blocos Controlador PID.

Diagrama do Controlador PID

sP :? %9’

Entrada
— i ! O
| 5 T 0Ls+1

| Fungao da Planta Salda
Td-s

0.1%Tds+1

Y

“

Sensor

1|4

Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

2.5 Controle Assistido pelo Piloto e Authority Blending

Em sistemas de controle aplicados a aviacao e a UAVs, ha grande necessidade de combinar
a atuacdo do operador humano com sistemas automdticos de estabilizacdo. Essa arquitetura é
conhecida como controle assistido pelo piloto, na qual o operador mantém a prioridade sobre
o sistema, enquanto um controlador automadtico atua de forma auxiliar, contribuindo para a

estabilidade e o desempenho dinamico.

Uma abordagem consagrada para esse tipo de sistema é denominada authority blending,
que consiste na combina¢do ponderada dos comandos do piloto com a a¢do do controlador
automadtico. Em sistemas de controle de voo modernos, essa estratégia ¢ empregada principalmente
em Sistemas de Aumento de Estabilidade (Stability Augmentation Systems - SAS) e em arquiteturas
Sfly-by-wire, permitindo assisténcia ao piloto sem a retirada de sua autoridade (STEVENS; LEWIS;
JOHNSON, 2015).

A estrutura basica do authority blending pode ser representada matematicamente por:

u(t) = o) xuc(t) +[1—out)] *uy(t) (2.14)

em que u(t) representa o comando aplicado ao sistema, u.(¢) corresponde a agdo do
controlador automadtico, u,(¢) ao comando do piloto e ¢(¢) € um fator de ponderagdo limitado
entre 0 e 1. Esse fator define o nivel de autoridade relativo entre o controlador automatico e o piloto,
caracterizando um sistema de controle compartilhado Quando o.(¢) assume valores préximos de 1,
a acdo automdtica predomina; quando se aproxima de 0, o controle torna-se predominantemente
manual. Para valores intermedidrios, ocorre o controle assistido, no qual o controlador automadtico

atua como estabilizador, reduzindo oscilagdes e melhorando a resposta dindmica, sem substituir
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o comando humano. Segundo Crassidis e Markley (1997), essa abordagem reduz conflitos entre

o operador e o controlador automaético, além de melhorar a robustez e a estabilidade do sistema.

Dessa forma, o controle assistido baseado em authority blending constitui uma solucao
amplamente fundamentada na literatura para sistemas de controle de voo que exigem estabilidade,

seguranga operacional e preservacdo da autoridade do piloto.

2.6 Controle de aeromodelos de asa fixa

A estabilizacdo dos angulos de atitude em pitch e roll € realizada por meio das super-
ficies aerodindmicas moéveis, sendo o profundor, localizado na cauda horizontal, e os ailerons,
posicionados nas extremidades das asas. Essas superficies sdo acionadas por servomecanismos

controlados via sinais PWM, gerados pelo microcontrolador embarcado.

O sistema 1€ os pulsos de entrada provenientes do receptor de radio, executa o algoritmo
de controle, e gera os sinais de saida PWM responsdveis pelo movimento dos atuadores. Trata-se,
portanto, de um sistema dindmico do tipo MIMO, cujo desempenho deve ser avaliado com
base em critérios cldssicos de controle, como estabilidade, tempo de acomodacdo e sobre-sinal
(OGATA, 2010) .

A Figura 6 apresenta o aeromodelo utilizado no experimento, destacando as superficies

de controle empregadas para estabilizacao em pitch e roll.

Figura 6 — Aeromodelo de asa fixa com indicacdao das superficies de controle: profundor e

ailerons.
y. !
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Aileron Direito
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.
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2.7 Identificacao de Sistemas e Obtencao da Funcao de Transferéncia por

Aplicacao de Degrau

A identificacdo de sistemas consiste em um conjunto de técnicas utilizadas para obter
modelos matematicos que representem o comportamento dinamico de um sistema a partir de
dados experimentais de entrada e saida. Diferentemente da modelagem analitica, baseada em leis
fisicas, a identificagdo experimental permite a obten¢do de modelos mesmo quando a dindmica

do sistema € complexa ou parcialmente desconhecida (LJUNG, 1999).

Em sistemas reais, especialmente em aplicacdes aeronduticas e embarcadas, a identifica-
¢do experimental € amplamente empregada devido a presenca de nao linearidades, incertezas
paramétricas e perturbagdes externas. Nessas condicdes, o modelo identificado tende a representar

de forma mais fiel o comportamento dindmico do sistema em operacao (OGATA, 2010).

Entre os métodos de excitacdo utilizados na identificacdo de sistemas, a aplicacdo de um
sinal de degrau destaca-se pela simplicidade de implementacdo e pela facilidade de andlise da
resposta temporal. A resposta ao degrau permite a extracao de parametros dindmicos importantes,
como ganho estatico, constante de tempo, tempo de subida e tempo de acomodacdo, possibilitando

a obtencao de modelos aproximados do sistema.

Para sistemas aproximadamente lineares e invariantes no tempo, a resposta ao degrau
pode ser utilizada para a obtencdo de uma func¢ao de transferéncia. No caso de sistemas de

primeira ordem, o modelo pode ser representado por:

K
s+ 1

G(s) (2.15)

em que K representa o ganho do sistema e T a constante de tempo, estimada a partir do
instante em que a resposta atinge aproximadamente 63% do valor final (OGATA, 2010).
Para sistemas de segunda ordem, a fun¢ao de transferéncia pode ser expressa como:

B K2
T 52 420w, + w2

G(s) (2.16)

onde m, € a frequéncia natural e { o coeficiente de amortecimento, ambos obtidos a partir

das caracteristicas da resposta ao degrau, como sobre-elevacdo e tempo de acomodacao.

No presente trabalho, a identificacdo do sistema € realizada por meio da aplicacdo de
sinais de degrau nos comandos de entrada, com a aquisi¢ao da resposta do sistema por meio
dos sensores embarcados. Os dados coletados s@o utilizados para a estimativa da fungao de
transferéncia do aeromodelo, possibilitando a andlise do comportamento dindmico e a posterior

sintonia do controlador.
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2.8 Componentes usados no Sistema

Esta sec¢do apresenta uma descricdo detalhada dos principais componentes utilizados no
desenvolvimento do controlador de voo, abordando suas caracteristicas técnicas e justificando a

escolha de cada um para a aplicacdo proposta.

2.8.1 Microcontrolador STM32F103CBT6

STM32F103CBT6 é um microcontrolador de 32 bits da familia STM32F]1, desenvolvido
pela STMicroelectronics, baseado na arquitetura ARM Cortex-M3. Opera com clock de até 72
MHz, possui 128 KB de memoria Flash, 20 KB de SRAM, e conta com diversos periféricos
embarcados, como ADCs de 12 bits, timers de 16 e 32 bits, e interfaces de comunicacdo como

I2C, SPI e USART. Também dispde de um sistema de interrup¢des com baixa laténcia, baseado
no NVIC (Nested Vectored Interrupt Controller) (STMICROELECTRONICS, 2024).

A escolha deste microcontrolador se justifica por sua ampla disponibilidade, baixo custo,
compatibilidade com bibliotecas livres como HAL e ferramentas como STM32CubeMX, além
de ser totalmente capaz de executar, em tempo real, as tarefas de leitura de sensores, geracao de
sinais PWM, armazenamento de dados e controle de atitude da aeronave. A Figura 7 ilustra o

modelo utilizado no projeto.

Figura 7 — Microcontrolador STM32F103CBT6 da familia STM32F]1.

Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

2.8.2 Sensor inercial MPU-6050

O MPU-6050, desenvolvido pela InvenSense, ¢ um mdédulo que integra em um tnico
encapsulamento um acelerometro triaxial e um giroscopio triaxial, amplamente utilizado em
sistemas embarcados de controle de atitude. A comunicagd@o com o microcontrolador ocorre via
barramento I?C, permitindo taxas de amostragem de até 1 kHz, o que o torna adequado para

aplicagdes de controle em tempo real.
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A escolha do MPU-6050 fundamenta-se no seu baixo custo, compatibilidade elétrica
com a plataforma STM32, ampla documentagdo e boa estabilidade dindmica, caracteristicas
que favorecem aplicacdes em sistemas de controle embarcados, especialmente em aeronaves de

pequeno porte. A Figura 8 apresenta o médulo utilizado.

Figura 8 — M6dulo MPU-6050: sensor inercial com acelerdmetro e giroscopio triaxiais integra-
dos.
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

2.8.3 Modulo de cartao SD

O armazenamento dos dados de voo € realizado em um mddulo para cartdo microSD,
utilizando interface SPI. O moédulo trabalha com o sistema de arquivos FATFS, amplamente
suportado em sistemas embarcados, permitindo a gravacao dos dados em formato CSV para

posterior andlise em computador.

A escolha desse meio de armazenamento baseia-se na alta capacidade, baixo custo e
facilidade de integracdo com softwares de anélise de dados. O uso desse formato permite que
as informacodes sejam processadas em ferramentas como MATLAB, GNU Octave ou planilhas

eletrOnicas.

2.8.4 Servomecanismos

Os servomecanismos utilizados no sistema convertem sinais PWM (Pulse Width Modu-
lation) em movimento angular controlado, acionando diretamente as superficies aerodinamicas
do aeromodelo, como o profundor (associado ao pitch) e os ailerons (associados ao roll). Esses
dispositivos recebem sinais com frequéncia tipica de 50 Hz, sendo que a largura do pulso varia
entre 1 ms (posicdo minima) e 2 ms (posi¢do mdxima), o que corresponde ao deslocamento total
do eixo de saida do servo. A Figura 9 apresenta um exemplo do servomecanismo digital utilizado

no projeto, ja instalado com braco e link mecénico de comando.
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Figura 9 — Servomecanismo digital SC-0252MG com liga¢ao mecanica ao comando de voo.

Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

2.8.5 Transmissor de radio controle

O sistema de controle usado neste trabalho utiliza como interface de comando do piloto
um radio transmissor modelo Futaba 14SG. Esse equipamento € amplamente empregado em
aplicacOes de aeromodelismo e veiculos aéreos ndo tripulados, destacando-se pela confiabilidade,

precisao e flexibilidade na configuragdo dos canais de controle.

A escolha desse modelo de rddio justifica-se pela sua ampla ado¢cdao em aplicacdes
experimentais e académicas, bem como pela estabilidade dos sinais fornecidos, fator essencial
para a correta leitura dos comandos e para a seguranca da operacdo do aeromodelo. Dessa forma,
o transmissor desempenha papel fundamental na integracdo entre o operador humano e o sistema

de controle embarcado.

Figura 10 — Réadio Controle Futaba T14SG.
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.
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2.8.6 Receptor de radio controle

O receptor de radio controle € o componente responsdvel por receber os comandos
enviados pelo transmissor operado pelo piloto. Esses comandos sdo convertidos em sinais PWM,
0s quais sdao enviados ao microcontrolador embarcado e representam, por exemplo, as posi¢oes

dos comandos de profundor, aileron e poténcia do motor.

No sistema desenvolvido, esses sinais sao utilizados como entradas para o controlador de
voo, permitindo tanto uma operagdo assistida (com intervengdo do piloto) quanto uma operacao

parcialmente autbnoma.

Foi selecionado um receptor de multiplos canais operando na faixa de 2,4 GHz, pois essa
frequéncia oferece alcance satisfatorio, baixa laténcia e boa imunidade a interferéncias eletro-
magnéticas, caracteristicas fundamentais para sistemas embarcados em ambientes dinamicos e

sujeitos a ruido. A Figura 11 apresenta o modelo de receptor utilizado no projeto.

Figura 11 — Receptor de rddio controle RSFO85S com antena externa.

Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.
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3 METODOLOGIA

Este capitulo apresenta a metodologia adotada para o desenvolvimento do sistema embar-
cado proposto, detalhando a plataforma de hardware utilizada, a estrutura modular do firmware, o
fluxo de execucdo do programa e os procedimentos de montagem e valida¢do. Nesta etapa, o foco
principal € a coleta de dados relacionados ao comportamento dindmico do aeromodelo, etapa

necessdria para posterior identificacdo da planta e implementagcao de um controlador automaético.

A metodologia adotada possui carater experimental e segue os principios cldssicos de
identificacdo de sistemas no dominio do tempo, utilizando entradas fisicamente e dados obtidos

em condicdes reais de operacao.

3.1 Visao Geral do Projeto

O desenvolvimento do projeto foi estruturado em etapas sequenciais e interdependentes,
com foco na criagdo de um sistema embarcado capaz de medir sinais provenientes do receptor
de radio controle, estimar a atitude da aeronave em tempo real e registrar essas varidveis para

andlise posterior.

A abordagem adotada possui cardter experimental, envolvendo montagem de protétipos,

testes em bancada, calibracio de sensores e refinamento progressivo do cédigo.

O objetivo desta fase é produzir um conjunto consistente de dados experimentais capaz de
subsidiar a identificacdo da funcdo de transferéncia do aeromodelo. Com base nessa modelagem,
serd possivel projetar algoritmos de controle que promovam a estabilizacdo da aeronave em

etapas futuras.

3.2 Plataforma de Desenvolvimento

Inicialmente, utilizou-se a IDE STM32CubelDE com a biblioteca HAL; entretanto,
dificuldades relacionadas a inicializacdo do cartdo microSD via SPI e a integragdo com o sistema

de arquivos FATFS motivaram a migragdo para a IDE Arduino, utilizando o pacote STM32duino.

Essa mudanca simplificou a implementacdo do sistema de armazenamento de dados, parti-
cularmente pelo uso de bibliotecas consolidadas, permitindo maior agilidade no desenvolvimento

e maior estabilidade durante a etapa de coleta de dados experimentais.

3.3 Estrutura Modular do Firmware

Para facilitar a organizacdo, manutengao e futura expansao, o firmware foi estruturado de
forma modular conforme a Figura 12. Essa abordagem reduz o acoplamento entre fungdes, permite
testes independentes e simplifica modificacdes em etapas posteriores, como a implementacdo do

controlador embarcado.
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Os médulos que compdem o sistema sdo descritos nas subsegdes a seguir.

Figura 12 — Divisdao modular do Firmware destacada em vermelho.
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RIC_OscInitTypeDef RCC_OscInitStruct
RCC_ClkInitTypeDef RCC_ClkInitStruct

torType = RCC_OSCILLATORTYPE_MSE;
= RCC_HSE_ON;
= RCC_MSE_PREDIV_DIV1;
RCC_PLL_ON;
= RCC_PLLSOURCE_MSE;
= RCC_PLL_MULS;

JscConfig(SROC_OscInitStruct) != HAL_OK) {

Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

3.3.1 PRINCIPAL

O moédulo PRINCIPAL. ino constitui o nucleo central do firmware desenvolvido, sendo
responsavel pela integracdo e coordenacao das funcionalidades implementadas nos demais mo-
dulos do sistema embarcado. Inicialmente, sdo executadas rotinas de configuracdo e inicializagdo
dos periféricos essenciais, abrangendo o sensor inercial MPU-6050, as interfaces de leitura e

geracdo de sinais PWM e o subsistema de armazenamento em cartdo microSD.

Além disso, este moédulo organiza o fluxo de execugdo do sistema, garantindo o correto
sequenciamento entre aquisi¢ao de dados, processamento das informacdes e registro dos dados

experimentais.

3.3.2 MPU

Neste modulo sdo implementadas as rotinas de comunicagao com o sensor MPU-6050 via
interface I*C. Os dados de aceleracdo linear e velocidade angular sdo adquiridos e processados

por meio de um filtro de Kalman, resultando em estimativas estdveis dos angulos de pitch e roll.

Essas estimativas representam as varidveis de saida do sistema dindmico em estudo e sdo

utilizadas na etapa posterior de identificacdo da planta.

3.3.3 PWM

O médulo PWM € responsavel pela leitura dos sinais PWM provenientes do receptor de
radio controle, utilizando fun¢des como pulseIn (). Esses sinais representam diretamente os

comandos do piloto, caracterizando as entradas aplicadas a planta durante os voos experimentais.
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Além disso, 0 médulo € responsdvel pela geracdo dos sinais PWM destinados aos ser-
vomecanismos de pitch e roll. Nesta fase do trabalho, tais sinais sdo reprodugdes diretas dos

comandos do piloto, ndo sendo implementada ainda nenhuma l6gica de controle embarcado.

3.3.4 SDCARD

O moédulo SDCARD ¢€ responsével pelo gerenciamento do armazenamento dos dados
experimentais em cartdao microSD. Neste modulo sdo implementadas as rotinas de inicializacdo
do cartdo, criagdo e abertura de arquivos, bem como a gravacdo continua das varidveis medidas

durante os ensaios.

Os dados s@o armazenados em formato CSV, permitindo facil importacdo e andlise
posterior em ambientes computacionais, como 0 MATLAB. As varidveis registradas incluem os
comandos PWM de entrada, os angulos estimados de pitch e roll e as informacdes temporais

associadas a cada amostra.

3.4 Fluxo de Execucao

O sistema segue um fluxo funcional continuo no laco principal de execucao, conforme
ilustrado na Figura 14. Inicialmente, sao adquiridos os sinais PWM do receptor e os dados do
sensor inercial. Em seguida, os sinais sdo processados para obtencao das estimativas angulares, e

todas as varidveis relevantes sao registradas no cartdo microSD.
Esse ciclo € continuo, com otimizagdes para reduzir laténcia e garantir sincronismo entre

aquisicao, processamento e registro.

Figura 13 — Fluxo de execugdo dos sistemas.
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.
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3.5 Montagem e Validacao em Bancada

A etapa de montagem e validacdo em bancada teve como objetivo verificar o correto
funcionamento dos mddulos eletronicos e do firmware desenvolvido, antes da integracao do
sistema ao aeromodelo. Essa fase € fundamental para reduzir riscos durante os ensaios em voo e

garantir a confiabilidade dos dados experimentais coletados.

A montagem inicial do sistema foi realizada em protoboard, permitindo rdpida substituicao
de componentes, ajustes elétricos e reconfiguracdo das conexdes. Todos os mdédulos foram
interligados por meio de jumpers padrdo, respeitando as recomendagdes elétricas dos fabricantes

dos dispositivos utilizados.

Os testes em bancada foram conduzidos de forma incremental, iniciando-se pela valida¢ao
individual dos médulos e, posteriormente, pela verificagdo do funcionamento integrado do sistema.

Os principais objetivos desta etapa foram:

* validar a leitura correta dos sinais PWM provenientes do receptor de rddio controle;
* verificar a comunicacdo e a aquisicao de dados do sensor inercial MPU-6050;

* confirmar a correta estimativa dos angulos de Pitch e Roll obtidos a partir do processamento

dos dados inerciais;
* avaliar a atuacdo dos servomecanismos em resposta aos sinais PWM gerados;

* assegurar a integridade e a consisténcia dos arquivos gravados no cartdo microSD.

Durante os ensaios, instrumentos como multimetro e osciloscépio foram utilizados para
andlise elétrica, permitindo a verificacdo dos niveis de tensdo, da integridade dos sinais e da
largura dos pulsos PWM. A leitura dos sinais do receptor foi comparada com os pulsos observados

no osciloscépio, assegurando a fidelidade das medi¢des realizadas pelo microcontrolador.

Os servomecanismos foram alimentados por uma fonte externa regulada de 5 V, de modo
a evitar sobrecarga no regulador do microcontrolador e interferéncias no funcionamento do

sistema. Esse cuidado contribuiu para maior estabilidade elétrica durante os testes.

Além disso, foram realizados testes especificos de gravacao e leitura dos dados arma-
zenados no cartdo microSD, verificando-se a correta criacao dos arquivos, a continuidade dos
registros e a auséncia de perdas de informacao. Os arquivos gerados foram posteriormente anali-
sados em ambiente computacional, confirmando a coeréncia temporal e a consisténcia dos dados

registrados.

A Figura 14 apresenta a configuracdo utilizada durante os testes em bancada, realizados

previamente ao desenvolvimento da placa eletronica dedicada.
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Figura 14 — Teste feito em bancada da interligacdo dos médulos eletronico.

—
Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

3.6 Etapas Futuras

Ap6s a validacdo da estrutura bésica do sistema embarcado em bancada, as etapas
subsequentes do trabalho serao conduzidas de forma sequencial, visando a identificacdo do
modelo dindmico do aeromodelo e o desenvolvimento de um sistema de controle automdtico. As

etapas previstas sdo descritas a seguir:

* Integracao ao aeromodelo: instalacdo do sistema embarcado na aeronave, incluindo fixa-
¢do mecanica, organiza¢do do cabeamento e verificacdo das interferéncias eletromagnéticas

e vibragoes.

* Ensaios em voo para coleta de dados: realizacao de voos experimentais com aplicacdo de
excitagcoes controladas nos comandos de Pitch e Roll, respeitando os limites operacionais
da aeronave, com o objetivo de obter dados representativos do comportamento dinamico

do sistema.

* Tratamento e andlise dos dados experimentais: processamento dos sinais adquiridos,
remocao de ruidos, sincronizac¢do temporal e organizacdo dos conjuntos de dados para

posterior identificagdo do modelo matematico.

* Identificacdo da funcio de transferéncia: estimacdo dos modelos dindmicos do aeromo-
delo a partir dos dados experimentais, avaliando estruturas de primeira e segunda ordem e
selecionando aquela que apresentar melhor compromisso entre simplicidade e aderéncia

aos dados.
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* Projeto e sintonia do controlador: desenvolvimento do controlador automético com base
no modelo identificado, inicialmente em ambiente de simulagdo, seguido da defini¢dao dos

parametros de controle.

* Implementaciao embarcada do controlador: incorporagcdo do algoritmo de controle
ao firmware do sistema, incluindo tratamento de saturagdes e adequacao dos sinais as

limitacoes fisicas do sistema.

* Testes finais e validacao em voo: realiza¢ao de voos com o controlador ativo, avaliando o
desempenho do sistema de estabiliza¢do e comparando os resultados com o comportamento

em malha aberta.

Essas etapas sdo detalhadas e discutidas nos capitulos subsequentes deste trabalho.
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4 INTRODUCAO A IDENTIFICACAO EXPERIMENTAL

A identificacdo de sistemas consiste no processo de desenvolver modelos mateméticos que
representem o comportamento dinamico de um sistema real a partir de dados medidos de entrada
e saida. Em aplicacdes de engenharia de controle, a obtencdo de modelos confidveis € essencial
para o projeto de controladores que garantam estabilidade, desempenho e robustez do sistema. De
acordo com (OGATA, 2010), modelos matemadticos sdo ferramentas fundamentais para analisar,
prever e controlar o comportamento de sistemas dindmicos, permitindo a aplicacao de métodos
formais de sintese e avaliacao de controladores. (NISE, 2018) complementa destacando que a
modelagem baseada em dados experimentais € particularmente ttil quando o modelo fisico é

complexo ou de dificil determinag¢do analitica.

No contexto de aeronaves de pequeno porte e aecromodelos radiocontrolados, a modelagem
tedrica completa, baseada nas equacdes aerodindmicas e dinamicas de voo, tende a ser extensa,
sensivel a parAmetros aerodinamicos dificeis de medir com precisdo e dependente de condi¢des
especificas de voo, como velocidade, vento, centro de gravidade e rigidez estrutural. Dessa
forma, a identificacdo experimental torna-se uma alternativa eficiente e pratica, pois permite a
obtencao de modelos diretamente a partir do comportamento real da aeronave, considerando
efeitos combinados de aerodindmica, dindmica do atuador, inércia estrutural e acoplamentos

presentes no voo.

Neste trabalho, a identificagdo experimental foi aplicada aos movimentos de rolagem
(roll) e cabeceio (pitch) do aeromodelo, a partir de dados coletados em voo contendo o sinal de
comando enviado ao servo e o angulo medido pelo sensor inercial. O objetivo € obter fungdes de
transferéncia que representem a dindmica entre o comando de profundor e a resposta do angulo
de pitch, e entre o comando de aileron e a resposta do angulo de roll. Esses modelos servem
como base para andlises de desempenho dindmico, tais como tempo de resposta, estabilidade e
amortecimento, e serdo utilizados posteriormente como referéncia para sintese de estratégias de

controle.

A escolha por um modelo experimental também € motivada pelo fato de que, em sistemas
embarcados de pequeno porte, como controladores de voo para aeromodelos, a implementagdo de
estratégias de controle depende de modelos simples, porém representativos, capazes de capturar
a dinAmica predominante do sistema. Assim, modelos de baixa ordem passa a ser desejaveis,
e sua obtencao via identificacdo baseada em respostas a degraus é adequada, pois oferece um
bom comprometimento entre simplicidade matemadtica e fidelidade ao comportamento real da

acronave.

A presente secdo apresenta a fundamentacao da identificacdo experimental utilizada neste
trabalho, enquanto as subsecoes seguintes descrevem o experimento realizado, o processamento

dos dados, a modelagem obtida e a validagdo do modelo matemaético identificado.



Capitulo 4. Introducdo a ldentificacdo Experimental 37

4.1 Aquisicao dos Dados em Voo

A etapa de aquisi¢ao dos dados experimentais foi conduzida com o objetivo de registrar,
de forma simultanea, o sinal de comando enviado aos servomecanismos e a resposta dindmica do
aeromodelo em termos de angulos de atitude. Essa coleta de dados € essencial para a identificagdao
da funcao de transferéncia do sistema, permitindo posteriormente a anélise do comportamento

dindmico dos eixos de rolagem (roll) e cabeceio (pitch).

O experimento foi realizado em voo, em ambiente aberto e com condicdes climaticas
estdveis, buscando minimizar a influéncia de vento e turbuléncias que pudessem comprometer a
qualidade dos dados. O perfil de voo adotado foi do tipo misto, combinando trechos estabilizados
em linha reta com a aplicacdo de perturbacdes intencionais pelo piloto. Esse procedimento
permitiu registrar tanto o comportamento em regime quase permanente quanto as respostas
transitdrias oriundas de comandos do radio, condi¢do necessdria para identificacdo de sistemas

com base em respostas ao degrau.

4.1.1 Hardware Utilizado no Registro dos Dados

Para a aquisi¢do e armazenamento dos dados foi desenvolvida uma placa eletronica dedi-
cada, baseada no microcontrolador STM32F103C8T6, compativel com a plataforma conhecida
como “Blue Pill”, porém implementada em placa prépria projetada pelo autor. A utilizacdo de um
hardware personalizado possibilitou a integra¢do dos médulos necessarios em um dnico circuito,

reduzindo cabos, ruidos elétricos e aumentando a confiabilidade durante os ensaios em voo.

O microcontrolador STM32F103CBT6 foi selecionado por sua capacidade de opera-
¢do a 72 MHz, pela presenca de temporizadores com funcionalidade de captura de entrada,
fundamentais para a leitura precisa dos sinais PWM provenientes do rddio controle, além de
disponibilizar interface I2C de alta velocidade para comunicacdo com o sensor inercial e suporte

a armazenamento externo via SPI, utilizado para grava¢cdo dos dados em cartdo microSD.
O sistema embarcado foi composto pelos seguintes elementos principais:

Microcontrolador STM32F103C8T6: responsavel pela leitura dos sinais de comando
enviados pelo piloto, aquisicdo dos dados do sensor inercial e armazenamento dos registros

coletados durante o experimento;

Sensor inercial MPU-6050: empregado para a medicao dos angulos de roll e pitch por

meio da fusdo das informagdes de acelerdmetro e giroscopio;

Moédulo de cartdo microSD: utilizado para o armazenamento dos dados em formato .csv,

possibilitando posterior andlise em ambiente computacional;

Receptor RC (Rédio Controle): forneceu os sinais PWM referentes aos comandos de

aileron e profundor aplicados durante a pilotagem da aeronave.
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Com o objetivo de integrar esses componentes em um tnico hardware compacto e
adequado as dimensdes e vibracdes presentes na aeronave, foi realizado o desenvolvimento de uma
Placa de Circuito Impresso (PCI) especifica para o projeto. O projeto eletronico foi elaborado no
software EasyEDA, contemplando a criacdo do esquematico, defini¢ao dos footprints, roteamento
das trilhas e a geragdo do modelo tridimensional da placa. Essa etapa permitiu adequar a disposicao
dos componentes, manter a organizacao das conexoes elétricas e garantir a robustez mecéanica

para instalacdo no aeromodelo.

A Figura 15 apresenta a placa eletronica desenvolvida, enquanto a Figura 16 mostra a case
e a placa fabricadas pelo autor. Ja a Figura 17 ilustra a placa fabricada e devidamente instalada

na aeronave utilizada nos ensaios.

Figura 15 — Placa eletronica desenvolvida no software EasyEDA.
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

Figura 16 — Case e Placa eletronica desenvolvida pelo autor.
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.
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Figura 17 — Placa eletronica fabricada e instalada no aeromodelo
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

4.1.2 Arquitetura de Aquisicao dos Sinais

O procedimento de aquisi¢ao consistiu em captar diretamente os pulsos PWM provenien-
tes do receptor de radio, correspondente aos comandos de profundor (pitch) e aileron (roll). Esses
sinais foram lidos por meio de mddulos de captura de entrada dos temporizadores do microcon-
trolador, permitindo medir com precisdo o valor do duty cycle de cada canal. Paralelamente,
o sensor MPU-6050 foi utilizado para fornecer a atitude instantanea da aeronave, permitindo

relacionar o comando aplicado com a resposta dindmica resultante.

O fluxo de dados pode ser descrito da seguinte forma: o piloto aplica um comando pelo
transmissor RC — o receptor converte esse comando em sinal PWM — o microcontrolador
registra o valor do PWM e o angulo medido pelo sensor — os dados sdo armazenados no cartao
microSD para andlise posterior. Esse fluxo serd representado graficamente por um diagrama de

blocos incluido no final da secao.
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Figura 18 — Fluxo de dados : do comando do piloto a gravacdo em cartdo MicroSD para andlise
posterior.
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.
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4.1.3 Taxa de Amostragem e Formato dos Dados

Os dados foram registrados a cada 500 ms, resultando em uma taxa de amostragem
aproximada de 2 Hz. Embora taxas mais elevadas sejam desejdveis para andlises de controle em
alta frequéncia, essa taxa se mostrou adequada para o presente estudo, cujo objetivo principal é

caracterizar a resposta de baixa frequéncia da aeronave a comandos discretos de pilotagem.

A escolha dessa taxa foi motivada por trés fatores principais:

1. limitacdes do tempo de escrita no cartdo microSD associadas ao processamento disponivel

no microcontrolador e ao protocolo usado que € o SPI;

2. necessidade de evitar perdas de dados, problema comum em gravagdes continuas em alta

taxa quando hd atuacdo simultanea de leitura de sensores e escrita em memoria externa;

3. objetivo do experimento voltado a andlise de tendéncia da resposta a degraus, e ndao ao

estudo de componentes dindmicas de alta frequéncia.

Os dados foram salvos em arquivos .csv, contendo registros do tempo corrido, valores de PWM e
respectivos angulos de pitch e roll. Esse formato facilitou o tratamento posterior em linguagem

MatLab e a elaboragdo dos graficos e andlises utilizados na etapa de identificacio do modelo.

4.2 Pré-Processamento e Selecao dos Degraus

O pré-processamento dos dados registrados em voo € uma etapa fundamental para garantir
a qualidade da identificagdao do modelo dindmico do aeromodelo. Essa fase tem como objetivo

remover componentes indesejados do sinal, melhorar a relagdo sinal-ruido e selecionar os trechos
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do experimento que de fato representam respostas ao degrau adequadas para a estimacao da

funcdo de transferéncia.

Nesta secdo, o procedimento de pré-processamento e selecao dos degraus € apresentado
considerando exclusivamente o eixo Roll, o qual foi adotado como eixo de referéncia metodolédgica.
A escolha do Roll deve-se a maior clareza das respostas observadas e a presenga de degraus bem

definidos no sinal, facilitando a explicacao do método empregado.

Ressalta-se que o mesmo procedimento foi posteriormente aplicado ao eixo Pitch, con-
forme apresentado na Secdo 4.4, mantendo-se a consisténcia metodoldgica da identificagao

experimental.

4.2.1 Critérios para Selecao dos Degraus

A Figura 19 apresenta o sinal completo registrado durante o voo, destacando os instantes
de aplicag@o dos degraus no comando de controle. A partir dessa visualizacdo, foram identificados

multiplos degraus ao longo do experimento.

Para a identificacdo do modelo dindmico, foram analisados os degraus aplicados ao longo
do ensaio. Como o sinal PWM permaneceu constante durante cada degrau, o critério de selecdo
baseou-se na qualidade da resposta do sistema. Foi escolhido o degrau que apresentou um nivel
de comando estdvel, resposta bem definida e tempo suficiente para a observagao completa do
transitorio, sendo descartados os degraus afetados por interferéncia de outros comandos ou com

duracao insuficiente para anélise.

Figura 19 — Resposta do eixo Roll ao longo do voo com aplicag¢do de degraus.
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.
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4.3 Identificacao do Modelo Dinamico do Eixo Roll

A identificacdo do modelo dinamico do eixo Roll foi realizada a partir dos dados experi-
mentais obtidos durante os ensaios de voo, considerando os sinais previamente pré-processados
conforme descrito na Se¢do 4.2. O eixo Roll foi inicialmente analisado por apresentar respostas
mais claras aos comandos aplicados, facilitando a interpretacdo do comportamento dindmico do

aeromodelo.

4.3.1 Selecao dos Degraus no Eixo Roll

A selecdo dos degraus utilizados na identificacdo do modelo dinamico do eixo Roll foi
realizada a partir da andlise do sinal completo registrado durante o voo, apresentado na Figura 19.
Nessa representacdo, € possivel identificar multiplos degraus aplicados ao comando de controle

ao longo do experimento.

Para a identificacdo do modelo, foram considerados apenas os degraus que apresentaram
amplitude significativa, duracdo suficiente para a observacdo da resposta transitoria e isolamento

em relacdo a outros comandos simultineos.

A Tabela 1 apresenta os degraus identificados no eixo Roll, indicando os instantes de
inicio e fim de cada excitacdo, bem como suas respectivas duracdes. Os degraus 1 e 2 referem-se
a ensaios experimentais realizados antes do voo, enquanto os demais foram aplicados durante o
voo. Com base nessa andlise, optou-se pelo degrau que apresentou maior duracao € uma resposta
mais clara do sistema, garantindo uma melhor relacdo sinal-ruido. Esse degrau foi, entdo, adotado

como referéncia para a identificacdo do modelo dinamico do eixo Roll.

Tabela 1 — Degraus aplicados durante o voo no eixo Roll

Degrau Inicio (s) Fim (s) Duracao (s)

1 8,90 16,65 7,75

2 20,26 31,63 11,37

3 84,80 94,62 9,82

4 104,44 116,33 11,89
5 132,36 145,80 13,44
6
7
8

156,66 169,06 12,40
192,84 200,08 7,24
214,05 223,36 9,31

Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

Ap6s a andlise dos degraus apresentados na Tabela 1, optou-se pela utilizacdo do degrau
4, por apresentar uma boa duracio e uma resposta mais clara e estavel do sistema. A Figura 20
ilustra o trecho correspondente a esse degrau selecionado, mostrando a resposta do eixo Roll

ao comando aplicado. No gréfico, sdo apresentados apenas os sinais normalizados da entrada e
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da saida no intervalo de interesse, permitindo uma visualizacdo adequada do comportamento

dinimico durante o transitério.

Figura 20 — Resposta normalizada do eixo Roll ao degrau 4 selecionado para a identificacdo do
modelo dindmico.
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

4.3.2 Normalizacao do Sinal do Eixo Roll

Com o objetivo de facilitar a anélise e a comparagdo entre a resposta experimental e
os modelos matematicos identificados, os sinais de entrada e de saida foram normalizados em
relacdo aos seus valores de regime permanente. Esse procedimento visa preserva a dinamica

temporal do sistema, a0 mesmo tempo elimina a influéncia das escalas fisicas dos sinais.

4.3.3 Identificacao do Modelo de Primeira Ordem - Roll

A partir do degrau selecionado, o trecho correspondente do sinal foi extraido e norma-
lizado em relagdo ao valor inicial e ao valor mdximo atingido. Essa normalizacdo permitiu a
comparacdo direta entre a resposta experimental e as respostas simuladas dos modelos matemati-

cos identificados.

Inicialmente, foi considerado um modelo dindmico de primeira ordem, conforme a
Equagdo (4.1), por representar uma aproximacao simples da dindmica dominante do eixo Roll.
Em seguida, como forma de anédlise comparativa, foi também identificado um modelo dindmico
de segunda ordem, conforme a Equacgao (4.2), permitindo avaliar a influéncia de uma dinamica

mais detalhada na representacdo da resposta do sistema.

Kp

Grou,1(s) = — 4.1)
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Kg
(s+pir)(s+ p2r)

GRroir2(s) = 4.2)

Os parametros do modelo de primeira ordem foram estimados por meio de ajuste direto
no dominio do tempo, utilizando o método dos minimos quadrados aplicado a resposta ao
degrau normalizada, conforme implementado no script MATLAB apresentado no apéndice C.
O procedimento resultou em valores fisicamente coerentes para o ganho estatico Kr e para a

constante de tempo Tg.

Kgr = max ([y(r)]) (4.3)
N

Tp = argmin ) [ norm (Zk) — (1 —e ‘)} ’ (4.4)
b=l

Esse procedimento consiste na minimizacao do erro quadratico entre a resposta experi-
mental e a resposta tedrica do modelo exponencial, sendo uma abordagem amplamente utilizada
em identificacdo de sistemas (LJUNG, 1999).

Os parametros identificados para os modelos de primeira e segunda ordem do eixo Roll

sao apresentados na Tabela 2.

Tabela 2 — Parametros identificados do modelo dinAmico do eixo Roll

Modelo Kr tr(s) pigr (rad/s) pog (rad/s)
12 ordem 25,91 1,97 - -
22 ordem 25,91 - 0,243 5,272

Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

4.3.4 Comparacao Grafica dos Modelos — Eixo Roll

A validacdo dos modelos identificados para o eixo Roll foi realizada por meio da com-
paracao gréfica entre a resposta experimental ao degrau e as respostas simuladas dos modelos
de primeira e segunda ordem. Para essa andlise, os modelos identificados foram gerados com
um degrau unitdrio, e suas respostas foram comparadas diretamente com o sinal experimental
normalizado, adotando se o mesmo referencial temporal, conforme implementado no script
MATLAB.

A Figura 21 apresenta a comparagao entre a resposta experimental do eixo Roll e as
respostas simuladas dos modelos identificados. Observa-se que o modelo de primeira ordem apre-
senta boa aderéncia ao comportamento dinAmico do sistema, reproduzindo de forma satisfatoria

o regime transitdrio e o valor de regime permanente observados experimentalmente.
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Figura 21 — Comparagdo entre a resposta experimental e os modelos de primeira e segunda ordem
para o eixo Roll.
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

Embora tenham sido identificados modelos de primeira e de segunda ordem para o
eixo Roll, optou-se pela utilizacdo do modelo de primeira ordem nas etapas seguintes deste
trabalho. Essa escolha foi baseada na comparagdo entre as respostas simuladas e os dados
experimentais, na qual o modelo de primeira ordem apresentou maior aderéncia a dinamica
observada, principalmente durante o regime transitério inicial e na aproximagdo ao regime

permanente.

O modelo de segunda ordem apresentou uma resposta mais lenta nos instantes iniciais do
transitorio, permanecendo abaixo da resposta experimental durante grande parte do intervalo
analisado. Esse comportamento estd associado a presenca de dois polos reais, caracterizando um
sistema superamortecido. Nessa condi¢cao, o polo dominante torna a resposta mais lenta, impe-

dindo que o modelo reproduza adequadamente a inclinacdo inicial observada experimentalmente.

Além disso, o aumento da complexidade do modelo de segunda ordem nao resultou
em melhoria significativa na representacao da dindmica do sistema. Dessa forma, considerando
o principio da parcimonia, segundo o qual deve-se adotar o modelo mais simples capaz de
representar satisfatoriamente o comportamento do sistema, o modelo de primeira ordem foi
escolhido para representar a dindmica do eixo Roll e utilizado nas etapas de simulacdo e projeto

do controlador.
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4.4 Identificacao do Modelo Dinamico do Eixo Pitch

Neste capitulo sao apresentados, de forma resumida, os principais resultados da iden-
tificagdo do modelo dindmico do eixo Pitch, realizada com base no procedimento descrito no

capitulo anterior.

De maneira andloga ao eixo Roll, a dindmica do eixo Pitch foi identificada a partir da
resposta ao degrau aplicada durante o voo e tempos e condicdes diferentes ao do roll conforme a
Figura 22. Os sinais experimentais foram submetidos as etapas de pré-processamento € norma-
lizagdo, conforme detalhado no capitulo anterior, possibilitando a comparagdo direta entre os

dados medidos e os modelos matematicos ajustados no dominio do tempo.

Figura 22 — Resposta do eixo Pitch ao longo do voo com aplicacdo de degraus.
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

Foram considerados modelos dinAmicos de primeira e segunda ordem para o eixo Pitch,
obtidos por ajuste direto no dominio do tempo. A andlise comparativa indicou que o modelo de
primeira ordem apresentou melhor aderéncia a resposta experimental, enquanto o modelo de se-
gunda ordem, de cardter superamortecido, resultou em uma resposta mais lenta, ndo representando

melhoria significativa.

Dessa forma, o modelo de primeira ordem foi adotado como representacdo final da
dinamica do eixo Pitch e utilizado como planta no projeto do controlador, apresentado no capitulo

seguinte.

4.4.1 Selecao dos Degraus no Eixo Pitch

A identificacdo do modelo dindmico do eixo Pitch foi realizada utilizando a mesma

estrutura e procedimento metodolégico empregado para o eixo Roll. Dessa forma, as etapas de
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visualiza¢do dos degraus, sele¢do do trecho experimental, normalizacao dos sinais, identificagao
dos modelos e comparacdo grafica sdo apresentadas de forma andloga, diferindo apenas nos

dados experimentais analisados.

A selecdo do degrau para o eixo Pitch foi realizada de maneira andloga ao procedimento
adotado para o eixo Roll, utilizando os mesmos critérios de estabilidade do comando, duragdo e
clareza da resposta do sistema. Os instantes de inicio e fim dos degraus identificados para o eixo

Pitch, bem como suas respectivas duracdes, sdo apresentados na Tabela 3.

Tabela 3 — Degraus identificados no eixo Pitch

Degrau Inicio (s) Fim (s) Duracao (s)

1 23,86 35,23 11,37
2 40,27 48,02 7,75
3 67,20 82,73 15,53
4 106,51 122,53 16,02
5 142,71 150,98 8,27
6 170,63 189,76 19,13

Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

Com base nessa anélise, optou-se pela utilizagdo do degrau 6, por apresentar maior
duragdo e uma resposta mais estavel, sendo este adotado como referéncia para a identificagao
do modelo dinamico do eixo Pitch. A Figura 23 apresenta o degrau 6 selecionado, com os
sinais de entrada e saida normalizados,conforme procedimento justificado no sub capitulo ante-
rior,permitindo uma visualizacao clara do comportamento dindmico do sistema durante o regime

transitdrio, sem alterar suas caracteristicas temporais.

Figura 23 — Resposta normalizada do eixo Pitch ao degrau 6 selecionado para a identificacdo do
modelo dindmico.
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4.4.2 Identificacio do Modelo Dinamico do Eixo Pitch

Com base na resposta experimental observada, foi inicialmente adotado um modelo

dindmico de primeira ordem para o eixo Pitch, descrito pela Equacao (4.5):

K
Gpiren,1 (s) = TPS: : (4.5)

De forma andloga ao eixo Roll, foi também identificado um modelo de segunda ordem

para o eixo Pitch, descrito pela Equacdo (4.6):

Kp
(s+ p1p)(s+ pop)
Os parametros identificados para ambos os modelos sdo apresentados na Tabela 4.

Gpitch2(8) = (4.6)

Tabela 4 — Parametros identificados do modelo dinAmico do eixo Pitch

Modelo Kp tp(s) pip(rad/s) pop (rad/s)
12 ordem 26,16 4,91 - -
2% ordem 26,16 - —0,011 0,380

Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

4.4.3 Comparacao Grafica dos Modelos — Eixo Pitch

A Figura 24 apresenta a comparacao entre a resposta experimental do eixo Pitch e as
respostas simuladas dos modelos de primeira e segunda ordem. Observa-se que o modelo de
primeira ordem apresenta boa coeréncia com os dados experimentais, acompanhando adequada-
mente a tendéncia média do comportamento transitorio do sistema, apesar das variagdes presentes

na resposta real.
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Figura 24 — Comparagdo entre a resposta experimental e os modelos de primeira e segunda ordem
para o eixo Pitch.
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Embora tenha sido identificado um modelo de segunda ordem para o eixo Pitch, sua
utilizacdo ndo se mostrou vantajosa. A comparacao entre as respostas simuladas e os dados
experimentais demonstrou que o aumento da ordem do modelo ndo proporcionou melhoria
significativa na representa¢cdo da dindmica do sistema, especialmente durante o regime transitorio.
Dessa forma, a maior complexidade introduzida pelo modelo de segunda ordem nio foi justificada

pelo ganho de precisao obtido.

Assim, considerando o principio da parcimdnia, segundo o qual deve-se adotar o modelo
mais simples capaz de representar adequadamente o comportamento do sistema, optou-se pelo
modelo de primeira ordem como representacdo final da dindmica do eixo Pitch, sendo este

utilizado nas etapas de simulagdo e projeto do controlador.

4.4.4 Resultados e Implicacoes para o Projeto de Controle

A anélise dos resultados obtidos a partir da identificacdo experimental indica que a
dindmica do aeromodelo, tanto no eixo Roll quanto no eixo Pitch, pode ser adequadamente
representada por modelos de primeira ordem. Esses modelos apresentaram melhor aderéncia
aos dados experimentais quando comparados aos modelos de segunda ordem, os quais nao

proporcionaram ganhos significativos na representacdo do comportamento dinamico observado.

A adocao dos modelos de primeira ordem se fundamenta ndo apenas na sua simplicidade
matemadtica, mas também na coeréncia fisica dos pardmetros identificados, na estabilidade
das respostas simuladas e na adequada representacio da dindmica dominante do sistema. Essas

caracteristicas sdo particularmente desejaveis para aplicagdes de controle, uma vez que favorecem
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a andlise, a sintonia e a implementacao pratica do controlador.

Dessa forma, os modelos dindmicos identificados neste capitulo foram adotados como
plantas para o projeto do sistema de controle, o qual serd desenvolvido em ambiente de simulacio
no Capitulo 5. A partir da modelagem obtida, sera realizada a sintonia dos parametros do
controlador PID no Simulink, visando o melhor desempenho dindmico do sistema em malha

fechada, antes de sua implementacao no aeromodelo real.
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5 PROJETO E AVALIACAO DO SISTEMA DE CONTROLE DOS EIXOS

ROLL E PITCH
5.1 Introducao

Neste capitulo € apresentado o projeto, a implementagdo e a avaliagdo do sistema de
controle desenvolvido para os eixos Roll e Pitch do aeromodelo. A partir dos modelos dindmicos
identificados no Capitulo 4, foram projetados controladores automaéticos do tipo proporcional-
integral (PI) para cada eixo, além da implementacdo de uma estratégia de controle assistido,

permitindo a atuacdo conjunta entre o controlador automdtico e o comando manual do piloto.

A escolha do controlador PI baseou-se nas caracteristicas dos modelos identificados e nos
requisitos de desempenho do sistema. Como a dindmica dos eixos Roll e Pitch foi adequadamente
representada por modelos de primeira ordem, a utilizagdo de um controlador PI mostrou-se
suficiente para proporcionar rapidez na resposta e eliminar o erro em regime permanente. Além
disso, optou-se por nao utilizar a acdo derivativa, uma vez que sua inclusdo nio proporcionaria
ganhos significativos para a dinamica identificada e poderia aumentar a sensibilidade do sistema

aos ruidos provenientes do sensor inercial.

As andlises realizadas baseiam-se em simulagdes no ambiente Simulink, considerando a
resposta ao degrau de referéncia, a rejeicao a perturbagdes e a influéncia do comando manual

sobre a atuacao do controlador para cada eixo de forma independente.

5.2 Estrutura Geral do Sistema de Controle

A estrutura do sistema de controle adotada é comum aos dois eixos analisados, diferindo
apenas nos parametros do controlador PI e nos modelos dindmicos das plantas correspondentes

aos movimentos de Roll e Pitch.

O erro de controle € definido como a diferenca entre a referéncia angular e a saida medida

da planta, conforme a Equacao (5.1).

e(r) =r(1) =y(t) (5.1)

Esse erro € processado pelo controlador PI, resultando no sinal de controle automético
R(t), dado por:

R() = Kyelt) + K /O (1) dr (5.2)

A agdo de controle ndo € aplicada diretamente a planta, sendo ponderada por um fator
varidvel oi(t), calculado a partir do comando manual do piloto. A lei de controle assistido é

definida por:
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u(t) =ot)R(t) + [1 — ou(t)] ustick () (5.3)

O fator de ponderag@o o(t) é definido como:

a(t) = sat (1 — |usick(2)]) (5.4)

onde a fungdo de saturacgdo limita o valor de a(z) ao intervalo [0, 1].

5.3 Controle do Eixo Roll

5.3.1 Modelo Dinamico do Eixo Roll

O modelo dindmico identificado para o eixo Roll apresentou comportamento tipico de

um sistema de primeira ordem, sendo representado por:

2591

T 1975+ 1 (5-5)

Groii(s)

Esse modelo foi utilizado como base para o projeto do controlador automéatico imple-

mentado no ambiente Simulink.

5.3.2 Projeto do Controlador PI para o Eixo Roll

Com base no modelo identificado, foi projetado um controlador do tipo proporcional—

integral, cuja estrutura é dada por:

K; Roll

Croll(5) = Kp Roll + (5.6)

A sintonia automética realizada por meio da funcao pidtune do MATLAB/ Simulink

resultou nos seguintes ganhos:
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Figura 25 — Parametros de sintonizacdo do sistema do eixo roll usando a ferramenta pidtune
MATLAB/Simulink .
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¥ Compensator formula
P+rt
L

Main  Initialization ~ Output Saturation  Data Types  State Attributes
Controller parameters

Source: internal

Proportional (P): 0.433051123783425

Integral (I): 0.258990723287293

Automated tuning

Select tuning method: Transfer Function Based (PID Tuner App) hd Tune...

@ Enable zero-crossing detection

Cancel Help Apply
Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

K, roit = 0,433 K; ron = 0,258 5.7

5.3.3 Simulacio do Sistema de Controle do Eixo de Roll em Ambiente
Simulink

A Figura 26 apresenta o diagrama de blocos do sistema de controle implementado no
Simulink para o eixo Roll, incluindo o controlador PI, o cdlculo do fator o e a 16gica de juncao
entre controle automdtico e comando manual.
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Figura 26 — Diagrama do sistema de controle do eixo Roll em Simulink.
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Tk

Sinal de Pertubagao R.

Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

5.3.4 Resultados de Simulacao — Roll

5.3.5 Resposta ao Degrau de Referéncia

A Figura 27 apresenta a resposta do sistema a um degrau unitdrio na referéncia de

Roll. Observa-se que o controlador PI conduz o sistema ao valor de referéncia com tempo de

acomodacdo adequado e erro estaciondrio praticamente nulo.
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Figura 27 — Resposta ao degrau de referéncia para o eixo Roll.
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

5.3.6 Rejeicao a Perturbacoes

Apds o sistema atingir o regime permanente, foi aplicada uma perturbacio do tipo degrau
na entrada da planta. A Figura 27 evidencia a boa capacidade de rejeicao a perturbagdes do

controlador projetado.

5.3.7 Influéncia do Comando Manual

A Figura 27 apresenta a resposta do sistema quando um comando manual € aplicado no
stick de Roll. Observa-se a reducao progressiva da atuagdo do controlador automaético, confir-

mando o funcionamento da estratégia de controle assistido.

5.4 Controle do Eixo Pitch

5.4.1 Modelo Dinamico do Eixo Pitch

O modelo dinamico identificado para o eixo Pitch também apresentou comportamento

de primeira ordem, sendo representado por:

26,16

GPitch(S ) = m

(5.8)
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5.4.2 Projeto do Controlador PI para o Eixo Pitch
O controlador PI projetado para o eixo Pitch apresenta a seguinte estrutura:
Ki pitch
Cpitch(s) = Kp,pitch + ——— (5.9)

A sintonia automaética realizada por meio da funcao pidtune do MATLAB/ Simulink
resultou nos seguintes ganhos:

Figura 28 — Parametros de sintonizagdo do sistema do eixo pitch usando a ferramenta pidtune
MATLAB/Simulink .

PID 1dof (mask) (link)

This block implements continuous- and discrete-time PID control algorithms and includes advanced features such as anti-windup,
external reset, and signal tracking. You can tune the PID gains automatically using the "Tune..." button (requires Simulink Control
Design).

Controller:  PI ~ Form: Parallel
Time domain: Discrete-time settings
O Continuous-time

_ Sample time (-1 for inherited): -1
(U Discrete-time
¥ Compensator formula
perl
)

Main Initialization Output Saturation

Data Types  State Attributes
Controller parameters

Source:  internal

Propertional (P):  0.635

Integral (I): 0.895002699243265

Automated tuning

Select tuning method: | Transfer Function Based (PID Tuner App) -
Enable zero-crossing detection

OK Cancel Help

Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.
Kp pitch = 0,635 K;pich = 0,895 (5.10)

5.4.3 Simulacao do Sistema de Controle do Eixo de Pitch em Ambiente
Simulink

A Figura 29 apresenta o diagrama de blocos do sistema de controle implementado para o
eixo Pitch.
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Figura 29 — Diagrama do sistema de controle do eixo Pitch em Simulink.
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

5.4.4 Resultados de Simulacao — Pitch

As Figuras 30 apresenta , respectivamente, a resposta ao degrau de referéncia, a rejeicao

a perturbagdes e a influéncia do comando manual no eixo Pitch.
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Figura 30 — Resposta ao degrau de referéncia para o eixo Pitch.
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

5.4.5 Consideracoes Finais

Conclui-se que o sistema de controle desenvolvido atende aos requisitos de desempenho,
estabilidade para os eixos Roll e Pitch, mostrando-se adequado para futura implementacdao em

plataforma embarcada. Essa implementacdo serd feita na proxima secao.

5.5 Implementacao Embarcada e Validacao Experimental em Voo

Ap6s a etapa de simulacdes e a discussao dos resultados obtidos em ambiente compu-
tacional, procedeu-se a implementacdo embarcada do sistema de controle desenvolvido, com
o objetivo de validar seu desempenho em condi¢des reais de operagdo. Essa etapa representa a
validacdo experimental do trabalho, permitindo avaliar a eficdcia do controlador PI e da estratégia

de controle assistido quando aplicados diretamente na aeronave.

5.5.1 Procedimento Experimental

Os testes em campo foram realizados em drea aberta, sob condi¢cOes ambientais adequadas

a operagdo segura da aeronave. Inicialmente, foram realizados voos de verificacdo, com o objetivo
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de validar o funcionamento basico do sistema embarcado, incluindo a leitura correta dos sensores,

a atuagdo dos servos e a comunicagdo com o receptor de radio.

Ap0s essa etapa preliminar, foram realizados ensaios com o controlador PI ativo, nos
quais a aeronave foi submetida a comandos manuais e perturbagdes externas, como rajadas de
vento e variagdes abruptas no comando do piloto. Durante todos os ensaios, os dados referentes
aos angulos de Roll e Pitch, aos comandos manuais e as saidas do controlador foram registrados

em cartdo de memdria para posterior andlise.

5.5.2 Resultados Experimentais com o Controlador Ativo

A Figura 31 apresenta a resposta experimental do eixo Roll durante um ensaio em voo
com o controlador PI ativo. Observa-se que o sistema apresenta comportamento estavel, sendo
capaz de retornar a condi¢do de equilibrio ap6s a aplica¢do de perturbacdes, com erro estaciondrio

reduzido.

Figura 31 — Resposta experimental do eixo Roll com o controlador PI ativo.
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

Tabela 5 — Ativagdo do Controlador durante o Voo no Eixo Roll

Controle Inicio (s) Fim (s)

1 44,34 61,48
2 88,06 103,4
3 122,18 147,793
4 162,49 188,74

Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

A Figura 32 apresenta a resposta experimental do eixo Pitch nas mesmas condi¢des de
ensaio. Nota-se comportamento semelhante ao observado para o eixo Roll, indicando que o

controlador projetado apresenta desempenho consistente para ambos os eixos de atitude.
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Figura 32 — Resposta experimental do eixo Pitch com o controlador PI ativo.
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

Em ambos os casos, a estratégia de controle assistido permitiu a atuacao conjunta do
controlador automdtico e do piloto. A medida que o comando manual foi intensificado, observou-
se a reducdo progressiva da atuagc@o do controlador automatico, conforme definido pelo fator de

ponderacdo «, garantindo transi¢do suave entre os modos de controle automético e manual.

Tabela 6 — Ativacao do Controlador durante o Voo no Eixo Pitch

Controle Inicio (s) Fim (s)

1 44,34 61,48
2 88,06 103.4
3 122,18 147,793
4 162,49 188,74

Fonte: Elaborado pelo autor, 2025.

5.5.3 Analise e Validacao dos Resultados

A andlise dos resultados experimentais confirma a eficdcia do sistema de controle proposto,
evidenciando boa estabilidade e desempenho satisfatério em condicdes reais de operagao. O
comportamento observado em voo apresentou elevada coeréncia com os resultados obtidos em
ambiente de simulagdo, validando tanto os modelos dindmicos identificados quanto a estratégia

de controle adotada.

Dessa forma, os ensaios em campo comprovam a viabilidade da aplicacdo pratica do
sistema de controle assistido desenvolvido, atendendo aos objetivos propostos neste trabalho para

o controle de atitude da aeronave nos eixos Roll e Pitch.
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6 CONCLUSAO

Este Trabalho de Conclusdo de Curso teve como objetivo o desenvolvimento e a implemen-
tacdo de um controlador de voo para aeromodelos baseado no microcontrolador STM32F103CBT®6,
utilizando o sensor inercial MPU6050, leitura e geracao de sinais PWM e armazenamento de
dados em cartdo SD. O foco principal do trabalho foi possibilitar a aquisicao de dados experi-
mentais do sistema, visando a obtencdo da funcdo de transferéncia do aeromodelo e a anélise do

seu comportamento dinamico.

Ao longo do desenvolvimento, foi possivel integrar de forma satisfatéria os principais
subsistemas do controlador, incluindo a leitura dos sinais provenientes do receptor de radio
controle, o processamento dos dados do sensor inercial para estimativa dos angulos de pitch e roll,
a geracdo das saidas PWM para acionamento dos servos e o registro dos dados experimentais
em formato CSV no cartdo SD. O desenvolvimento do software embarcado permitiu o correto
funcionamento e a sincronizagd@o entre os sensores, atuadores e o sistema de armazenamento de
dados.

Os resultados obtidos demonstraram que o sistema desenvolvido € capaz de realizar a
aquisi¢do e o armazenamento confidvel dos sinais necessdrios para a identificacdo experimental
do aeromodelo. A andlise comparativa entre os sinais obtidos com e sem filtragem evidenciou a
importancia do uso de técnicas de filtragem, como o filtro de Kalman, para a reducdo de ruidos e

a melhoria da qualidade das medi¢des dos angulos de atitude.

Além disso, o projeto apresentou uma arquitetura modular e flexivel, permitindo futuras
expansodes, como a inclusdo de médulos GPS, sistemas de comunicag¢do por radio para transmissao
de dados em tempo real e a implementacdo de protocolos mais avangados de leitura de multiplos
canais, como o S.Bus. Essas possibilidades ampliam o potencial do sistema como uma plataforma
de pesquisa e desenvolvimento na drea de controle e instrumentacdo aplicada a aeromodelos e

veiculos aéreos nao tripulados.

Dessa forma, conclui-se que os objetivos propostos foram atingidos, uma vez que o con-
trolador de voo desenvolvido atende aos requisitos de aquisi¢ao, processamento e armazenamento

de dados necessdrios para estudos de identificacdo de sistemas e projeto de controladores.



62

REFERENCIAS

BEARD, R. W.; MCLAIN, T. W. Small Unmanned Aircraft: Theory and Practice. Princeton:
Princeton University Press, 2012. ISBN 9780691149219. Citado na pédgina 14.

CRASSIDIS, J. L.; MARKLEY, F. L. Minimum-variance blending of human and automatic
control. Journal of Guidance, Control, and Dynamics, v. 20, n. 6, p. 1036-1041, 1997. Citado
na pagina 24.

EUSTON, M.; COOTE, P.; MAHONY, R.; KIM, J.; HAMEL, T. A complementary filter
for attitude estimation of a fixed-wing uav. Proceedings of the IEEE/RSJ International
Conference on Intelligent Robots and Systems (IROS), IEEE, Nice, Franca, p. 340-345, 2008.
Citado 2 vezes nas pdginas 14 e 17.

LJUNG, L. System Identification: Theory for the User. 2. ed. Upper Saddle River: Prentice
Hall, 1999. Citado 3 vezes nas paginas 20, 25 e 44.

NISE, N. S. Engenharia de Sistemas de Controle. Rio de Janeiro: LTC, 2018. ISBN
9788521633420. Citado na pagina 36.

NOVIELLO, D. Mastering STM32. Milao: Leanpub, 2018. ISBN 978-1980495016. Disponivel
em: <https://leanpub.com/mastering-stm32>. Citado 2 vezes nas paginas 14 e 17.

OGATA, K. Engenharia de Controle Moderno. Siao Paulo: Pearson Prentice Hall, 2010. ISBN
9788576058101. Citado 4 vezes nas paginas 14, 24, 25 e 36.

OLIVEIRA, W. d. S.; GON¢ALVES, E. N. Implementacdo em c: filtro de kalman, fusao de
sensores para determinacdo de angulos. ForScience: revista cientifica do IFMG, IFMG,
Formiga, Brasil, v. 5, n. 3, p. €00287, 2017. Citado 2 vezes nas pédginas 17 e 20.

STEVENS, B. L.; LEWIS, F. L.; JOHNSON, E. N. Aircraft Control and Simulation:
Dynamics, Controls Design, and Autonomous Systems. 3. ed. Hoboken: Wiley, 2015. Citado
na pagina 23.

STMICROELECTRONICS. STM32F103x8/B Reference Manual (RM0008 Rev 21). Genebra,
2024. Disponivel em: <https://www.st.com/resource/en/reference_manual/cd00171190.pdf>.
Acesso em: 16 out. 2025. Citado na pégina 26.


https://leanpub.com/mastering-stm32
https://www.st.com/resource/en/reference_manual/cd00171190.pdf

63

~

g

LN

APENDICE A - ESQUEMATICO ELETRONICO DO SISTEMA

DESENVOLVIDO

I S I iZ T B T z T T
©1S0D l||8yIny ue|s3 :Ag umeiq 80-0T-S2¢0cC :=1ed «\Qm\AmOm m oo
T/T :1@8ys 9N4l :Auedwod doc
NIOSO
0'T :A3d OSdND 3Ad O SNTONOD 3d OHIvavdl _\o‘m Nxm_m_”_
FLIL
ano 1N00SO
= ANDAND
€ € € € T doz INDANE
€ € €10
e | el | GE v H
T -
T T T nTo
WA ¢V Jooy 'vd Toy 'stad MvAs | £8d ano dNo - dNS - gno ano 0L dams
an sn 6N N mﬁaw I_I = = I
€ € € € 1l N10aMS €
z Zf Zf 2 s1od[ 1t o nto _:.oH_H _:.oH_H olams 4
v A e T Sag & £ 5 o010 EAEDOA I
snas HOLId OOA OAOW HOlld 'S ZHI892°2€ =
o m an om | ™ FOV4YILNI
1 NG+ > 60 ao -
INMd sepenu3 o EAEDDA EAEDDA EAEDDA EAEDDA
Sep Jes ¥10d
s ano
_z_t an Z1ad ztad T-aan
%) £Tad £18d T SSA
EE vafp vlad v1ad TT8d . o
R == Py "I o
Hmn_ﬁwmw 6vd s 6vd Tdd TJ
oTVvd 5 0TVd 0ad -
TTvd 4 TTvd Lvd W_U%M O¥OIN 8
ZTvd ] zTvd ovd ano
olams S ETVd Svd ={al
anNo 4 Z_SSA vvd 2Ivd a
EAEDDN - aan evd TTvd a
MI10AaMs 4 X10aMs 2vd nan
STVd | aTvd Tvd
£ad 4 ead dNAM-0Vd en
8 vad vad vaan
i Sad sad VSSA oynaID
9 98d oad _ISNN e
S| Lad Lad 1NO_0so-1dd
¥ 01009 01009 _NI 0sO-0ad
€ i 84ad 8dd 1NO_2e3S0-STOd
[ 69d 6d9d NI Z2€0S0O-¥TOd
T anNo €_SSA D1Y-d43dAV1-€TOd
e ENEDDAN € aaa F<m\v
ooomﬂhﬁ XW_ONNWM_N w.rm_omoau_mm_\‘%m
aNo  ano ano e -
T T T 015 NN
4 £10d a
|_.Mm m.ﬁ |_|mw m 5 * @
nto not >
% © €E-E6T6.1 20 _v 13s3y
N3
l—‘ l—‘ - i H i
aNo =
TLnoA JES=N DS
% o T ) 20T
mn 2o
ENEOOA EAEDON
EAEDOA NG+ . o eweibold zd
o
iy a3
ENEDON o einbyuod
13S34°24dI10 X100d

[ 2




APENDICE B - CODIGO-FONTE DO ARQUIVO DE
CONFIGURACAO DO SISTEMA DESENVOLVIDO

#include "CONFIG.h"

// Limites PWM modo manual
int roll min = 700;
2100;
700;
int pitch_max = 2100;

int roll_max

int pitch_min

// PWM neutro ajustado
int roll_neutro = 1500;
int pitch_neutro = 1500;
// PWM neutro do receptor
int PWM_NEUTRO = 1500;

// Limites da saida normalizada do controlador

float U_ROLL_MIN = -0.5f;
float U_ROLL_MAX = 0.5f;

float U_PITCH_MIN = -0.5f;
float U_PITCH_MAX = 0.5f;

// Ganhos do controlador PI
float KP_ROLL = 0.433f;
float KI_ROLL 0.258f;
float KP_PITCH = 0.635f;
float KI_PITCH 0.895f;

// Perodo de amostragem (s)
float TS_CONTROLE 0.005%;

// Inverses

int INV_CTRL_ROLL = +1;

int INV_CTRL_PITCH = +1;

int INV_SENSOR_ROLL = +1;

int INV_SENSOR_PITCH = +1;

// Ajuste o Nivelamento

const float STICK_DEADBAND_ROLL = 0.2f;
const float STICK_DEADBAND_PITCH = 0.2f;
// BAjuste o Nivelamento

const float ERRO_NIVELAMENTO_ROLL = 0.18f;
const float ERRO_NIVELAMENTO_PITCH = -1.29f;
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APENDICE C - CODIGO DO MATLAB PARA OBTENCAO DOS
GRAFICOS E IDENTIFICACAO DA FUNCAO DE TRANSFERENCIA

o\
o
|
|

\o

s IDENTIFICAO DA FUNO DE TRANSFERENCIA EIXO ROLL

clear; clc; close all;

S

S

dados = readtable (’VO001_roll.CSV’);

dados.tempo_ms / 1000; % tempo absoluto (s)
y_full = dados.roll; % saida (Roll)

-
0}
=3

o]
e}

Il

u_full = dados.pwm_out_roll; % entrada (PWM)

degrau = dados.degrau; % sinal logico (chave habilita degrau)

o

o

degrau_prev = [0; degrau(l:end-1)];
idx_ini = find(degrau == 1 & degrau_prev == 0);
idx_fim = find(degrau == 0 & degrau_prev == 1);

n = min(length(idx_ini), length(idx_£fim));
idx_ini = idx_ini(l:n);

idx_fim = idx_fim(l:n);

o

% 3. VISUALIZAO DE TODOS OS DEGRAUS (COM LEGENDA)

o

fiqgure('Color’,’'w’,’Position’, [100 100 1000 500]);

yyaxis left

hRoll = plot (tempo, y_full,’k’,’LineWidth’,1.2);
ylabel ("Roll ()')

hold on

yyaxis right
hPWM = plot (tempo, u_full,’--",’Color’,[0.6 0.6 0.6]);
ylabel (PWM Roll (\mus)')
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for k = 1:n
xline (tempo (idx_ini(k)),’ :b’,'LineWidth’,1.5);
text (tempo (idx_ini (k)), max(y_full), sprintf(’ %d’, k),
"Color’,’b’,’FontSize’,10,’'FontWeight’,"bold’);

end

xlabel (' Tempo absoluto (s)’)
title(’'Degraus Detectados Eixo Roll’)

legend ([hRoll hPWM],
{'Roll ()’, 'PWM Roll (\mus)’},
"Location’,'best’);

grid on

set (gca, ' GridLineStyle’, " ")

S

S

fprintf (' \nDegraus detectados (ROLL):\n’);
for k = 1:n
fprintf ('Degrau %d Incio = %$.2f s | Fim = %.2f s\n’,
k, tempo(idx_ini(k)), tempo(idx_fim(k)));

end

k_escolhido = input (' \nDigite o numero do degrau que deseja utilizar: ');

i_ini = idx_ini (k_escolhido);

i_fim = idx_fim(k_escolhido);

fprintf (' \nDegrau escolhido: %d\n’, k_escolhido);

fprintf (' Incio: %.3f s | Fim: %.3f s\n’, tempo(i_ini), tempo(i_fim));

S

S

Q

tempo_abs = tempo(i_ini:i_fim); % tempo absoluto

o)

t_rel = tempo_abs - tempo_abs(l); % tempo relativo

y = y_full(i_ini:i_fim);

u_full(i_ini:i_fim);
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y0 = mean (y_full (max(i_ini-10,1):1i_ini));
u0 = mean (u_full (max(i_ini-10,1):i_ini));
y =y - y0;

=u - ul;

Q

% normalizao
y_norm =y / max(abs(y));

u_norm = u / mean (u(u~=0));

o°
o

oe

6. GRFICO DEGRAU NORMALIZADO (ROLL)

o\°
o

figure(’'Color’,’'w’,’Position’, [100 100 900 450]);

yyaxis left

plot (tempo_abs, y_norm,’k’,’LineWidth’,2);
ylabel ("Roll normalizado’)

hold on

yyaxis right
stairs (tempo_abs, u_norm,’--',’LineWidth’,1.8);

ylabel (' Entrada normalizada’)

xline (tempo_abs (1),’ :k’,'Degrau’,’LineWidth’,2);

xlabel (' Tempo absoluto (s)’)

title(’Degrau Selecionado Eixo Roll (Normalizado)’)

legend ({’Resposta experimental normalizada’, ...
"Entrada (degrau) normalizada’, ...
"Instante do degrau’},...
"Location’,’'best’);

grid on

set (gca, ' GridLineStyle’, " :")

xlim([tempo_abs (1) tempo_abs(end)])

ylim([-1.05 1.05])

o\e
o\

oe

7. MODELO DE 1 ORDEM (NORMALIZADO)

o\
o\
|

ft = fittype('1l - exp(-x/tau)’,
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"independent’,’x’,’coefficients’,’tau’);
opts = fitoptions (ft);
opts.StartPoint = 1;

ajustel = fit(t_rel, y_norm, ft, opts);

tau = ajustel.tau;

Gl = tf(l, [tau 11);

o°
o
|
|

oe

8. MODELO DE 2 ORDEM SUPERAMORTECIDO (NORMALIZADO)

o°
o

modelo2 = @(b,t) 1
- b(1l)*exp(-b(2)*t)
- (1-b(1))*exp(-b(3)*t);

b0 = [0.5 0.5 1.5];
opts = optimoptions(’lsqcurvefit’,’Display’,’off’);
b = lsqcurvefit (modelo2, b0, t_rel, y_norm, [], [], opts);

pl = min(b(2), b(3));
max (b(2), b(3));

p2

den2 = conv ([l pll, [l p2]);
G2 = tf(l, den2);

o\
o\
|
|

oe

9. GRFICO COMPARAO DOS MODELOS (ROLL)

o\°
o

Ts = mean(diff (t_rel));

t_sim = (0:Ts:t_rel(end))’;
tempo_sim = tempo_abs(l) + t_sim;
vyl = step(Gl, t_sim);

y2 = step(G2, t_sim);

fiqgure('Color’,'w’,’Position’, [100 100 900 450]);

plot (tempo_abs, y_norm,’k’,’LineWidth’,1.8); hold on
plot (tempo_sim, yl,’--","Color’,[0.5 0.5 0.5],"LineWidth’,1.8);
plot (tempo_sim, y2,’:’,’LineWidth’,1.8);

xline (tempo_abs (1),’ :k’,'Degrau’,’LineWidth’,2);
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xlabel (' Tempo absoluto (s)’)
ylabel (' Sada normalizada’)

title (' Comparao dos Modelos Identificados Eixo Roll’)

legend ({'Resposta experimental’,...
"Modelo 1 ordem’, ...
"Modelo 2 ordem’, ...
"Instante do degrau’},...
"Location’,’'best’);

grid on

set (gca, ' GridLineStyle’, " :")

x1lim([tempo_abs (1) tempo_abs(end)])

ylim([-0.05 1.05])

o\
o\°
|
|

oe

10. IMPRESSO DAS FUNES DE TRANSFERENCIA (GANHO REAL)

o\

% J—

K_real = max(abs(y));

fprintf (' \n FUNOES DE TRANSFERENCIA ROLL \n’);

fprintf (/ \n-——— MODELO 1 ORDEM (REAL) ---\n');
fprintf (‘Gl(s) = %.4f / (%.4f s + 1)\n’, K_real, tau);

fprintf(’\n——— MODELO 2 ORDEM (REAL) ---\n');
fprintf (G2 (s) = %$.4f / [(s + %$.4f) (s + %.4f)]\n’,
K_real, pl, p2);
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