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Resumo

Durante o projeto de um veiculo aéreo ndo tripulado (VANT) de asa fixa, a utilizacao de
um dispositivo capaz de coletar as informagdes relevantes do voo da aeronave é crucial para a
analise de sua performance, validacdes e, até mesmo, tomada de decisdes no projeto. Neste
trabalho, foi proposto o desenvolvimento de um sistema de instrumentagcdo de um VANT que
fosse capaz de coletar as seguintes informacdes: velocidade em relacdo ao ar, altitude e
orientacdo da aeronave, e a corrente elétrica drenada pelo conjunto radio receptor e servos.
Também foi proposito deste trabalho que, durante o voo, as informacdes fossem transmitidas
a um computador para acompanhamento remoto por parte do piloto ou de um auxiliar. Dessa
forma, o piloto poderia atingir certas condi¢cdes para que determinada caracteristica de voo
fosse analisada. Ao final deste trabalho, foi desenvolvido um dispositivo para ser instalado no
avido construido. Durante e ap0s o voo, foi possivel analisar os resultados das medi¢des com
ferramentas computacionais desenvolvidas em MATLAB. Com os resultados obtidos, é
possivel caracterizar o comportamento da aeronave durante o voo; no entanto, eles ndo foram
satisfatorios em torno dos requisitos de projeto definidos no inicio do trabalho. Por fim, as
metodologias adotadas foram analisadas e melhorias foram propostas para serem aplicadas em
trabalhos futuros.
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1 Introducéo

O projeto de uma aeronave de asa fixa € um processo desafiador, pois requer um rico
conhecimento em aerodindmica e envolve a tomada de inimeras decisGes ao longo do
trabalho. Além de definir o formato de uma aeronave, 0 projetista deve estimar o peso do
avido, a forca de arrasto, a poténcia disponivel pelo motor, entre outros. (Kundu, 2010)

Durante o projeto, os ensaios fisicos, tais como os realizados em tuneis de vento, e as
simulacGes em ferramentas computacionais, apesar de serem necessarios, sdo limitadas em
sua capacidade de modelar por completo a dindmica de um voo real (Pavlock, 2013). Segundo
0 autor, a coleta de dados de um voo, em fase de projeto, é essencial, tanto para validar os
modelos matematicos desenvolvidos, quanto para direcionar as melhorias a serem realizadas
no projeto.

A utilizacdo de um sistema de sensoriamento em um veiculo aéreo ndo tripulado (VANT)
pode fornecer as principais caracteristicas do voo de uma aeronave; sendo ele, assim, uma
poderosa ferramenta para analise de seu projeto.

1.1 Motivagéo e Objetivos

A competicdo SAE BRASIL AeroDesign relne estudantes de diferentes universidades
com o desafio de projetar e construir veiculos aéreos ndo tripulados que seguem as
especificacbes propostas pela organizacdo. As equipes sdo desafiadas anualmente com
regulamentos que buscam atender desafios reais enfrentados pela indUstria aeronautica.
Durante a competicdo, elas sdo avaliadas com base na concepcdo e desempenho dos seus
projetos. (SAE BRASIL AeroDesign, 2017)

No projeto apresentado por uma equipe de AeroDesign, uma série de parametros do voo
da aeronave sdo estimados e especificados com base em métodos analiticos ou experimentais.
Um dos parametros, por exemplo, é a capacidade de subida da aeronave, ou seja, 0 quanto a
aeronave € capaz de atingir em altitude em funcdo de sua velocidade horizontal. Apds a
construcdo da aeronave, hd o interesse por parte dos projetistas em validar as estimativas
realizadas e, a partir disso, buscar por melhorias em suas metodologias de projeto.

O objetivo deste trabalho, portanto, é desenvolver um dispositivo capaz de realizar a
coleta das informagdes consideradas mais importantes durante o voo da aeronave de uma
equipe participante da competicdo. Ainda, deseja-se analisar os dados para condicdes
especificas de um voo (em determinada altitude, por exemplo); por isso, em alguns casos, é
importante que, para auxiliar o piloto a atingir as condices de interesse, os dados coletados
possam ser monitorados durante o voo. Por fim, com o intuito de fornecer uma ferramenta
acessivel para equipes da competicdo, objetiva-se em uma solucdo de baixo custo.

Os estudos apresentados por Lan e Roskan (2003), Ojha (1995) e Miranda (2010) indicam
que a velocidade em relacdo ao ar, a orientacdo e a altitude sdo informacdes fundamentais
para condicdes criticas do voo de uma aeronave. A corrente drenada pelo sistema elétrico, por
sua vez, impacta nos dimensionamentos dos fios e da bateria, que devem ser apresentados no
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relatério entregue aos juizes da competicdo. Portanto, baseado nos requisitos estipulados pelos
juizes através do regulamento® e nos parametros de voo mencionados pela bibliografia, neste
trabalho, sera estudada a implementacdo da coleta dos seguintes dados: a velocidade da
aeronave em relacdo ao ar, a orientacdo da aeronave, a sua altitude e a corrente fornecida pela
bateria para alimentacdo do radio receptor dos sinais de comando e dos servos atuadores.

Vale ressaltar que a analise do projeto da aeronave, a partir dos dados obtidos nos voos,
ndo faz parte do escopo deste trabalho. O trabalho visa apenas a coleta dos dados, para que,
entdo, eles sejam analisados por estudantes e projetistas que estejam interessados em validar
seus projetos tedricos através do voo de suas aeronaves.

1.2 Etapas

Primeiramente, na Secdo 2.1.1, serdo abordados conceitos relativos a medicdo da
velocidade de uma aeronave em relacdo ao ar. Esse estudo apresentara ao leitor alguns
cuidados que devem ser tomados na obtencdo da medida. Em seguida, na Secéo 2.1.2, serdo
estudadas metodologias conhecidas para determinacdo da orientacdo da aeronave, a partir de
informac0es coletadas de um acelerémetro e um giroscépio. Ao final da revisdo bibliogréfica,
na Secdo 2.2, serdo apresentados alguns trabalhos similares a este, mencionando os problemas
encontrados pelos autores e as conclusdes obtidas ao final de seus trabalhos.

Na Secéo 3, serdo definidos os requisitos deste projeto. Além de servirem como base para
algumas escolhas realizadas ao longo do desenvolvimento, o cumprimento dessas
especificacOes definira, ao final deste trabalho, se a plataforma desenvolvida estara apta para
ser utilizada na aplicagéo.

Para o desenvolvimento da plataforma embarcada de aquisicdo de dados, na Sec¢édo 4.1,
serdo apresentadas as opgdes consideradas e as escolhas feitas para 0s componentes
eletrénicos, mecanicos e eletromecénicos a serem utilizados nessa aplicacdo. Em seguida, a
placa de aquisicdo de dados construida e o firmware do microprocessador desenvolvido serdo
vistos na Secdo 4.2. Na Secdo 4.3, serdo apresentadas as duas interfaces com o usuario
criadas: uma para 0 acompanhamento dos resultados por telemetria e outra para a analise dos
dados coletados em voo.

Com a realizagdo de voos para que a plataforma fosse testada em uma aeronave, 0S
resultados serdo apresentados e discutidos na Secdo 5. Por fim, na Secéo 6, serdo apresentadas
as conclusoes obtidas em torno do escopo do trabalho e serdo propostas melhorias para serem
aplicadas em trabalhos futuros.

! SAE BRASIL AeroDesign. Regras e Relatérios, 2017. Disponivel em:
<http://portal.saebrasil.org.br/programas-estudantis/sae-brasil-aerodesign/regras>. Acesso em:
1 set. 2017.
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2 Revisdo Bibliografica

Neste trabalho, um dos parametros escolhido para ser coletado durante o voo da aeronave
é a sua velocidade em relacdo ao ar. Ojha (1995) considera que essa informacdo é a variavel
mais importante para a performance de uma aeronave. Lan e Roskan (2003) discutem a
importancia da determinacdo da velocidade de stall e da velocidade minima para o avido ser
controlavel.

A inclinacdo e a altitude, em conjunto com a velocidade da aeronave, sdo variaveis
fundamentais para caracteristicas aerodinamicas importantes abordadas por Miranda (2010).
Em seu trabalho, o autor descreve performances de subida, de descida, do pouso e da
decolagem de uma aeronave, definindo velocidades e orientagGes ideias ou limites para esses
procedimentos.

2.1 Conceitos Fundamentais

2.1.1 Medicdo da Velocidade de uma Aeronave em Relacédo ao Ar

Entre os métodos conhecidos para medicdo da velocidade de um fluido, em uma aeronave,
a medicdo da velocidade do ar é atualmente realizada através da utilizacdo de um tubo de
Pitot. Nele, duas tomadas de pressdo sdo realizadas: uma esta alinhada com o fluxo de ar,
chamada de pressao de estagnacao p,, e a outra esta perpendicular ao fluxo do ar, chamada de

pressdo estatica p, (Ojha, 1995).

A Figura 1 apresenta uma representacao de um tubo de Pitot para indicar a localizacao das
tomadas de pressdo. A Figura 2 apresenta um tubo de Pitot instalado na asa de uma aeronave
comercial.

FLUXO

— / Pe

— Pt — D¢
::_’ DPe

—

o0

o0

Figura 1: Representacdo de um tubo de Pitot.  Figura 2: Tubo de Pitot instalado em uma
aeronave comercial.

Para escoamentos permanentes, incompressiveis, adiabaticos e sem atrito, a lei de
conservacdo de energia € dada pela equacdo de Bernoulli. Introduzindo-a na lei de
conservacao de massa aplicada a dois pontos distintos em uma mesma linha de corrente na
tomada de pressdo estatica do tubo de Pitot, a expressdo da velocidade em um escoamento €
dada pela Equacéo (1). (Smith, 2000)

V= /2(pt 3 pe) (1)
P

em que p é a densidade do ar e V é a velocidade do ar.

Smith (2010) sugere dois cuidados principais a serem tomados para reducdo de erros na
medicdo da velocidade. Um deles é a inclinagdo do tubo de Pitot em relacdo ao fluxo do ar.
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Quanto maior a inclinacdo entre a direcdo do escoamento e o eixo longitudinal do tubo,
maiores serdo 0s desvios na medicdo. No estudo apresentado pelo autor, uma inclinacdo de
10° resulta em um erro de, aproximadamente, 5% na tomada de pressdo de estagnacéo e 2,5%
na tomada de pressdo estéatica.

Outro cuidado sugerido por Smith (2000) é a compressibilidade do escoamento. A
Equacdo (2), deduzida pelo autor, apresenta a influéncia da compressibilidade do ar na
determinacdo da velocidade do escoamento, em que y é o coeficiente de expansao adiabética.
Contudo, o préprio autor considera desprezivel a compressibilidade de um fluido em
velocidades inferiores a um terco da velocidade do som para o fluido. Para o ar, portanto,
considera-se desprezivel a compressibilidade para velocidades inferiores a 110m/s.

@D

2 - Y
v= |—Pe (pt Pe | 1) -1 2
(v-Dp |\ P,

Kundu (2010) e Ojha (1995) apresentam quatro classificagcbes para a medida de
velocidade da aeronave em relacdo ao ar: a Velocidade Indicada (em inglés, Indicated
Airspeed ou IAS), a Velocidade Calibrada (em inglés, Calibrated Airspeed ou CAS), a
Velocidade Equivalente (em inglés, Equivalent Airspeed ou EAS) e, por Gltimo, a Velocidade
Verdadeira (em inglés, True Airspeed ou TAS).

2.1.1.1 Velocidade Indicada

Para melhor compreensdo a respeito da Velocidade Indicada, considera-se que um
instrumento medidor da velocidade do ar foi calibrado antes de sua instalacdo na aeronave, ao
nivel do mar. A velocidade V; apresentada pelo instrumento é chamada de Velocidade
Indicada.

2.1.1.2 \Velocidade Calibrada

Apos a instalagdo do instrumento na aeronave, seu entorno pode interferir na medida de
velocidade; essa diferenca € dada por AV,,,. O constante uso do instrumento pode alterar sua

resposta, gerando um erro AV,,. Ainda, pode haver atraso na resposta do medidor, definido
por Ojha (1995) como AV,,.

A correcdo dos erros sistematicos apresentados, a partir da Velocidade Indicada V;, resulta
na Velocidade Calibrada V.. Ojha (1995) descreve a correcao através da Equacao (3).

Vc = Vi + AVpos + AVint + AVvlag (3)

2.1.1.3 \elocidade Equivalente

Como pode ser visto na Equacdo (2), a determinacdo da velocidade do ar é também
influenciada pela pressdo estatica p, e ndo apenas pelo termo diferencial (p,-p,), quando

considerada a compressibilidade adiabatica do ar. A Velocidade Equivalente V., portanto, é a
correcdo da Velocidade Calibrada considerando a compressibilidade adiabatica do ar. Desse
modo, pode-se dizer que:
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V. =V,+AVgp 4
em que AVg, = f(V,, p).
2.1.1.4 \elocidade Verdadeira

A Velocidade Verdadeira V é, por fim, a velocidade do centro de gravidade da aeronave
em relacdo a velocidade do ar. Como a calibragdo do instrumento foi realizada ao nivel do
mar, a velocidade apresentada pelo instrumento durante o voo pode sofrer influéncia da
diferenca da densidade do ar, comparado as condi¢cdes atmosféricas do momento da
calibracdo, como indica a Equacéo (1).

Para a determinacdo da Velocidade Verdadeira, portanto, aplica-se:

. :
_\/E ()

em que ¢ = p/pgq; é a densidade do ar ao nivel do mar.

€ PssL
2.1.2 Orientacdo da Aeronave

A necessidade da determinacdo da propria orientacdo no espago para dispositivos em
diversas aplicacdes tem alimentado a pesquisa e desenvolvimento nessa area (Leccadito,
2013). As plataformas Inertial Measurement Unit (IMU) sdo capazes de fornecer as
velocidades angulares e as aceleracdes em torno de seus eixos e, em alguns modelos
especificos, inclusive, estimar e fornecer as orientagdes resultantes a dispositivos externos.

2.1.2.1 Representacao

A orientacao de um objeto no espago pode ser representada de diversas maneiras. Entre
elas, Leccadito (2013) cita os Angulos de Euler, os Quaternifes e a Matriz Rotacional.

Os Angulos de Euler sdo os mais intuitivos de serem entendidos; eles s&o compostos por
trés angulos: rolamento, arfagem e guinada. Como pode ser visto na Figura 3, rolamento (em
inglés, roll) é a inclinacdo em torno do eixo X;, arfagem (em inglés, pitch) € a inclinagdo em
torno do eixo Y; e guinada (em inglés, yaw) é a inclinacdo em torno do eixo Z;.

Y, (East)

Pitch (&)

Yaw ()

Z, (Down)
Figura 3: Angulos de Euler. (Leccadito, 2013)
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A determinacéo da orientacao através dos Angulos de Euler é realizada por uma sequéncia
de movimentagOes, sendo ela: guinada, arfagem e, por ultimo, rolamento. A representacao
pode falhar se a arfagem estiver em 90° e, consequentemente, 0s movimentos de rolamento e
guinada passam a agir sobre um mesmo eixo; esse fendmeno é conhecido por Gimbal Lock.
Essa singularidade pode ser resolvida com o uso de outro sistema de orientagcdo, como 0sS
Quaternides. Para este trabalho, ndo houve o interesse em determinar a guinada da aeronave
durante o voo, por néo ter sido considerada importante para a avaliagdo de sua performance.
Sendo assim, optou-se por utilizar os Angulos de Euler, tendo em vista que a falha de Gimbal
Lock ocorre somente para 0 angulo de guinada.

2.1.2.2 Acelerbmetro

Para melhor compreensdo dos dados que sdo coletados de um acelerébmetro, € importante
gue o seu conceito de funcionamento seja estudado, mesmo que de maneira representativa. O
sensor pode ser visto como uma massa dentro de um compartimento, no qual as paredes sdo
sensitivas a forca aplicada pela massa. Com apenas o efeito da gravidade, a Figura 4
representa o estado do acelerdmetro quando o eixo Z esta alinhado com a forga gravitacional.
Na figura, as varidveis X, Y e Z sdo as respostas do sensor para o0s eixos Xj, Y € Z;,
respectivamente.

GRAVITATION
FORCE
GRAVITATION 9
FORCE

g

¥=0g
¥=0g
I=1g
X=-0.71g
Z=-0.71g
GROUND GROUND
Figura 4: Representagdo de um Figura 5: Representagdo de um
acelerdmetro, em que o eixo Z esta acelerdmetro, em que o eixo Z néo esta
alinhado com a forga gravitacional. alinhado com a forga gravitacional.
(Leccadito, 2013) (Leccadito, 2013)

A partir do estado da Figura 4, se o sensor for inclinado, como mostra a Figura 5, a forca
gravitacional é distribuida entre dois ou mais eixos. Com isso, é possivel determinar o0s
angulos de rolamento ¢ e arfagem 6, a partir das equagdes (6) e (7). Nas equagdes, 0s termos
ay, a, € a, S0 as respostas fornecidas pelo sensor para os eixos X;, Y € Z; respectivamente.

O acapy = AN’ ( ?) (6)

z

. -1
e(acel): sin (' ax/ a% + a% + a%) (7)
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A elevada sensibilidade do acelerdmetro faz com que os angulos ¢ e 0, calculados a partir
das equacdes (6) e (7), sofram perturbacdes devido a vibragdes mecanicas e a forgas externas,
como a forga centripeta. Por isso, Leccadito (2013) sugere a utilizagdo de uma média movel e
de um filtro passa baixa, que pode ser realizado pela propria IMU, sobre as respostas do
acelerémetro.

2.1.2.3 Giroscopio

O giroscopio é capaz de medir a velocidade angular para os trés angulos de Euler. A
integracdo da velocidade em fungé@o do tempo nos fornece uma estimativa do angulo para os
trés eixos. A implementacdo dessa estimativa em uma aplicacdo discreta pode ser realizada da
seguinte forma:

¢(gir),(n)l _ [W¢] T+ ¢(gir),(n-1)l (8)
S
Ocein.m] ™o O(gin).n-1)

em gue w, € wy Sdo as velocidades angulares, T € o tempo de amostragem, q)(gir) 1) €
0 gir).(n-1) 580 08 angulos calculados no passo anterior e, ¢ ;) . € O(eir) ) 40 0s angulos atuais
a serem determinados.

Devido aos erros associados a fabricacdo do componente e a integracdo discreta da
velocidade, a determinacdo dos angulos ¢(gir)’(n) e O(qir) (n) €Sta sujeita a um erro acumulativo

denominado drift.

2.1.2.4 Fusao de dados

Acelerbmetros sdo sensiveis a vibracdes e a forcas externas, como a forca centripeta; o0s
giroscopios, por sua vez, sao propicios a acumular erro durante a integracdo. Assim, faz-se
necessario a fusdo dos dados dos sensores, vista como uma combinacao das vantagens de cada
sensor para compensar os erros individuais. (Leccadito, 2013)

LaValle (2013) apresenta, em seu trabalho, métodos conhecidos para a fusdo dos dados de
um acelerdmetro e de um giroscopio. Entre as alternativas apresentadas pelo autor, estdo: o
Filtro de Kalman e o Filtro Complementar. Leccadito (2013) descreve o Filtro de Kalman
como um algoritmo que usa uma série de medidas observadas durante um tempo, no qual
contem ruido e outras incertezas, para atingir um resultado assertivo. O filtro pode ser
dividido em duas etapas: primeiro, ha a predi¢éo do estado atual em funcdo do estado anterior
combinado com as velocidades angulares dadas pelo giroscépio. A segunda etapa atualiza o
valor atual; nela, o ganho do Filtro de Kalman é calculado usando angulos estimados através
do acelerdbmetro. O Filtro de Kalman apresenta ganho variavel dependendo de quédo preciso
estd a resposta do instrumento. O autor afirma que o Filtro de Kalman apresenta melhores
resultados frente as vibracdes de um VANT em comparacao ao Filtro Complementar.

O Filtro Complementar, por sua vez, € mais simples de ser aplicado, pois o ganho é fixo
(diz-se "complementar", pois o complemento é o resultado final desejado). A sensibilidade do
acelerdmetro a vibracdes traz a necessidade de um filtro passa baixa. O giroscopio, por sua
vez, é assertivo em curto prazo, pois o drift ocorre ao passar do tempo; por isso, um filtro
passa alta tende a eliminar o erro acumulativo. Para a determinacdo dos ganhos das duas
parcelas do filtro, a constante de tempo t deve ser especificada; define-se a constante de
tempo t em funcdo do tempo desejado para que o giroscopio ndo apresente drift. Com a
constante de tempo escolhida, o filtro pode ser projetado:
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T+ T ©)

A Equacdo (10) apresenta como os angulos de rolamento ¢ e arfagem 6 sdo finalmente
determinados apds os célculos realizados para cada sensor, através das equages (6), (7) e (8).
Nota-se que o ganho o é aplicado sobre os valores obtidos do acelerdmetro; assim, a resposta
final tende aos angulos ¢(acel) € Oacery @POs 0 tempo definido na constante de tempo t.

¢ ir (I) ace -
HE M

Rowberg (2017) desenvolveu uma aplicacdo capaz de coletar a orientacdo calculada e
fornecida pelo processador interno (Digital Motion Processing ou DMP) presente na IMU
MPU-6050, da fabricante InvenSense. Apesar dos dados de orientagéo fornecidos pela IMU
serem mais estaveis em comparacdo a resposta obtida através do Filtro Complementar,
preferiu-se desenvolver e aplicar o filtro neste trabalho, visto que a fabricante ndo divulgou,
até a conclusdo deste trabalho, a metodologia aplicada ao DMP para a fusdo dos dados.

2.2 Estado da Arte

Souza (2012) desenvolveu um projeto similar a este, com o propdsito de obter a
velocidade de uma aeronave e sua orientacdo espacial, realizando a transmissdo desses dados
para acompanhamento em solo. O autor dividiu seu trabalho em dois prot6tipos: o primeiro
incluia a aquisicdo dos dados armazenando-os em um cartdo de memdria; no segundo, por sua
vez, havia a transmissdo desses dados através de mddulos de comunicagdo XBee.

No teste realizado com o primeiro protétipo, Souza (2012) apontou as dificuldades
enfrentadas devido a vibracdo mecéanica do motor, destacando a necessidade de uma
instalacdo fisica adequada. Ainda, sugeriu a utilizacdo de filtros digitais nos dados adquiridos
do acelerometro e a utilizagdo do Filtro de Kalman ou do Filtro Complementar para a
determinacéo da inclinagéo da aeronave.

O trabalho desenvolvido por Gomes (2016) também propbs a coleta de informacGes
importantes de um voo para auxiliar as equipes de AeroDesign a conhecerem as reais
caracteristicas de suas aeronaves. A proposta do trabalho era coletar a velocidade da aeronave,
a temperatura e a pressdo do ambiente, e a corrente elétrica fornecida pela bateria. Assim
como Souza (2012), Gomes (2016) adotou a utilizacdo de mddulos XBee para telemetria.

Como ndo houve a realizacdo do voo para o teste da plataforma desenvolvida por Gomes
(2016), nao foram apresentados resultados praticos no trabalho. Contudo, destaque-se a
interface criada para 0 acompanhamento do voo. A partir dos dados coletados, hd uma gama
de informacGes resultantes em tela, tais como: consumo de corrente e nivel da bateria,
velocidade média e altitude da aeronave, pressdo e temperatura do ambiente, densidade do ar
e temperatura do motor.

Nispen (2016), por sua vez, aplicou o desenvolvimento de Rowberg (2017) com o
objetivo de controlar um Gimbal de seis graus de liberdade. Com um Gimbal, é possivel fixar
um instrumento, como uma camera, e manté-la sempre direcionada para a mesma direcéo,
independente da inclinacdo do sistema onde o Gimbal esta instalado. Em seu trabalho, o autor
corrobora a eficiéncia da biblioteca criada por Jeff Rowberg, na qual coleta as informacdes de
orientacdo diretamente do processador interno da IMU.
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3 Requisitos do Projeto

Para o desenvolvimento deste trabalho, é importante que seus principais requisitos sejam
estabelecidos. Assim, além de servirem como base para tomada de decisdes ao longo do
projeto, ao final deste trabalho, o sistema podera ser validado em funcdo das necessidades
terem sido atendidas ou ndo. Para isso, como referéncia, foi utilizado o projeto da aeronave
JF-01, desenvolvido pela equipe Pampa AeroDesign UFRGS, para a competicdo SAE
BRASIL AeroDesign 2017.

A maxima velocidade em relacdo ao ar da aeronave atingida durante a decolagem é uma
das caracteristicas mais importantes para seu projeto, pois esse valor define a carga paga
méxima levada pela aeronave na competicdo. Analiticamente, foi determinado que, para
velocidades inferiores a 10m/s, a aeronave JF-01 ndo decola com a carga paga minima
necessaria para a equipe estar competitiva. Portanto, considera-se que a velocidade minima de
interesse € 10m/s. Por questBes estruturais, a velocidade da aeronave esta limitada a 20m/s.
Portanto, a faixa de medi¢do necessaria para a velocidade da aeronave em relacdo ao ar é de
10 a 20m/s. Ainda, a tolerancia desejada pela equipe é de 5%; sendo assim, 0 erro maximo
admissivel € de 0,5m/s.

A orientacdo pode ser utilizada de modo a validar o critério de rolagem do projeto de uma
aeronave, definida pelo tempo necessario para a aeronave girar 30° em torno do eixo X;
(Figura 3). A JF-01 é projetada para cumprir 30° em 0,7s. Com o objetivo de obter, no
minimo, 10 pontos desse movimento, o periodo de amostragem deve ser, no maximo, 70ms.
A tolerancia desejada pela equipe € de 5%; desse modo, 0 erro maximo tolerado € de 1,5°.

Sabe-se que, no local onde sdo realizados 0s voos, a altitude maxima atingida pela
aeronave ¢ de 300m em relacdo ao nivel do mar. Na medicao de altitude, determinou-se que a
tolerancia da medida é de 0,167%, equivalente a um limite de erro admissivel de 0,5m.

Tambem ¢ proposito deste trabalho a medicdo da corrente elétrica fornecida pela bateria
para o sistema elétrico da aeronave. O objetivo da medicdo é determinar a corrente maxima
drenada pelo sistema. Por razdes de projeto, ndo é necessaria alta exatiddao do instrumento de
medida; por isso, 0 erro maximo admissivel é de 50mA.
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4 Desenvolvimento

Com os requisitos do projeto estabelecidos na Secdo 3, no desenvolvimento deste
trabalho, sera realizado um estudo dos componentes necessarios para a coleta e a transmissao
dos dados da aeronave durante um voo. Em seguida, serd desenvolvida uma placa de
aquisicdo de dados e o seu firmware. Para 0 acompanhamento das informagdes durante o0 voo
e a analise dos dados ap0s 0 voo, serdo elaboradas interfaces graficas para o usuario. Por fim,
serdo apresentados alguns cuidados quanto a instalacdo dos componentes na aeronave.

4.1 Componentes

Entre os componentes necessarios para aplicagdo, serdo vistos, basicamente, o
processador, 0s sensores e 0 dispositivo transmissor/receptor de radio frequéncia. Serdo
apresentados mais de um componente para cada aplicacdo que atendem o0s requisitos
necessarios; a escolha de cada um deles é devido a fatores que variam desde seu custo, sua
disponibilidade ou, até mesmo, sua facilidade de utilizacéo.

41.1 Processador

Para a construcdao de um sistema embarcado na aeronave, faz-se necessario a utilizacéo de
um processador. Para a aplicacdo, escolheu-se trabalhar com a plataforma de prototipagem
eletrénica Arduino, devido a sua facilidade de programacéo e instalacdo. O Arduino Nano
possui especificacdo técnica semelhante ao Arduino Uno; contudo, o Arduino Nano é mais
compacto. Com ele, é possivel reduzir consideravelmente o tamanho das placas de aquisi¢édo
construidas; por isso, adotou-se a utilizagcdo do Arduino Nano neste trabalho.

O tamanho do passo de quantizacdo 6 € a resolucdo de um conversor AD. Dessa forma,
variagcfes no sinal analdgico menores que o passo de quantizacdo podem ndo causar alteracéo
no valor digital convertido. Esse passo pode ser determinado em funcdo da quantidade de bits
n para a conversdo do sinal analégico-digital e a margem de entrada V.4, do conversor AD,
como mostra a Equacéo (11).

(11)

O ATmega328, microcontrolador utilizado no Arduino Nano, possui 10 bits para a
conversdo do sinal analdgico-digital e 5V na margem de entrada do conversor AD. Desse
modo, o tamanho do passo de quantizacdo & do conversor AD é de 0,0049mV.

4.1.2 Tubo de Pitot

Decidiu-se utilizar um modelo comercial de tubo de Pitot para aeromodelismo, no qual
possui quatro entradas laterais para tomada da pressao estatica e uma entrada para tomada da
pressdo de estagnacdo. A Figura 6 mostra uma imagem do tubo utilizado neste trabalho.

.

Figura 6: Tubo de Pitot comercial para aeromodelismo.
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4.1.3 Sensor de Pressdo Diferencial

Para a medicdo da pressao diferencial entre a pressdo de estagnacéo e a pressdo estatica do
tubo de Pitot, foram analisados alguns sensores existentes no mercado. Como especificado na
Secdo 3, a velocidade maxima necessaria para a medicdo é de 20m/s. Assim, utilizando a
Equacdo (1), determina-se que, em termos da grandeza de pressdo, a faixa de interesse esta
entre 0 e 245Pa.

O sensor MPX7002DP, da fabricante Freescale, € um elemento passivo que realiza duas
tomadas de pressdo e converte a pressdo diferencial de -2kPa a 2kPa para a tensao elétrica de
0,5V a 4,5V. Sabendo que sua sensibilidade é 1V/kPa, verifica-se que, em termos da grandeza
de tensdo, a faixa de interesse esté entre 2,5V e 2,8V, aproximadamente.

Figura 7: Sensor de presséo diferencial ‘I\\/IPX7002DP, da fabricante Freescale.

Com o tamanho do passo de quantizacdo o, é possivel determinar o valor da converséo
AD correspondente a medida de velocidade do ar. Essa analise é apresentada na Figura 8.
Nela, é verificado que a medida que a velocidade do ar aumenta, menor é a variacdo de
velocidade necessaria para alterar o valor digital convertido. Segundo Balbinot e
Brusamarello (2011), essa diferenga € denominada limiar de mobilidade. Como é descrito
pelos autores, esse valor corresponde a maior variacdo no estimulo que ndo produz variagdo
detectavel na resposta.

O limiar de mobilidade é apresentado na Figura 9, em funcdo do valor digital da
conversao AD. Percebe-se que, para velocidades abaixo de 8m/s, o limiar de mobilidade é
maior que 0,5m/s e pode chegar a 4m/s. A partir disso, determinou-se que o limite minimo de
trabalho do sensor é de 8m/s, no qual teria um erro maximo de 0,25m/s devido a conversdo
AD. Com isso, 0s requisitos do projeto estabelecidos na Se¢do 3 estdo sendo cumpridos, pois
a velocidade minima de medicdo exigida é 10m/s e o erro maximo tolerado é 0,5m/s.

Conversdo AD para o MPX7002DP

Limiar de Mobilidade do MPX7002DP
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Figura 8: Conversdo AD de 10 bits para o
MPX7002DP.

Conversao AD (0-1023)
Figura 9: Limiar de mobilidade do
MPX7002DP para conversdo AD de 10 bits.
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O componente MPX7002DP é um dos sensores de pressdo diferencial mais baratos e
faceis de serem encontrados no mercado. Porém, o fabricante indica que, sem o ajuste de
offset, o erro de medicdo pode chegar a 6,5% da amplitude da faixa nominal, equivalente a
250Pa; se o offset for ajustado e a temperatura ndo variar mais que 5°C, esse erro maximo
reduz para 2,5%, equivalente a 100Pa. Considerando um erro absoluto de medicéo de 2,5% da
amplitude da faixa nominal, a Figura 10 apresenta o valor do erro, na grandeza de velocidade,
em funcdo da velocidade verdadeira do ar. Como pode ser visto, para a velocidade verdadeira
de 8ml/s, o sistema pode apresentar erro de medigdo em até 7m/s devido as caracteristicas
construtivas do sensor.

Erro Descrito na Documentagdao do MPX7002DP
T T T T
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3 ~ &
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o

Méximo Erro Absoluto de Medic&o (m/s)
A (3]
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| 1 1 | |
10 12 14 16 18 20
Velocidade Verdadeira do Ar (m/s)

Figura 10: Erro descrito na documentacéo do MPX7002DP.
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O sensor de pressao diferencial 4515D0-DS3BK002DPL, da fabricante TE connectivity,
é utilizado pelas placas controladoras mais modernas, em substituicdo ao MPX7002DP. Sua
faixa de trabalho € de 0 a 500Pa, apresentando maior sensibilidade a medicdo. Ainda, o sensor
condiciona o sinal e transmite os dados digitalmente por meio do protocolo de comunicacgéo
I2C, tornando-o mais repetitivo e confiavel (BALBINOT e BRUSAMARELLO, 2011).
Outros sensores, como o SDP610, da fabricante Sensirion, e 0 LMIS250BB3S da fabricante
First-Sensor, também sdo indicados, pois apresentam baixo erro de medicdo e a faixa de
medicdo de ambos é de 0 a 500Pa. Todos esses sensores sdo mais caros e mais dificeis de
serem adquiridos em comparagdo ao MPX7002DP; por isso, decidiu-se testar o sensor
MPX7002DP, analisando sua resposta frente a repetitividade e a veracidade das medi¢des em
uma bancada de testes.

A partir de entéo, foram realizados ensaios® para medicdo da velocidade do ar utilizando o
sensor de presséo diferencial MPX7002DP e um instrumento para medigéo da velocidade de
referéncia. O instrumento de referéncia é um outro tubo de Pitot, em que as tomadas de
pressdo de estagnacdo e de pressdo estatica estdo ligadas a um mandmetro de pressao
diferencial por deslocamento de um fluido. Os dois tubos de Pitot estdo acoplados a saida de
uma tubulagdo (Figura 11), em que a velocidade do ar em seu interior pode ser controlada. O
dispositivo mostrador apresenta as indicacfes de velocidade do ar, como pode ser visto na
Figura 12.

2 Ensaios realizados no Laboratério de Aplicacdes em Energia e Fendmenos de Transporte
(LAEFT) da Universidade Federal do Rio Grande do Sul (UFRGS).
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, \
Figura 11: Tubo de Pitot (a esquerdada  Figura 12: Mandmetro de pressédo diferencial por
figura) conectado ao sensor deslocamento de um fluido com marcagéo da
MPX7002DP. Tubo de Pitot (a direita velocidade do ar.
da figura) conectado ao mandmetro.

No ensaio realizado, foram coletados 30 pontos distintos de 8m/s a 16,5m/s; com isso,
construiu-se a curva de calibracdo dada pela Figura 13. Nota-se que néo foi realizada
medicGes para velocidades inferiores a 8m/s (devido ao erro associado ao limiar de
mobilidade) e nem superiores a 16,5m/s (devido ao tempo disponivel para utilizacdo do
equipamento). Cada ponto no grafico corresponde a média de 100 amostras coletadas em
intervalos de 50ms. Uma curva de segunda ordem foi utilizada para representar os pontos
coletados, como pode ser visto na figura abaixo.

Curva de Calibragao do Sensor MPX7002DP
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Figura 13: Curva de calibracdo do sensor de pressao diferencial MPX7002DP.

Com o objetivo de testar a repetitividade, ou seja, a aptiddo do instrumento em fornecer
indicagBes proximas entre si, cinco novos ensaios foram realizados. Sabe-se que as condicdes
de medicdo eram intermediarias, podendo ter ocorrido erro na leitura visual da medida da
velocidade de referéncia, assim como mudancas de temperatura e pressdao de uma amostra
para a outra. Ainda assim, determinou-se a média e o desvio padrdo para 10 conjuntos de
amostras coletadas no intervalo de 8 a 15,5m/s. A partir de entéo, foi determinado o intervalo
de confianca da média considerando nivel de confianca de 95% utilizando a distribuicdo t de
Student, devido ao baixo nimero de amostras coletadas. A Figura 14 apresenta a analise
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realizada, onde 0s pontos representam as médias dos conjuntos e as linhas representam os
intervalos de confianca para a média.

Média e Intervalo de Confianca da Média (Nivel de Confianca 95%)
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Figura 14: Média e intervalo de confianca da média para o nivel de confianca de 95%.
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Como pode ser visto na Figura 14, os resultados obtidos no teste foram satisfatérios. Nota-
se que o instrumento apresenta repetitividade de medicdo aceitavel, ja que, para o nivel de
confianca adotado, as medidas respeitam o erro maximo toleravel de 0,5m/s. Ainda, o sistema
apresentou boa veracidade de medicdo, visto que as médias estdo proximas as velocidades de
referéncia. Devido ao fato de que foi validada a utilizacdo do sensor somente no intervalo
apresentado na figura, para este trabalho, determinou-se que a faixa de trabalho do
instrumento é de 8 a 15,5m/s.

4.1.4 Acelerébmetro, Giroscopio, Bardmetro e Termémetro

As medicbes de um acelerdmetro e um giroscopio sdo essenciais para determinagdo da
orientacdo da aeronave. A tomada de pressdo atmosférica, por sua vez, nos fornece a altitude
da aeronave. Através da temperatura e da pressdo atmosférica, é possivel determinar a
densidade do ar durante o voo.

Procurou-se, entdo, no mercado, modulos que possuissem 0s sensores das grandezas
mencionadas. Foram encontrados trés principais médulos: o GY-80, 0 GY-87 e 0 GY-91.
Todos eles possuem acelerdbmetro, giroscopio, barémetro e termémetro, porém com modelos
e especificacOes diferentes. A Tabela 1 apresenta os sensores que estdo contidos em cada
maodulo.

Tabela 1: Sensores pertencentes a cada modulo.

GY-80 GY-87 GY-91
Acelerémetro ADXL345 | MPU-6050 | MPU-6500
Giroscopio L3G4200D | MPU-6050 | MPU-6500
Magnetrémetro HMC5883L | HMC5883L | AK8963
Bardmetro e Termdmetro | BMP085 BMP180 BMP280

Todos os sensores citados na tabela possuem saida digital, utilizando o padrdo de
comunicacdo 12C. As principais caracteristicas desse protocolo serdo apresentadas na Se¢ao
421,
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Uma das vantagens do GY-87 e do GY-91 é que o acelerdmetro e o giroscépio, da
fabricante Invenverse, contém um processador interno (DMP) que estima a orientacdo do
componente, dispensando esse calculo do sistema de aquisi¢cdo dos dados. O giroscopio do
GY-91, em comparacdo ao do GY-87, apresenta maiores taxas de amostragem, porém isso
ndo é vantagem para a aplicacdo deste trabalho.

Considerando a especificacdo de maxima altitude definida na Secdo 3, os sensores de
pressao de todos os modulos apresentados sdo adequados, pois trabalham em uma faixa de
medicgdo entre 300 e 1100hPa que, em termos de altitude em relacdo ao nivel do mar, estd
entre 9000m e -500m. De acordo com as especificacBes do fabricante, 0 maximo erro de
medic¢do que o BMPO085 pode apresentar € de 0.5hPa, equivalente a 4 metros. Para 0 BMP180
e 0 BMP280, o erro de medigdo pode chegar a 0.12hPa, equivalente a 1,5 metros. Para todos
0s sensores apresentados, portanto, o erro indicado pelo fabricante ultrapassa o limite de erro
admitido de 0,5m; porém, espera-se melhorar o resultado através da média das medidas
obtidas em um curto intervalo de tempo.

Devido a uma melhor especificacdo do sensor de pressao, ao preco, a disponibilidade no
mercado e ao fato de que o MPUG050 (assim como o MPU6500) possui processador interno,
mesmo que ndo utilizado neste trabalho, optou-se pelo mdédulo GY-87.

Figura 15: Modulo GY-87.

Para conferéncia dos valores determinados a partir da Equacdo (10), foi construida uma
bancada para a realizagdo de testes, apresentada na Figura 16 e na Figura 17. Nessa bancada,
ha indicacdes de angulos conhecidos que variam em 30°; dessa maneira, foi possivel validar
os valores informados pelo sistema variando sua inclinagdo. A partir dos testes em voo,
pretende-se avaliar o comportamento do filtro projetado em funcéo da vibracdo da aeronave,
apresentado como um problema por Souza (2012).

Figura 16: Bancada de testes do calculo  Figura 17: Bancada de testes do calculo do angulo
do angulo de rolamento com o Filtro de arfagem com o Filtro Complementar.
Complementar.
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415 Sensor de Corrente Elétrica

Com o objetivo de realizar a medi¢do da corrente elétrica fornecida pela bateria, dois
sensores distintos foram analisados. Um realiza a medicdo a partir do efeito Hall, sendo nédo
invasivo, e o outro, a partir da tensdo elétrica medida em um resistor do tipo shunt.

O ACS712-ELCTR-05B-T é um sensor de corrente elétrica por efeito Hall com faixa
nominal entre -5A e 5A e sensibilidade de 185mV/A. Considerando o tamanho do passo de
quantizagdo de 0,0049mV, o limiar de mobilidade é de 27,22mA. Segundo as especificacbes
do fabricante, 0 componente pode apresentar erro absoluto de 1,5% do fundo de escala,
equivalente a 75mA.

A segunda opgdo é a utilizacdo de um instrumento de medicdo de corrente elétrica que
utiliza um resistor do tipo shunt como sensor. O modulo, apresentado na Figura 18, contém
um resistor de 0,1Q ¢ o Cl INA219, no qual condiciona a tenséo elétrica medida, realiza a
conversdao AD, converte o valor para a grandeza de corrente elétrica e transmite o dado
através do protocolo 12C. A faixa nominal do componente ¢ de -3,2A a 3,2A e o tamanho do
passo de quantizacdo do INA219 é de 10V, sendo o limiar de mobilidade de 0,1mA. Ainda,
segundo o fabricante, o erro maximo absoluto é de 0,5% do fundo de escala, equivalente a
16mA.

Figura 18: Sensor de corrente e tensdo por resisténcia shunt e ClI INA219.

Sabe-se que o tempo de comunicagdo para a leitura de uma variavel no barramento 12C
(utilizado no INA219) é maior que o tempo de conversdio AD de um sinal analogico
(fornecido pelo ACS712). Também, o custo para aquisicdo do INA219 é maior que o do
ACS712. Ainda, apesar do erro apresentado pelo fabricante do sensor ACS712 ser maior que
0 erro maximo tolerado para a medida, essa diferenca pode ser reduzida com a realizagdo da
média de um conjunto de medidas realizadas em um curto intervalo de tempo. Contudo,
devido ao fato de que o INA219 é um instrumento que ja esta calibrado, preferiu-se utiliza-lo.

4.1.6 Modulo de Gravagdo de Dados em Cartdo de Memoria SD

Na placa de aquisi¢do de dados a ser desenvolvida, deseja-se que os dados sejam gravados
em um cartdo de memoria SD para que possam ser analisados ap0s o voo. Dessa maneira,
mesmo que haja telemetria, mas se houver uma falha na transmissdo dos dados, garante-se
que os dados estdo sendo armazenados localmente. Assim, serd utilizado o mddulo de
gravacdo de dados em cartdo SD apresentado na Figura 19. O mddulo utiliza o protocolo de
comunicacdo SPI, que sera visto e comparado com os demais padrdes na Se¢édo 4.2.1.

Figura 19: Modulo de gravacao de dados em cartdo de memoria SD.
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4.1.7 Modulo de Radio Frequéncia

Com o objetivo de realizar a transmissdo de dados entre a aeronave e uma interface
grafica remotamente, foi considerada a utilizacdo de modulos de radio das fabricantes XBee e
3DR. Para os dois modelos, a comunicacdo entre 0 microprocessador e o dispositivo é
realizada através do protocolo de comunicacdo serial UART.

Os radios XBee sdo modulos de radio frequéncia que utilizam o protocolo ZigBee para a
comunicacdo entre si. Os radios operam na frequéncia ISM (Industrial, Scientific and
Medical), sendo essa frequéncia 2,4GHz no Brasil, e, devido ao protocolo utilizado, oferecem
alta imunidade contra interferéncias e permitem hospedar milhares de dispositivos.

A fabricante 3DR oferece, por sua vez, médulos de radio frequéncia com menor custo,
comparado aos médulos da XBee. Em seus dispositivos, a fabricante utiliza o firmware de
codigo aberto SiK compartilhado por ArduPilot (2017). Com a utilizacdo desse firmware, a
comunicacdo possui um corretor de mensagens enviadas (que corrige até 25% dos bits com
defeito) e utiliza o espectro de difusdo em frequéncia variavel (Frequency-Hopping Spread
Spectrum ou FHSS). O FHSS é um método que permite a mudanga do sinal da portadora em
varios canais de frequéncia; dessa forma, possui alta resisténcia a interferéncias também.

Neste trabalho, ha apenas dois mddulos: um transmissor e outro receptor; ndo ha a
necessidade de uma rede de dispositivos. Ainda, o custo para aquisicdo de um modulo XBee é
consideravelmente superior ao do par emissor e receptor da fabricante 3DR. Assim, optou-se
por utilizar os médulos de radio frequéncia da fabricante 3DR.

Segundo a atribuicdo de faixas de frequéncias no Brasil, definida pelo 6rgédo
regulamentador ANATEL, as frequéncias destinadas para uso amador sdo: 433MHz e
915MHz. Escolheu-se, devido a disponibilidade do produto no mercado, utilizar os médulos
cuja frequéncia de transmissao é de 915MHz.

Figura 20: Transmissor e receptor de radio frequéncia de 915MHz.

De acordo com as especifica¢Ges do fabricante, a tensdo de alimentagdo dos modulos deve
estar entre 3,7 e 6V, sendo que eles podem consumir até 500mA da fonte de alimentacdo. O
Arduino Nano contém o regulador de tensdo AMS1117 que, segundo sua especificacdo, pode
fornecer até 800mA. Visto que o regulador de tensdo do Arduino deve alimentar o circuito
interno e os demais componentes da placa, foi projetado um circuito regulador de tenséo
dedicado ao modulo RF da 3DR. Para isso, foi utilizado o regulador de tensdo LM7805 que, a
partir de uma tensdo de entrada de 7 a 20V, garante de 4,75 a 5,25V em sua saida e pode
fornecer até 1A.
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4.2 Placa de Aquisi¢do de Dados

A placa de aquisicdo de dados (PAD) foi construida visando sua simplicidade,
flexibilidade e robustez. Ao invés da utilizacdo de stripboard, que pode dificultar sua
utilizacdo e construcdo, foi elaborado um layout do circuito elétrico para impressao em placa
PCB. A flexibilidade foi dada através de um sistema modular, em que oS componentes
poderiam ser trocados com facilidade. Para tornar a placa robusta, foi utilizada uma fita
dupla-face de modo a fixar os componentes modulares na placa. A Tabela 2 apresenta uma
lista com os componentes utilizados na PAD. No Anexo A, o diagrama elétrico da placa pode

ser consultado.

Tabela 2: Lista dos componentes utilizados na PAD.

Legenda

Componente

A

Sensor de Corrente Elétrica (INA219)

Conector para 0 Sensor de Pressédo Diferencial (MPX7002DP)

Botdo de Inicio e Pausa

Arduino Nano

LED de Sinalizacédo

Modulo de Gravacgédo de Dados em Cartdo de Memoria SD

Conector para Modulo de Radio Frequéncia

Madulo GY-87 (BMP180 e MPU6050)

Conector para a Medicdo de Corrente Elétrica

Conector para a Fonte de Alimentacao

AN el =IO MmO O W

Regulador de Tensdo para 0 Modulo de Radio Frequéncia

A Figura 21 apresenta uma imagem da PAD ap0s a sua construcdo e a montagem dos
componentes. Na figura, os componentes estdo indicados através das legendas da Tabela 2.

ainBagad

KAJ I  HE G

Figura 21: Placa de aquisicdo de dados (PAD).
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4.2.1 Protocolos de Comunicacéo

Os dispositivos eletrénicos escolhidos nesse trabalho utilizam diferentes padrdes de
comunicacdo, sendo eles, as comunicacdes seriadas UART, SPI e I12C.

A comunicacdo UART ¢ serial e assincrona, ou seja, ndo ha um sinal de clock para
sincronizar os dispositivos durante a transmissdo. Desse modo, os dois dispositivos devem
estar igualmente configurados para realizarem o envio e a leitura dos dados na mesma
frequéncia de operacdo. Sem o controle de fluxo, como é o caso deste trabalho, a
comunicacdo € realizada por dois canais, unidirecionais, um para transmissdo e outro para
recebimento dos dados, chamados de TX e RX.

Assim como a comunicacdo UART, o protocolo SPI também é uma comunicacao seriada,
porém, essa € sincrona. Portanto, hd a existéncia de uma via para o clock, responsavel por
sintonizar os dispositivos, chamada de SCLK. A comunicacao SPI utiliza o conceito Mestre-
Escravo, onde o Mestre pode selecionar o Escravo através da via SS. Por isso, para cada
dispositivo Escravo, 0 Mestre deve haver uma porta para a chave SS daquele dispositivo. Por
fim, ha os canais MOSI e MISO, que sdo vias unidirecionais para transmissdao dos bits de
dados na direcdo Mestre-Escravo e Escravo-Mestre, respectivamente.

A comunicacdo SPI é utilizada para a gravagdo dos dados no cartdo de memoria através
do modulo apresentado na Se¢édo 4.1.6. De modo a facilitar a programacéo do firmware, foi
utilizado a biblioteca SdFat desenvolvida e compartilhada por Greiman (2017).

O protocolo de comunicagdo I12C, por sua vez, é seriado, sincrono e utiliza o conceito
Mestre-Escravo, assim como o0 protocolo SPI. Para a comunicacdo, sdo utilizados os
barramentos SCL e SDA, que sdo conectados a todos os dispositivos existentes na rede.
Através do canal SCL, o Mestre sincroniza o clock com os dispositivos conectados a ele. O
sinal SDA ¢ responsavel por transmitir os dados tanto do Mestre para o Escravo, quanto do
Escravo para o Mestre. Para isso, todos os dispositivos possuem um endereco para que
possam ser identificados na rede.

O padrdo 12C é utilizado para a comunicacdo do microprocessador com o sensor de
presséo BMP180, a IMU MPUG6050 e o sensor de corrente INA219. Para cada um deles,
utiliza-se uma biblioteca diferente, sendo elas, respectivamente: a BMP180 de SmingHub
(2017), a Adafruit_INA219 de Adafruit (2017) e a Wire (biblioteca nativa do Arduino).

4.2.2 Firmware

O firmware possui uma sequéncia de rotinas implementada no microcontrolador de modo
a executar todas as operacGes demandadas pela aplicacdo. Cada rotina demanda tempos de
execucao distintos. Com o objetivo de se ter uma taxa fixa de amostragem dos dados, é
importante que se tenha conhecimento do tempo demandado por cada rotina. A Tabela 3
apresenta o0 tempo de execucdo das principais rotinas a serem executadas pelo
microcontrolador.

Devido a um primeiro teste realizado, em que houve a queda da aeronave e a perda de
todos os dados do voo, foi decidido que os dados seriam partilhados em diferentes arquivos.
Como pode ser visto na Tabela 3, para criar um arquivo no sistema, demanda-se,
aproximadamente, 500ms. O tempo de execucdo dessa rotina ultrapassa o periodo de
amostragem maximo especificado para este trabalho. Por isso, foi implementada a criacdo de
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um conjunto de 100 arquivos sempre que o sistema € iniciado. Assim, passa-se apenas a
fechar o arquivo atual e a abrir um arquivo ja criado: esse processo demanda menos de 23ms.

Tabela 3: Tempo de execucdo das rotinas.

Rotina Tempo de Execucao (us)
Leitura do Acelerémetro e Giroscépio (MPUG6050) 1872
Calculo dos angulos de rolamento e arfagem 716
Leitura do Sensor de Pressdo Diferencial (MPX7002DP) 116
Leitura do Sensor de Pressdo (BMP180) 15428
Leitura do Sensor de Corrente Elétrica (INA219) 2032
Gravacao dos Dados no Cartdo de Memoria SD 3032
Transmissdo dos Dados por Radio Frequéncia 1744
Criacdo de um Arquivo no Cartdo de Memoéria SD 512100
Encerramento de um Arquivo no Cartdo de Memoria SD 29792
Abertura de um Arquivo no Cartdo de Memoria SD

Com testes realizados em bancada (Secdo 4.1.4), validaram-se os célculos dos angulos de
arfagem e rolamento utilizando um periodo de amostragem de 33ms. A escolha do periodo de
amostragem foi dada de modo a garantir que todas as operacfes de uma iteracdo fossem
executadas dentro desse periodo. Com o objetivo de manter esse periodo constante, para cada
iteracdo do sistema, ha um delay, forcando o sistema a aguardar o tempo restante necessario
para que o tempo de amostragem seja, de fato, de 33ms. Neste trabalho, houve a preferéncia
em desenvolver uma aplicacdo sequencial, sem o uso de interrup¢des, de modo a facilitar o
desenvolvimento e o teste da placa de aquisi¢do de dados.

O programa ¢ dividido em duas etapas: a primeira € denominada Setup, executada toda
vez que o microcontrolador é ativado; a outra é o Loop, que se repete até que o sistema seja
desligado. O fluxograma inserido no Anexo B apresenta a sequéncia de operagdes executadas
dentro de cada etapa.

Na fase de Setup, é realizada a inicializacdo das variaveis e a configuracdo inicial dos
componentes. Pode ser visto no fluxograma que, ap6s as configuragdes, sdo verificadas as
presencas do cartdo de memoria para gravacdo e de um dispositivo conectado ao canal de
comunicacdo serial. Vale ressaltar que tanto um moédulo RF, quanto um computador, pode
estar conectado ao canal de comunicacéo serial.

Assim que o sistema é configurado, através da fase de Setup, inicia-se a fase de Loop. Para
dar inicio a coleta e a transmissdo dos dados, o usuario deve apertar um botdo. A partir de
entdo, o sistema apaga todos os arquivos do cartdo de memoria e repde 100 novos arquivos.
Esse processo leva, aproximadamente, um minuto para ser executado. Nas iteracdes seguintes,
0 sistema passa, entdo, a coletar as informacdes dos sensores, transmitir os dados através do
modulo RF e gravar os dados no cartdo de memoria. Contudo, todas essas operacdes nao sao
realizadas dentro de uma Unica iteracao; se isso ocorresse, ndo seria possivel concluir todas as
rotinas dentro do periodo de amostragem de 33ms. O sistema, entdo, coleta todos os dados em
uma Unica iteracdo; somente na iteracdo seguinte que esses dados sao gravados no cartdo de
memoria e enviados através do modulo RF.
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Nota-se que os dados sdo gravados no cartdo de memoria a cada duas iteraces. Sabendo
que cada iteracdo leva, aproximadamente, 33ms para ser executada, tem-se que o periodo de
amostragem dos dados no cartdo é de 66ms. O periodo de amostragem no cartdo de memoria
satisfaz, portanto, o limite maximo de 70ms estabelecido nos requisitos do projeto.

Com o objetivo de reduzir, ao maximo, o tempo de envio dos dados por telemetria a cada
iteracdo e ndo realizar o envio de todas as variaveis em uma Unica mensagem, optou-se pelo
envio de uma variavel a cada iteracdo. Assim, como sdo enviados seis valores distintos, é
levado, aproximadamente, 400ms para que uma variavel especifica seja atualizada. A Figura
22 apresenta a estrutura da mensagem enviada por telemetria. As posicdes 1, 3, 5 e 7 sdo
delimitadoras, separando as informagdes principais. A posic¢do 2 indica qual é a informagéo
que a mensagem contém, a posi¢do 4 informa o tempo atual e a posi¢do 6, o valor da variavel.

1 2 3 4 5 6 7
‘ | ‘ Legenda , Tempo ; Valor \n
Figura 22: Estrutura da mensagem enviada por telemetria.

4.3 Interface com o Usuario

Foram desenvolvidas duas interfaces graficas para serem utilizadas pelo usuario. Uma
delas é a interface responsavel por apresentar os dados da aeronave transmitidos durante o
voo por telemetria. A outra é utilizada para realizar a analise dos dados apds o voo com 0s
arquivos contidos no cartdo de memoria.

4.3.1 Telemetria

A Figura 23 apresenta a aplicacdo desenvolvida em MATLAB para que os dados possam
ser acompanhados durante 0 voo da aeronave.

CALIBRAGAO DO SENSOR DE PRESSAO DIFERENCIAL COMUNICAGAO
X+ 6.3575 x+ | -1850.4852 | Resetar @ Salvar | Aplicar Pota | COMB | Desconectar

DADOS DE VOO

Velocidade: 14.2434 mis Corrente:

Om/'s
ﬂ Consumo:

OmAh 1500mAh

4| |

Altitude (Locall: 55,7085

Altitude (M. Mar): 170.8177

Densidade Ar: 1.1526

Figura 23: Interface com o usuério para a telemetria.

Na parte superior da tela, em "Calibragdo do Sensor de Presséo Diferencial®, os valores de
calibracdo podem ser alterados. Desse modo, caso forem realizados novos ensaios ou
utilizado algum outro sensor de presséo diferencial, as configuragdes da calibracdo podem ser
facilmente alteradas. Assim que a placa de aquisi¢do de dados esta energizada, os dispositivos
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podem ser sincronizados através do botdo "Conectar" em "Comunicacdo". Em "Dados de
V00", o sistema apresenta as seguintes informacdes: o instante de tempo atual, a temperatura,
a pressdo atmosférica, a altitude em relacdo ao solo, a altitude em relacdo ao nivel do mar, a
densidade do ar, a velocidade da aeronave em relacdo ao ar, o angulo de rolamento (roll), o
angulo de arfagem (pitch), a corrente elétrica e 0 consumo da bateria, que é a integracdo da
corrente elétrica consumida pelo tempo decorrido.

A informacdo do tempo atual é apresentada na interface durante o voo em "Tempo". Esse
valor pode ser comparado com o tempo de filmagem de um voo e, com isso, pode-se
facilmente sincronizar os dados do voo com o video.

4.3.2 Analise dos Dados

Apos a realizacdo de um voo para a coleta de dados, tem-se um conjunto de arquivos de
texto, onde cada linha corresponde as condic¢des na aeronave para um determinado instante de
tempo. Assim, vé-se necessario uma plataforma que facilite a interpretacdo, a manipulagéo e a
apresentacdo grafica dos dados armazenados. A Figura 24 apresenta a interface desenvolvida
em MATLAB com esse proposito.

Cdados_wvoo 02

Selecionar Pasta

CALIBRAQRO DO SENSOR DE PRESSAQ DIFERENCIAL
044558 x=+ |5.2992 | x +i3.6055| | Resetar | | Salvar

Aplicar

GRAFICOS

Tempo (s) Velocidade Altitude

410 Pitch || Roll Alitude Loc.

430
Pressao Corrente

Temperatura Densidade

AHIMAGAD

Iniciar

Figura 24: Interface com o usuario para a analise dos dados.

Apo6s a indicagdo da pasta que contém os dados coletados em voo através do botdo
"Selecionar Pasta”, diferentes graficos podem ser gerados. Assim como na interface
desenvolvida para telemetria (Se¢do 4.3.1), deve-se também informar os valores da curva de
calibracdo em "Calibracdo do Sensor de Pressdo Diferencial”. Em "Gréaficos", cada botdo
apresentard o grafico correspondente para o intervalo de tempo entre "Min." e "Max.". Por
fim, em "Animacdao"”, através do botdo "Iniciar”, é apresentada uma animag¢do mostrando a
orientacdo da aeronave de acordo com os angulos de rolamento e arfagem calculados durante
0 voo. Para a execucdo da animacdo, foi utilizada a biblioteca de representacdo de uma
aeronave desenvolvida por Greene (2016).

4.4 Instalacdo dos Componentes na Aeronave

Na Secdo 2.1.1.2, foi visto que a Velocidade Indicada pode ser distinta da Velocidade
Calibrada, devido ao posicionamento do tubo de Pitot na aeronave (e outros fatores discutidos
na se¢do). Para a instalacdo do tubo na aeronave, é importante a realizacdo do estudo do
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comportamento do ar em um perfil de asa. Pode-se, assim, determinar o melhor ponto para a
instalacdo do instrumento.

Deve-se estar atento a dois principais fatores: a camada limite e a distribuicdo de presséo
em torno da asa. A Figura 25 apresenta a camada limite para um perfil de asa genérico. A
camada limite pode ser vista como uma regido em que o perfil de velocidade do fluido sofre
influéncia devido a superficie delimitadora (neste caso, a superficie da asa). A Figura 26, por
sua vez, apresenta a distribuicdo de pressao em torno de uma asa. A pressdao em torno da asa é
alterada devido a compressibilidade do fluido em deslocamento. A diferenca entre a pressao
atmosférica e a pressao alterada faz com que ocorra aceleracdo ou desaceleracdo do ar em
torno da asa.

EDGE OF WAKE REGION
b.l 1
_/ ,,,,,,, I gy =
— e
i %: ==
b.1. REGION START OF /
WAKE VELOCITY < s
PROFILE o -
Figura 25: Representacdo da camada limite. Figura 26: Representacao da distribuicédo de
(Ojha, 1995) pressdo. (Kundu, 2010)

Portanto, para sofrer a minima influéncia devido a camada limite e a distribuicdo de
pressao em torno da asa, o tubo de Pitot estaria mais bem posicionado abaixo da asa € a sua
frente. Como o avido utilizado é um avido de asa baixa, muito préxima ao solo, preferiu-se
posiciona-lo a frente da asa, o mais longe possivel do bordo de ataque.

A aeronave utilizada para a realizagdo dos testes do sistema de aquisi¢do de dados é a JF-
01, projetada pela Equipe Pampa AeroDesign UFRGS. A aeronave possui asa baixa, a 7cm do
solo, 2,35m de envergadura de asa e 1,6m de comprimento. A Figura 27 apresenta uma
imagem da aeronave logo antes da realizacdo do voo. Todos 0s componentes necessarios para
aquisicdo dos dados foram instalados em seu interior para ndo influenciar na aerodindmica da
aeronave. Através da Figura 28, pode ser visto que o tubo de Pitot foi instalado no bordo de
ataque da asa, de modo que as tomadas da pressdo de estagnacdo e da pressdo estatica
ficassem a sua frente.

Figura 28: Asa da aeronave JF-01 com 0
aquisicdo de dados instalado. tubo de Pitot instalado.
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5 Apresentacdo e Discussdo dos Resultados

Apos a instalacdo dos componentes na aeronave, foi realizado um voo para o teste da
plataforma desenvolvida. Durante o voo, foi possivel acompanhar os dados transmitidos pela
PAD através da interface desenvolvida para a telemetria. Para analise dos dados gravados no
cartdo de memoria, utilizou-se a plataforma apresentada na Secéo 4.3.2.

5.1.1 \Velocidade em Relag&o ao Ar e Altitude em Relagdo ao Solo

A Figura 29 e a Figura 30 apresentam os graficos correspondentes a velocidade em
relacdo ao ar e a altitude em relacdo ao solo, respectivamente, durante a decolagem da
aeronave. Nos graficos apresentados, realizou-se a média movel de trés valores consecutivos,
considerado adequado ao tempo de resposta desejado, pois é a média dos dados nos ultimos
130ms, aproximadamente.
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Figura 29: Velocidade da aeronave em Figura 30: Altitude da aeronave em relacao
relacdo ao ar durante a decolagem. ao solo durante a decolagem.

Para a determinacdo do instante da decolagem, primeiro, foi comparado o instante de
tempo armazenado no cartdo de memdria com o instante de tempo de um video do voo.
Através da filmagem, verificou-se que a aeronave iniciou a corrida por volta de T=345s e
decolou préximo a T=347s. Como pode ser visto na Figura 29, apds T=345s, a resposta possui
um comportamento oscilatério com alta amplitude até T=347,5s. Isso pode ser explicado pela
vibracdo da estrutura durante a corrida da aeronave na pista. Por isso, supbe-se que, no
instante T=347,5s, 0 avido decola, visto que a amplitude da oscilacdo diminui. Nesse
momento, a velocidade indicada pelo instrumento é de 6m/s, aproximadamente. Vale lembrar
que a faixa de trabalho do instrumento é de 8 a 15,5m/s; contudo, destaca-se que devido a
baixa carga carregada pela aeronave, analiticamente era esperado que a decolagem fosse
ocorrer proximo a 6m/s. Ainda, valida-se o comportamento da curva de velocidade apos a
decolagem, no qual a velocidade tende a aumentar.

O gréfico da altitude em relacdo ao solo (Figura 30) foi ajustado de modo que, no
momento da decolagem, a altitude estivesse nula. Verifica-se que, no instante da decolagem, o
instrumento indica que a aeronave esta a 2 metros abaixo do nivel do solo. Nesse instante de
tempo, o erro absoluto apresentado pelo instrumento ultrapassa, portanto, o limite de erro
tolerado de 0,5m para este projeto. Por isso, a medi¢do de altitude nédo esta satisfatdria de
acordo com 0s requisitos apresentados.
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A Figura 31 e a Figura 32, por sua vez, apresentam os gréficos de velocidade e altitude da
aeronave durante uma manobra de descida entre T=415s e T=430s. Vale ressaltar que esse
procedimento ndo € considerado planeio da aeronave, pois 0s motores nao estavam desligados
ou postos em marcha lenta durante a execu¢do da manobra. Para os dados apresentados nas
figuras abaixo, também foi aplicado a média movel de trés valores consecutivos.
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Figura 31: Velocidade da aeronave em Figura 32: Altitude da aeronave em relagéo ao
relagdo ao ar durante uma manobra de solo durante uma manobra de descida.

descida.

A Figura 31 mostra que a medida de velocidade no final da manobra é de 17,8m/s,
aproximadamente. Essa resposta € uma extrapolacdo na curva de calibragdo, visto que 0s
pontos coletados para a determinacdo da curva foram para velocidades inferiores a 16,5m/s.

Nota-se que, para os gréaficos de velocidade apresentados, as respostas possuem carater
oscilatério de alta frequéncia e elevada amplitude, que pode ser proveniente da vibracdo da
estrutura da aeronave. Também, nota-se que as velocidades destacadas nos gréficos estdo fora
da faixa de trabalho do instrumento. Além disso, para a calibracdo e o estudo de
confiabilidade da medida, foi utilizada a média de 100 amostras coletadas em intervalos de
50ms. Durante o voo, utilizou-se apenas 3 amostras em intervalos de 66ms. Dessa forma, as
condigdes de medicdo da calibracdo e do voo estdo consideravelmente distintas. Devido a
esses fatores, a resposta do instrumento de medicdo de velocidade do ar ndo pode ser
considerada satisfatdria.

Como foi visto na Sec¢éo 2.1.1.4, a medigéo da velocidade do ar pode ser influenciada pela
diferenca entre a densidade do ar no momento da calibracdo e no momento da medicdo. A
calibragdo do sensor MPX7002DP utilizado nos testes foi realizada a temperatura de 27,8°C e
a pressao atmosférica de 100470Pa. Através da Equacdo (12), em que p € a densidade do ar
em kg/m3, P é a pressdo atmosférica em Pa e T é a temperatura ambiente em K, estima-se que
a densidade do ar durante a calibragdo p_ era de 1,1636kg/m3.

P

__F 12
P~ 587.058*T (12)

Através das informacgfes de temperatura e pressdo coletadas durante o voo, a Figura 33
apresenta a curva da densidade do ar durante o voo da aeronave.



Escola de Engenharia / UFRGS — Talio Dapper e Silva 27

116 Densidade do Ar 2Cr.lrregﬁr.l da Velocidade Equivalente devido a Densidade do Ar
. —enst h . - — Py . ! . ‘ !
A Mxs145 " -
1.158 | : 1 =
_.».il f x jlIn ¥:1.16 2 018} Y20
1186 F | JI L / |r\ ] 5 Y: 0.1883
— " Il [ YAY = el
T 1154 \‘ll Iﬂ l'}\ IIl’ "‘H HII. Y § 0.16 | /’/,/
G | 1 J =
g L Y { A Ll g, //
pe 1.152 I\. [ W\ W 1 g 14 P //
S 115 i .H 8 e
8 | | 2 . e
T 4148 N | 2012 o
2 \ A J = ///
S 1146 W Thy II- S o1 o
L by ki X:8 '
1 l’*”"{,‘ ( ’: :1:5;3 € 408k Y:00753
1142 "ivu - S e
114" . - . . - - . . . - 0.06 - . : . . .
340 360 380 400 420 440 460 480 500 520 540 560 8 10 12 14 16 18 20
Tempo (s) Velocidade Equivalente (m/'s)
Figura 33: Densidade do ar durante o voo da Figura 34: Correcdo da Velocidade
aeronave. Equivalente devido as variagdes da

densidade do ar.

Nota-se que a densidade do ar durante o voo variou entre 1,142kg/m3 e 1,16kg/m3.
Sabendo que a densidade do ar durante a calibracdo era de 1,1636kg/m3, verificou-se qual
seria a correcdo a ser aplicada na Velocidade Equivalente no caso mais critico, ou seja, para o
instante onde a densidade do ar era de 1,142kg/mé3, através da Equacédo (5). A Figura 34
apresenta o grafico da Velocidade Equivalente no eixo das abscissas e a corre¢do da
Velocidade Equivalente no eixo das ordenadas. Verifica-se que, para o intervalo de 8 a 20m/s,
as corregdes variam de 0,08 a 0,19m/s.

5.1.1 Rolamento e Arfagem

A Figura 35 e a Figura 36 apresentam os valores calculados para os angulos de rolamento
e arfagem, respectivamente, durante o procedimento de decolagem.

Angulo de Rolamento Angulo de Arfagem
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Figura 35: Angulo de rolamento durante a Figura 36: Angulo de arfagem durante a
decolagem da aeronave. decolagem da aeronave.

O instante T=347,5s, destacado nos dois graficos acima, corresponde ao instante da
decolagem da aeronave. Esse instante tambeém estd representado pela Figura 37, no qual
apresenta graficamente a aeronave de acordo com os angulos calculados em T=347,5s. Nota-
se, através da figura, que a orientacdo esta coerente com o esperado no instante da decolagem.
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A Figura 38, por sua vez, representa 0 momento em que a aeronave esta executando uma
manobra de descida, no instante T=425s.

T=425.051s

T=347.521s

Figura 37: Representacao grafica da aeronave Figura 38: Representacdo grafica da aeronave
no momento da decolagem. durante uma manobra de descida.

Era de se esperar que, devido ao comportamento oscilatorio de alta frequéncia apresentado
pelos gréficos da Figura 35 e da Figura 36, a animacdo também contivesse esse carater
oscilatdrio, de alta frequéncia, proveniente da vibracdo da estrutura da aeronave. O resultado,
portanto, ndo esta satisfatorio; em trabalhos futuros, serdo propostos novos testes para que
melhorias possam ser aplicadas.

5.1.1 Corrente Elétrica Fornecida pela Bateria

Com o sensor de corrente elétrica instalado na aeronave, foi possivel medir a corrente
fornecida pela bateria durante o voo; o grafico é apresentado na Figura 39. Para fins de
validacdo do projeto, os resultados obtidos pelo sensor foram satisfatorios. Com ele, foi
possivel determinar que a corrente elétrica maxima drenada pelo sistema foi de,
aproximadamente, 1,5A.
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Figura 39: Corrente fornecida pela bateria durante o voo da aeronave.
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6 Conclusfes e Trabalhos Futuros

Neste trabalho, foi proposto o sensoriamento de um voo de uma aeronave remotamente
tripulada, capaz de coletar os seguintes dados: velocidade em relagdo ao ar, a inclinagdo da
aeronave para os Angulos de Euler de rolamento e arfagem, sua altitude e a corrente elétrica
fornecida pela bateria. Durante 0s voos, essas informagdes deveriam ser armazenadas em
cartdo de memoria e, também, transmitidas por telemetria.

Com as especificacOes de projeto definidas, foram escolhidos os componentes baseados
em seu custo, sua aplicabilidade e sua facilidade de utilizagdo. Em paralelo, foram
apresentadas alternativas que poderiam ser utilizadas para a aplicagdo. Além disso, foi
realizado a calibracdo do sensor de presséo diferencial e o estudo de metodologias de fuséo de
dados para determinacdo da orientacdo da aeronave com as informacdes extraidas de um
acelerémetro e um giroscopio.

Para que o sistema fosse testado durante o voo, foi projetada e construida uma placa de
aquisicdo de dados (PAD). A PAD e outros componentes, como o tubo de Pitot, foram
instalados em uma aeronave de asa fixa. Para a instalacdo do tubo de Pitot, foi estudado o
local de menor interferéncia da asa no deslocamento do fluido.

Por fim, um voo de teste foi realizado. A plataforma desenvolvida foi extremamente
satisfatoria em seu desempenho, ndo havendo nenhum problema quanto & gravacdo ou a
transmissdo dos dados. As aplicacdes desenvolvidas, tanto para a telemetria, quanto para a
andlise dos dados, foram suficientes para a realizacao do trabalho. A partir dos dados obtidos,
é possivel analisar qualitativamente o comportamento da aeronave durante o voo. Contudo,
notaram-se alguns cuidados que devem ser tomados para que as medicdes se tornem
confiaveis e que, devido ao prazo de conclusdo deste trabalho, ndo puderam ser tratados a
tempo.

Durante a analise dos resultados, notou-se a forte influéncia da vibracdo do motor nos
dados obtidos de velocidade e orientagdo da aeronave. A estrutura do avido (e,
consequentemente, o tubo de Pitot, o sensor de pressdo diferencial e a IMU) esta submetida a
vibragdo mecanica na frequéncia de rotagdo do motor, que pode variar de 58 a 210Hz. Para
uma analise dos sinais de frequéncias inferiores a 210Hz, propfe-se que um teste seja
realizado de modo a coletar os dados de velocidade, aceleragéo e velocidade angular a uma
frequéncia superior a 420Hz. Assim, ruidos poderdo ser identificados e filtros poderdo ser
projetados de modo a atenuar a perturbacgdo proveniente da vibragdo mecanica da estrutura.

Para a realizacdo do teste de vibracdo da estrutura da aeronave, a taxa de amostragem
pode ser aumentada com a criacdo de um buffer de dados. Sugere-se que, a partir de um
comando dado pelo usuario, o sistema realize um conjunto de amostragens por um tempo
fixo, armazenando as informagdes em um buffer. Depois de transcorrido um determinado
tempo, esses dados poderdo ser gravados no cartdo de memoria.

O sensor de pressdo diferencial utilizado ja contém o filtro analdgico indicado pelo
fabricante, com uma frequéncia de corte de 650Hz. Esse filtro, contudo, ndo é suficiente para
atuar os ruidos na faixa de frequéncias de oscilacdo do motor. Apos a realizacdo do teste de
vibracdo, sugere-se que seja incluido um filtro analogico ou digital na resposta do sensor.
Propde-se que seja adicionado um circuito analdgico de filtro passa-baixa para anular
frequéncias superiores a 10Hz. Deve-se, contudo, realizar uma nova calibragdo, pois a
amplitude do sinal deve variar com filtro instalado. Filtros digitais também podem ser
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utilizados; contudo, somente se a frequéncia de amostragem for duas vezes maior que a
frequéncia de corte do filtro. O fabricante desse sensor indica que, mesmo com a utilizacdo de
filtros, seja realizada a média mdvel dos sinais amostrados com, no minimo, oito amostras, de
modo a garantir atenuacao de erros aleatorios.

ApOs a realizacdo dos testes e implantacao dos filtros, pode-se alterar a rotina da coleta de
dados da PAD. Para cada sensor, prop0e-se que um conjunto de medigdes seja realizado em
cada iteracdo para o calculo da média desse conjunto. Para a leitura do sensor de pressao
diferencial, por exemplo, a rotina de conversaio AD demanda menos de 150us para ser
executada. Com o devido cuidado aos ruidos que podem surgir com 0 aumento da taxa de
amostragem, se forem coletadas 50 amostras, por exemplo, esse processo levaria cerca de
7,5ms para ser executado.

Em trabalhos futuros, pode-se também estudar a influéncia da temperatura no resultado do
sensor de pressdo diferencial MPX7002DP. O erro de medicdo maximo apresentado pelo
fabricante, e debatido na Secdo 4.1.3, inclui variagdes de temperatura de 5°C. Tendo
conhecimento da variacdo da resposta em funcéo da diferenca de temperatura, pode-se reduzir
uma parcela do erro sistematico e aprimorar a resposta do sensor.

Como descrito na Secdo 2.1.1.2, o posicionamento do tubo de Pitot na aeronave pode
interferir na resposta do sensor, devido as influéncias aerodindmicas causadas pela estrutura
do avido. Sugere-se que, com o tubo de Pitot instalado em uma asa, seja realizado um novo
ensaio com uma parcela da asa dentro de um tdnel de vento. Assim, sera possivel comparar a
resposta do sensor com e sem a influéncia aerodindmica da asa.

Para a determinacdo do erro das medicOes de orientacdo e de altitude, propde-se a
utilizacdo de uma placa controladora comercial de voo para a tomada de medidas de
referéncia. Com esses dados, é possivel entdo comparar os resultados e determinar o erro
méaximo atingido pela plataforma desenvolvida.
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Anexos

A

Diagrama Elétrico da Placa de Aquisi¢cdo de Dados
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B  Fluxograma do Firmware da Placa de Aquisicdo de Dados

Setup | Loop

Rotina de configuracdo Apds a configuracdo do
executada sempre que sistema, essa rotina &
o sistema & iniciado executada repetidamente.
Inicializaco Verifica botdo
das Varaveis pressionado
Configuracdo ) )
das Porfas S;sdtemﬁn%s;a Nio _/Botéo foi N0
¢ dgdos’? "“pressionado?
Inicializacdo
do MPUG050
Inicializacdo Botdo foi Leitura do
do EMP180 pressionado? MPUB050
¢' - Sim A ¢
Inicializacio Calculo de
do INA219 Pitch e Roll Formata
‘L Fartzo SO\ Nio ‘L Cartdio SD
Inicializacdo abilitado?, Leitura do ¢r
da Serial - MPXT002DP Cria arquivos
no Cartdo SD
Encerra #
Serial ™\ Nz arquivo atual ; =
inicializada e e
COom sucesso? ¢
{ Desabilita ¥
im =
aquesica de Habilita
Habilita envio aquisicao de
; Excedeu, dados
de dados via tempo limites, N80
Serial —
(pgra troca Qe
$ arquivo?
Inicializacéo im
do Cartiio SD[ ¥
Fecha arquivo
afual
Cartdo SDy yzo ¢
( inicializado Abre proximo
COom sucesso? arquivo
Sim
Habilita P — B
gravacéo dos <Houve froca - Leitura do
dados em de arguivo? BMF180
Cartdo SD Jv
im
Leitura do
INAZ219
Modo:
Gravacdo e
Envio
Grava dados
no Cartdo SD
Serial do
abilitada?,
Envia dados
via Serial
Modo:
Y Aquisigio
Delay do |
tempo *
restante




