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Resumo

Segundo a FA'A(Federal Aviation Administration), o fenémeno de estol ou perda
de sustentacao é um dos principais fatores que causa a perca de controle de voo
(LOC) de uma aeronave. No Brasil, o CENIPA (Centro de Investigacao e Pre-
vengao de Acidentes Aeronduticos) divulgou que entre 2008 e 2017, a perca de
controle de voo representava 19,09% dos acidentes aéreos registrados, dos quais
84% dessas eventualidades ocorreram com aeronaves com peso inferior a 2.250
kg. Aeronaves pertencentes a essa categoria sao mais vulneraveis devido nao pos-
suirem uma avionica tao desenvolvida quanto em avides de grande porte. Assim,
caso a condi¢ao de estol nao seja revertida rapidamente, a mesma pode levar
a acidentes fatais. Por isso, o desenvolvimento de um sensor de estol dedicado
a esta categoria se torna necessario. Inicialmente, a aplicacao desse dispositivo
se limita apenas a movimentos com velocidade constante. Porém, na conclusao
desse trabalho é apresentada uma possivel implementacao através do uso de um
modulo GPS que amplifica o uso deste sensor didatico em movimentos retili-
neos acelerados. Através da fusao sensorial entre um Medidor de velocidade do
ar por diferencial de pressao e uma Unidade Inercial, torna-se possivel obter
os parametros de velocidade e angulo de ataque (AoA) de uma aeronave. Essa
aquisicao e monitoramento de dados sera feita através de um microcontrolador
que também serd responsavel por emitir um sinal elétrico quando as condigoes
de angulo de ataque e velocidade da aeronave indicarem uma provavel situacao
de estol. Esse sinal elétrico é utilizado para o acionamento de um alerta sonoro
para que a tripulacao tome as medidas cabiveis. Na hipdtese destes alertas serem
ignorados e a situacao de estol se instalar, os comandos auditivos se tornam de
procedimentos para reverter a situagao de estol. Esses comandos auditivos no
formato de instrugoes buscaram manter a capacidade situacional do piloto, uma
vez que em tais situagoes de estol, a consciéncia situacional do individuo pode
ser abalada pelas suas emocgoes. Portanto, o desenvolvimento desse dispositivo
possibilitard voos mais seguros para aeronaves com peso inferior a 2.250 Kg,
através da identificacao da situacao de estol e auxilio na superacao da mesma,
caso ocorra.

Palavras-chave: Dinamica de voo. Angulo de Ataque. Estol.
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Abstract

According to FAA(Federal Aviation Administration), the phenomenon of stall or
loss of lift is one of the main factors that cause an aircraft to lose control of flight
(LOC). In Brazil, the CENTPA! (Centro de Investigagao e Prevencao de Aciden-
tes Aeronduticos) reported that between 2008 and 2017, loss of flight control
represented 19.09% of registered air accidents, of which 84% these eventualities
occurred with aircraft weighing less than 2,250 kg. Aircraft belonging to this
category are more vulnerable because they do not have as developed avionics as
in large planes. Thus, if the stall condition is not quickly reversed, it can lead
to fatal accidents. Therefore, the development of a stall sensor dedicated to this
category becomes necessary. Initially, the application of this device is limited
to movements with constant speed only. However, after this work, a possible
implementation is presented through the use of a GPS module that amplifies
the use of this didactic sensor in accelerated rectilinear movements. Through
the sensory fusion between an Air velocity meter by pressure differential and an
Inertial Unit, it becomes possible to obtain the parameters of velocity and angle
of attack (AoA) of an aircraft. This data acquisition and monitoring will be done
through a microcontroller that will also be responsible for issuing an electrical
signal when the aircraft’s angle of attack and speed conditions indicate a pro-
bable stall situation. This electrical signal is used to trigger an audible alert so
that the crew can take appropriate action. If these alerts are ignored and the
stall situation is installed, the audible commands become procedures to reverse
the stall situation. These auditory commands in the form of instructions sought
to maintain the pilot’s situational capacity, since, in such stall situations, the
individual’s situational awareness may be affected by their emotions. Therefore,
the development of this device will enable safer flights for aircraft weighing less
than 2,250 Kg, by identifying the stall situation and helping to overcome it, if it
occurs.

Keywords: Flight dynamics. Angle of Attack. Stall
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Capitulo

Introducao

No inicio da navegagao aérea os pilotos voavam estritamente pela visao, som e ao com-
parar a altitude da aeronave com o horizonte natural. Desse modo, se antes as informacoes
necessarias para um voo eram obtidas de maneira visual, hoje essas mesmas informagcoes
sao obtidas através de sofisticados dispositivos eletronicos (FAA|, P007), os quais sdo respon-
saveis por fornecer informacoes desde condicoes meteorolégicas do trajeto a sustentagao da
aeronave.

Segundo a FAAl (2017), o fenomeno de estol ou perda de sustentagao é um dos principais
fatores que causa a perca de controle de voo (LOC) de uma aeronave. Um dos acidentes
mais conhecidos causados por esse fenémeno é o do voo Air France 447, ocorrido na noite de
31 de maio para 1 de junho de 2009 com o aviao Airbus A330-203 na linha Rio de Janeiro-
Paris BEAI 2012. Embora essa aeronave estivesse equipada com alarmes de estol, condicoes
climéticas somados a comandos inapropriados por parte da tripulacao, levaram a um acidente
que tirou a vida de 228 pessoas. Infelizmente esse acidente ficou conhecido devido ao grande
numero de vitimas e principalmente porque 25% dessas eram brasileiras. Todavia, segundo
o sumario estatistico divulgado pelo CENIPA| referente aos acidentes aéreos ocorrido entre
os anos de 2008 a 2017 no Brasil, a perda de controle de voo, que é causada principalmente
fenomeno de estol, representava 19,09% dos todos os acidentes aéreos registrados naquele
periodo. Também de acordo o mesmo documento, 84% dessas eventualidades ocorreram
com aeronaves com peso inferior a 2250 kg. Avides pertencentes a essa categoria nao possui
sistemas de navegacao tao desenvolvidos quanto a aeronaves comerciais e militares de médio
e grande porte. Nessas aeronaves, as quais apresentam alto teor de tecnologia embarcada
em seus avionicos, o sistema de alarme de estol ja esta incluso no computador de bordo da
aeronave, como por exemplo o "stick shaker”. Porém como aeronaves leves apresentam uma
avionica com baixa simplicidade, recursos como alarme de estol e indicadores de angulo de
ataque, em geral, precisam ser adicionados separadamente.

Um sistema de identificacao de estol, como por exemplo o CYA 100 angle of attack
indicator system pode ser adquirido atualmente a partir $650,00 via importacgao. Dispositivos

como esse fornecem apenas um sinal luminoso e um bipe sonoro como adverténcia da situagao



de estol.

Por isso, considerando os fatores de alto custo, limitacoes no modo de aviso aos pilotos, e
a necessidade desenvolvimento de um sensor para melhorar a seguranga em voo de aeronaves
leves, esse projeto tem o objetivo buscar e desenvolver uma possivel solucao de baixo custo
dedicado especialmente a aeronaves desta categoria.

O dispositivo a ser desenvolvido neste trabalho apresenta algumas vantagens em rela-
¢ao aos modelos convencionais existentes atualmente no mercado. O primeiro ponto a ser
destacado é que nao é necessario a instalagao de componentes na fuselagem da aeronave. Dis-
positivos como os alinhadores pilotados, os quais sao discutidos com pouco mais de detalhes
na secao 271, necessitam de instalacao e integracao ao sistema de aeronave. Outro diferen-
cial importante é que este dispositivo pode ser facilmente instalado em diversos modelos de
aeronaves sem grandes adaptacoes tornando-o assim mais versatil.

Inicialmente, no dispositivo didatico desenvolvido ao longo deste trabalho, a identificagao
da situacao de pré-estol se limita apenas a movimentos da aeronave com velocidade constante
ou com baixa variagao da aceleracao longitudinal, pois aceleracoes ou desaceleragoes com
amplitude maior que 0,2 m/s®> podem produzir mudangas significativas no angulo de pitch
medido. Essa interferéncia se deve a arquitetura dos modulos iniciais, deixando os sensiveis a
variacoes de aceleracoes. Nas préximas etapas de desenvolvimento desse dispositivo didatico é
proposta uma solucao para buscar a ampliar a aplicagao deste sensor também em movimentos
acelerados através do uso de um moédulo GPS.

Desta forma, o sensor didatico desenvolvido nesta pesquisa visa identificar duas situagoes
possiveis, as condigoes de pré-estol e de estol. A identificacao desta primeira condi¢dao ocorre
quando a velocidade da aeronave ¢ ligeiramente superior a velocidade de estol e possui um
angulo de inclinagao elevado. A condicao de estol é identificada exclusivamente quando a
velocidade da aeronave se torna menor que a velocidade de estol.

A velocidade da aeronave é monitorada usando um medidor de velocidade do ar diferencial
de pressao, enquanto um sensor inercial é usado para calcular o angulo de inclinacao da
aeronave ou angulo de atitude. Segundo a BOEING (2000) e como mostrado na Figura
233, a variacao do angulo de inclinacao da aeronave é diretamente proporcional a variacao
do angulo de ataque (AoA) da aeronave. Assim, o monitoramento do angulo de inclinagao
neste trabalho é usado para emitir um alerta se o piloto ultrapassar um valor de seguranca
definido previamente. O objetivo deste monitoramento é impedir indiretamente que o angulo
critico de estol seja excedido devido aos altos valores do angulo de inclinagao.

Nas situagoes de pré-estol é tocado uma gravacao com o seguinte conteudo: “Cuidado
voceé pode estar proximo de uma situacgao de estol, por favor, reduza o seu angulo de pitch e
aumente a sua velocidade!” Essa mensagem é tocada por todo o periodo de tempo em que o
piloto estiver nessa condigao. Caso esse aviso seja ignorado e a velocidade da aeronave seja
reduzida a um valor inferior da velocidade de estol, o segundo alerta é tocado com o seguinte

com o conteido: “Vocé pode esta em uma situacao de estol, por favor, coloque o bico da



1.1. Definicao do Problema

nave para baixo e aumente a sua velocidade.” Essa mensagem busca introduzir o piloto no
procedimento de retomada do envelope de voo para essas situagoes. Esses procedimentos
estao gravados em um cartao de memoria que é utilizado no médulo MP3 e podem ser

modificados para comandos mais especificos caso seja necessario.

1.1 Definicao do Problema

Devido ao crescente uso de aeronaves leves no transporte aéreo, sobretudo na categoria de
aeronaves privadas, torna-se necessario também assegurar-se voos mais seguros. Pois como
mostrado anteriormente, o fenomeno de estol possui alta incidéncia sobre aeronaves leves.
Dessa forma, o presente trabalho propoem o desenvolvimento de um sensor de seguranca
de baixo custo para a identificacao da situagao de estol em aeronaves de até 2250 kg, que
inicialmente esta limitado a movimentos retilineo uniforme (velocidade constante). Também
¢ debatida uma possivel implementagao de um modulo GPS para ampliar a aplicacao desse

dispositivo em movimentos retilineos acelerados.

1.2 Motivacao

A principal motivacao para o desenvolvimento deste trabalho se encontrou na busca
por uma solugao para reduzir o nimero de acidentes com aeronaves de até 2250 kg devido
ao fenomeno de estol. Assim, acredita-se ser possivel desenvolver um dispositivo de baixo
custo em relacao aos sistemas disponiveis atualmente no mercado, buscando proporcionar
VOOS mais seguros e uma operacao mais ergonomica a tripulacao da aeronave. Além disso,
o desenvolvimento de um dispositivo como este apresenta uma excelente oportunidade de
aplicagao de todo conhecimento tedrico e pratico adquirido ao longo da graduagao, sobretudo

por relacionar diferentes campos do conhecimento.

1.3 Objetivos do Trabalho

Dessa forma, este trabalho possui os seguintes objetivos:

1.3.1 Objetivos Gerais

Desenvolver um sensor de estol capaz alertar o piloto sobre provaveis situacoes de estol e
auxilia-lo durante as manobras para retomada do envelope de voo, caso a situacao de estol

ocorITa.

1.3.2 Objetivos Especificos
1. Estudo das forgas aerodinamicas responsaveis pela sustentacao de uma aeronave.

2. Identificacao das principais variaveis relevantes para prevencao da situacao do estol.
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3. Pesquisa dos principais dispositivos e suas topologias disponiveis atualmente no mer-

cado.

4. Escolha de componentes considerando, dados necessarios para identificacao da situacao

de estol, viabilidade financeira e acessibilidade.
5. Montagem eletronica dos componentes e suas conexoes com o microcontrolador

6. Implementacao do codigo e configuracao dos sensores para obtencao e processamento

de dados de cada sensor.
7. Fusao sensorial para identificagao da situacao de estol e integracao ao modulo MP3.
8. Realizacao de testes e ajustes de parametros.

9. Escrita do desenvolvimento do trabalho e resultados alcancados.

1.4 Organizacao do Documento

Este documento é dividido em cinco capitulos, de forma a oferecer um entendimento

l6gico e organizado do objeto de estudo.

e Capitulo 1 Introducao; Esse capitulo é composto por uma introducao ao assunto,

definicao do problema a ser solucionado, motivacao para o desenvolvimento e objetivos.

e Capitulo 2 Fundamentos; Além de apresentar o estado da arte, também é apresentado
a base de conhecimento necessaria, disposto em um referencial tedrico e uma revisao

da bibliografica.
e Capitulo 3 Metodologia; Neste capitulo é apresentado o desenvolvimento do trabalho.

e Capitulo 4 Resultados e Discursoes; Nesse capitulo discutimos quais foram os resulta-
dos obtidos com o desenvolvimento deste trabalho. E apresentando os testes realizados
e como foi a performance desse sensor na identificacao da situacao estol. Além disso

também é discutido quais sao as limitacoes desse dispositivo.

e Capitulo 5 Conclusoes; Por fim, considerando os resultados alcancados e discutidos
no capitulo anterior, apresentamos entao a conclusao sobre o dispositivo em relacao ao
problema que o mesmo se propoe a resolver e quais sao as possiveis implementacoes
a serem feitas em futuros projetos para aprimorar ainda mais o sistema de alarme de

estol.

e Capitulo 6 Referencias; Neste capitulo é apresentado todas as referéncias utilizadas

durante o este trabalho.



Capitulo

Fundamentos

Nesta capitulo é apresentado estado da arte em relacao objeto de estudo deste trabalho
e também a fundamentacao tedrica dos conceitos mais importantes para o desenvolvimento
do mesmo, sendo eles: Aerodinamica de Voo e Sensor de velocidade do ar por diferencial de

pressao.

2.1 Estado da Arte

O desenvolvimento de sensores e avionicos com proposito de tornar a aviagao mais segura
e eficiente tem sido crescente desde o inicio da aviacao. Contudo, o desenvolvimento de
tecnologias dessa area intensificou-se com o inicio da Guerra Fria. Dessa forma, os sistemas
de aviso de estol eram acionados quando o valor de AoA era excedido em relagao valor a um
valor pré-determinado de acordo cada aeronave. Na publicacao de William Greice de 1958,
é apresentado trés métodos basicos para medir AoA, a saber: Uso de uma aleta pivotada,
tubo de pressao diferencial e tubo de pressao de busca nula.

Esses sensores visam apenas medir o angulo de ataque de um corpo em relacao a um
escoamento. Executando uma calibracao criteriosa dos sensores em uma dada aeronave,
estes passam a ser capazes de medir o angulo de ataque da aeronave com precisao suficiente
para o uso em calculo de maxima razao de planeio ou mesmo alimentar um sistema de
pilotagem automaética. Todavia caso nao seja realizado uma calibracao criteriosa os sensores
de AoA por diferencial de pressao e seguidores de diferencial de pressao nula, os mesmos
podem apresentar falhas catastroficas devido os efeitos de ressonancia da resposta dinamica.
Ja os alinhadores pivotados também precisam de uma calibracao fina devido a influéncia do
atrito dos mancais no tempo de resposta e oscilagao (erro de flutuagao) do mesmo. A figura

a seguir apresenta um exemplo desses alinhadores pivotados.
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Figura 2.1: Exemplo de um alinhador pivotado utilizado para mediagao do AoA.

Em 1983 o exército dos Estados Unidos apresentou um sistema de prevencao de estol para
aeronaves de asa fixa. Diferentemente da maioria dos métodos anteriores para identificacao
da situagao de estol, esse método apresentado se baseava na velocidade de estol, a qual
era calculada constantemente de acordo a configuracao e parametros variaveis da aeronave,
fornecendo uma leitura continua da velocidade do ar em que o estol pode ocorrer.

Nesse sistema esse valor da velocidade do ar em que o estol pode ocorrer era constan-
temente calculado por um computador que usa dados de medicoes de aceleragoes normais
e longitudinais, configuracao da aeronave, poténcia do motor e condigoes atmosféricas, jun-
tamente com caracteristicas fisicas e aerodinamicas conhecidas da aeronave. Dessa forma,
esse sistema era capaz informar rapidamente ao piloto sua margem de seguranca a partir
da velocidade de estol calculada para aquela configuracao. Além de um indicador visual,
quando uma margem de seguranca era excedida, esse sistema também produzia também
sinal de adverténcia audivel.

Em 2012 a Boeing desenvolveu um sistema de identificacao de estol para auxiliar o piloto
em voos em operacoes manuais e também capaz de atuar no piloto automatico durante
operagoes nessa condigao. Nesse sistema desenvolvido a sinalizagao ou atuacao no piloto
automatico ocorre quando uma provavel situacao de estol é identificada. Esse sistema que
foi desenvolvido especificamente para aviagao comercial e tem como principal diferenca dos
sistemas de alarme de estol presentes nas maioria de aeronaves comerciais o fato de considerar
alguns parametros variaveis da aeronave durante sua operagao.

Por fim, (BUNGE ef all, POT6) propds a medigao de pressoes na superficie de asa de
um UVA de pequena escala através de sensores diferenciais de pressao para identificacoes de
situagao de spin (estol agravado de auto-rotagao). Os resultados apresentados sugerem que
dados de pressao nas superficies da asa podem ser utilizados para melhorar o desempenho

de esquemas de deteccao de spin existentes que dependem exclusivamente de dados inerciais
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e velocidade do ar.

Assim, com base nos estudos apresentados esse trabalho propoem o desenvolvimento de
um sensor capaz de identificar uma possivel situacao de estol, alertar e auxiliar o piloto
através de comandos auditivos na forma procedimentos audiveis durante a manobra de reto-
mada do envelope de voo. Nesse trabalho a situacao de estol é identificada quando a aeronave
atinge uma velocidade menor que a sua velocidade de estol, especificada no manual de cada

fabricante.

2.2 Aerodinamica de Voo

Segundo a FAAl (2018), as forgas de Impulso(Thrust), Arrasto(Drag), Sustentacao(Lift)
e a forca Peso(Weight) sao forgas que agem sobre qualquer aeronave voo. O entendimento
de como essas forcas funcionam sao essenciais para um voo bem sucedido. Elas sao definidas

da seguinte forma:

e Forca de Impulso - E a forga para frente produzida pelo motor/hélice ou rotor que se

opoe a a forca de arrasto.

e Forca de Arrasto - E a forca que faz resisténcia ao movimento da aeronave causada pela
interrupcao do fluxo de ar pela asa, rotor, fuselagem e outros objetos salientes. Como
regra geral, a forca de arrasto se opoe a forca de impulso e atua para tras paralelamente

ao vento relativo.

e Forca de Sustentacao - E a forca produzida pelo efeito dinamico do ar atuando no
aerofdlio, e atua perpendicularmente para a trajetéria de voo através do centro de sus-
tentacao (Cp) e perpendicular ao eixo lateral. Em v6o nivelado, a forga de sustentagao

se opoe-se a forca descendente do peso.

e Forca Peso - E a forca resultante do peso da propria aeronave, tripulagao, combustivel
e da carga. A forca peso é uma forca que puxa a aeronave para baixo por causa deva
forca da gravidade. Ela se opoe a forca de sustentacao e atua verticalmente para baixo

através do centro de gravidade da aeronave (Cg).

As imagens a seguir mostram essas forcas atuantes em dois momentos distintos durante

o voo de uma aeronave.
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r

Rearward component of weight

Figura 2.2: Relagao de forgas atuando em uma aeronave em um voo plano e em uma subida
estabilizada.

Dessas quatro forcas apresentadas anteriormente, a forca de sustentacao é a que esta
mais relacionada com a situacao de estol. Essa forca que é gerada pela diferenca de pressao
existentes entre a parte superior e inferior da asa da aeronave, e sua intensidade pode ser
alterar a qualquer momento através do movimento do manche de controle, movendo-o para
frente ou para tras, alterando assim o angulo de pitch aeronave e consequentemente o AOA,

responsavel por modificar a forca de sustentacdo. A seguir é representado uma imagem

ilustrativa de como é definido esses angulos, BOEING (2000).

Pitch angle

S e
Flight path angle
(still air)
Horizon

Figura 2.3: Diagrama representativo dos angulos de AoA, picth e da trajetéria de voo.

Como observado na imagem acima o angulo de pitch é o angulo formado entre o eixo
longitudinal do aviao e o horizonte. Ja o angulo de ataque é o angulo entre a linha de

corda da asa e a direcdo do vento relativo. Assim, a variacdo do angulo de pitch estd
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relacionada diretamente com a variacao no angulo de ataque da aeronave e consequentemente
da forca de sustentagao. Essa forca aumenta em funcao da velocidade e do angulo de ataque.
Quanto maior a velocidade, maior sera a sustentacao, assim como quanto maior o angulo de
ataque havera maior sustentacao. A equacao apresentada a seguir representa a relacao entre

existente entre essas varidveis. )
Cp-p-V=-8§
2

em que (p) é a densidade do ar, (V) é a velocidade do aerofélio/acronave em relagdo ao

Lift = (2.1)

ar, (S) a area de superficie da asa e (C) é o coeficiente de sustentacao para um determi-
nado aerofélio. A partir Equacao 2.1, é possivel perceber que a sustentagao é diretamente
proporcional a variacao do angulo de ataque e proporcional ao quadrado da velocidade da
aeronave.

O grafico a seguir apresenta a relacao existente entre a variacao do angulo de ataque e a

forca de sustentacao.

Maximum lift
|

Lifting range ' Stalled
oS T ey
e

Lift

Angle of attack

Figura 2.4: Comportamento da forca de sustentacao em relacao ao aumento do angulo de
ataque.

Conforme apresentado pelo grafico na Figura 274, a forca de sustentacao maxima ocorre
imediatamente antes da aeronave entrar em uma situagao de estol. O angulo de ataque e a
velocidade para quais este valor de forca de sustentacao maxima ocorre é chamado de angulo
critico de ataque e velocidade de estol. Ja o grafico da Figura P23 apresenta a relagao entre

o angulo de ataque e a velocidade da aeronave (airspeed).
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Airspeed

Stall

Angle of attack

Figura 2.5: Relagao entre a variacao do angulo de ataque e a velocidade da aeronave.

Assim, nota-se que em um voo em condi¢oes normais com altitude constante, a reducao de
velocidade da aeronave é acompanhada com aumento do angulo de pitch e consequentemente
do angulo de ataque. Todavia, esse procedimento na aeronave deve ser controlado e limitado,
uma vez que se o angulo critico de ataque for ultrapassado a aeronave entra em uma situagao
de estol.

As condicoes de operacao apresentada nas Figuras 24 e I3 se referem apenas a operagao
de aeronaves em voos coordenados com fator de carga igual a 1 GG. De fato, se a operagao
da aeronave se limitar a essas condi¢coes o monitoramento da velocidade de estol sera efi-
ciente um tanto quanto o monitoramento do angulo de ataque de sistemas que fazem uso
de equipamentos como Alinhadores de Fluxo, como os sistemas discutidos por WILLIAM
(T958). Todavia, para operacao de aeronaves em condigdes com fator de carga diferente de

1 G, conforme exemplificado na Figura 28, a velocidade de estol ¢é alterada.
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Figura 2.6: Aeronave em movimento curvilineo com fator de carga diferente de 1 G.

Dessa forma, para o uso da velocidade de estol definida para as condi¢oes anteriores é ne-
cessario fazer um ajuste na mesma considerando a configuracao atual da aeronave. Segundo
através da Equacao 22, em que F'c é o fator de carga devido a operagao curvilinea e V; é
a velocidade de estol.Por exemplo, de acordo a CESSNA para o Cessna 172S, o valor dessa

velocidade é de aproximadamente 88 km/h.

VS(atuat) = Vs - VFc (2.2)

A Equacao 22 fornece qual deve ser a velocidade de estol de uma aeronave para o voo
com um fator de carga diferente de 1 G devido a movimento de roll. Por isso, KRUSHE
(I990) resume que para manobras angulo de rolagem de 30°, 45° e 60° a velocidade de estol
da aeronave é aumentada em 10% , 20% e 40%, respectivamente.

Em virtude disso, no dispositivo didatico a ser desenvolvido ao longo deste trabalho a
identificacao de uma situacao de rolagem da aeronave ¢é feita através do monitoramento do
angulo de roll. Logo, uma vez que ¢ identificado movimento de rolagem através dos dados
dos acelerometros e giroscopios, a velocidade de estol fornecida pelo usuario é aumentada em
40% antes de ser empregada na analise da situacao de estol, conforme mostrado no diagrama

na Figura B2

2.3 Sensor de velocidade do ar por diferencial de pressao

A velocidade do fluxo de ar em relagao a aeronave é um dos principais parametros que

propicia a sustentagao da aeronave. Essa velocidade é obtida através do uso de um Tubo de

11
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Pitot associado a um transdutor diferencial de pressao. A Figura P70 apresenta um desenho

esquematico desse dispositivo.

a P = Densidade

V = Velocidade

P = Pressdo

Transdutor de pressio

Pressdo total Pressdio estdtica

Figura 2.7: Figura representativa da arquitetura de um Tubo de Pitot e de um sensor
diferencial de pressao para obtencao da velocidade do ar em relacao ao a aeronave.

Como mostrado na Figura P70, os orificios externos sao conectados a um lado de um
transdutor de pressao. O orificio central no tubo é mantido separado dos orificios externos e
é conectado ao outro lado do transdutor. O transdutor mede a diferenga de pressao medindo
a deformacao em um elemento fino usando um medidor de deformacao eletronico. Com esse

valor e de posse a Equacao de Bernoulli, pode-se determinar a velocidade do seguinte modo:

pV?
Pestatica + Pdinamica = PtOtal = (Ps + T) = Pt (23)
resolvendo para velocidade, tem-se:
2(P, — Py
V= 2P - F) (2.4)
p

E importante ressaltar que a Equacao 24 ¢é valida apenas para a medi¢ao da velocidade
de fluido incompressivel e de fato dada as condicoes de aplicacoes desse trabalho é razodvel

fazer essa consideracao.

2.4 Filtro de Kalman

O Filtro Kalman é uma das maiores descobertas na histéria da estimativa e fusao de
dados e talvez uma das maiores descobertas de engenharia do século XX. Ele tem aplicacao
imediata em sistemas dinamicos complicados, tais como os sitemas usados na orientacao,
navegacao e controle de carros, navios, aeronaves e espaconaves. Tambem ¢ amplamente
utilizado em robdtica, processamento de sinais, economia, previsao do mercado de agoes,

financas e etc.

12
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Esse filtro foi nomeado em homenagem ao hungaro Rudolf Emil Kalman, seu principal
expoente, embora Thorvald Nicolai Thiele e Peter Swerling tenham desenvolvido um algo-
ritmo similar antes dos estudos aprofundados de Rudolf Kalman. O primeiro uso pratico
do Filtro Kalman foi pelo NASA Ames Research Center, nas missoes da espaconave Apollo

para a estimativa da trajetéria e controle da nave espacial, (M_SSGREWAT], 2001).

2.4.1 Conceito

De acordo com MSSGREWAT] (2001), o Filtro Kalman utiliza um modelo dinamico de
um sistema, entradas de controle conhecidas e medigoes, como as de sensores, para gerar
uma estimativa dos estados do sistema. A estimativa obtida desta forma é melhor que a
estimativa obtida utilizando-se qualquer uma das medidas unicamente. Dessa forma, o filtro
de Kalman combina uma predicao do estado de um sistema com uma nova medida, usando
uma “média ponderada’” dessas medidas. A idéia dos pesos é que valores com menor incerteza
estimada sejam mais “confiaveis”. Esses pesos sao calculados através da covariancia, uma
medida da incerteza estimada da predicao do estado do sistema.

O resultado dessa “média ponderada” é uma nova estimativa do estado, que se localiza
entre o estado predito e o estado medido, apresentando uma melhor incerteza estimada que
qualquer um dos dois unicamente. Este processo é repetido a cada passo de tempo, com
a nova estimativa e sua covariancia gerando a predicao usada na proxima iteragao. Por
funcionar de modo recursivo, para calcular o préximo estado do sistema, o Filtro Kalman
requer apenas a ultima estimativa e nao o histérico completo dos estados do sistema. A
seguir é apresentado um esquema didatico genérico de como ocorre o fluxo de dados no

Filtro Kalman bem como as principais etapas de operacoes de dados existentes neste filtro.

INITIALIZE

Input: Input:
Estimate Uncertainty System State
Initial Guess Initial Guess

MEASURE

input: Input: Xnn-1
Measurement Uncertainty Measured Value |
Poo Xoo
Tn Zn |
UPDATE l PREDICT
Calculate the Kalman Ky Estimate the current state using Output 1: System State S— ih Xpitn
Gain (K,) the State Update Equation % Estimate %,, ,, i &
nn -
i Unit Delay
(n—=n+1)
Update the current estimate Pan Output 2: Estimate Extrapolal Pn+in
uncertainty Liemiaittr sepeskrden
re
Pnn-1

Figura 2.8: Diagrama esquematico do fluxo de dados em um filtro de kalman.

Conforme apresentado na imagem acima, o ponto de partida da operagao do Filtro Kal-

man ¢ a inicializacao do sistema e é realizada apenas uma vez, fornecendo dois parametros:

13
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O estado inicial do sistema Z,,, e a incerteza do estado inicial pg,p. Os parametros de ini-
cializagao podem ser fornecidos por outro sistema ou uma suposicao baseada na experiéncia
ou no conhecimento tedrico. Mesmo que os parametros de inicializacao nao sejam precisos,
o Filtro Kalman podera convergir proximo ao valor real.

De posse a estes valores, que nesta primeira interacao é fornecida pela etapa de inicializa-
¢ao, o sistema faz uma predigao do estados do sistema ,1,, € estima a incerteza associada
aos estados preditos p,i1,,. Como mostrado no diagrama na Figura I8, esses valores serao
utilizados na etapa de atualizagao dos estados, junto com os valores dos parametros oriundos
da etapa de medicgao.

A préxima etapa é a de medicao. Essa etapa é realizada para cada ciclo do Filtro de
Kalman e também fornece dois parametros: Os Estados do sistema medido z, e incerteza
de medicao r,. Dessa forma, além do valor medido, o Filtro de Kalman requer um parame-
tro da incerteza de medicao. Normalmente, este parametro é fornecido pelo fornecedor do
equipamento ou pode ser obtido pela calibracao do equipamento de medicao.

Portanto, considerando o resultados das etapas anteriores o Filtro Kalman faz a atuali-
zacao dos estados do sistema, gerando as saidas do filtro que sao a estimativa dos estados
do sistema, denominado por z,,, € a estimativa de sua incerteza p,,,.

Uma vez explicado o principio geral do funcionamento do Filtro Kalman, na proxima
secao e apresentado as principais equacoes desse filtro para um caso especifico, buscando

exemplificar como os parametros apresentados ate o momento sao obtidos.

2.4.2 Equacoes do filtro de Kalman para um caso especifico

Na secao anterior foi apresentado o fluxograma do processamento de dados em um Fil-
tro Kalman. De fato, todas as etapas apresentadas no diagrama na Figura P28 irao correr
independente do sistema em que o Filtro Kalman esteja implementado . Todavia, conside-
rando que cada aplicagao possui um comportamento dinamico especifico, as equagoes que
descrevem esses sistemas variam de sistema para sistemas.

Dessa forma, levando em conta que propédsito desta secao é apenas fornecer uma base ao
leitor para o entendimento da biblioteca para arduino Kalman Filter Library, a ser usada
neste trabalho, a seguir é apresentado as principais equacoes que determinam os parametros
apresentados na secao 24, restritas a um caso em especifico de rastreamento da posicao
de um objeto com velocidade constante em apenas uma direcao. O objetivo é familiarizar
o leitor em relacao as equacoes que compoem o filtro de Kalman através desta aplicacao
em especifico que tem como base a publicacao de BECKER (2021). Note que as equagoes
apresentadas a seguir se referem ao Filtro de Kalman unidirecional e serve apenas como base
para o entendimento das equacgoes para casos mais complexos. Sendo assim, a equacgao de

atualizacao de estado é definida por:
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:i'nm = jn—lm + Kn(zn - CEn—l) (25)

em que:
Tn.n € a estimativa do estado atual.
Tn_1,n € a estimativa do estado anterior.
K, é o ganho do filtro de kalman.
2, € o valor de medigao momento n.

Considerando que neste caso em especifico trata-se do rastreamento da posicao de um
objeto em uma unica direcao e com velocidade constante, a equacao de extrapolagao de

estados para posicao e velocidade sao apresentadas a seguir, respectivamente.

j:n+1m = j:nm + Ati’nm (26)

~ ~

j/’n—i-lm - j;nm (27)

em que:
Tni1,n € a estimativa do estado futuro da posicao.

At é o intervalo de tempo entre o estado anterior e o estado atual.

%nm ¢é a estimativa do estado do estado atual da velocidade.

Note que como estas equacgoes estao adequadas a um caso em especifico do rastreamento
da posicao de um objeto a uma velocidade constante, a velocidade anterior sera sempre igual
a velocidade atual, uma vez que trata-se de uma caso com velocidade constante.

Ja o ganho do Filtro de Kalman que é um valor entre 0 e 1, pode ser determinada pela
equacao a seguir.

Kn — pTL?ﬂ,*l (28)
Pryn—1 + Tn

em que:
K, é o ganho de Kalman.

Pnsn—1 € a incerteza da estimativa extrapolada.
r, € a incerteza da medicao.

A equagao da atualizacao da covariancia é determinada pela Equagao 29.

Pnsn = (1 - Kn)pnmfl (29)

em que:
Pn.m—1 € a incerteza da estimativa que foi calculada durante a estimativa anterior.
Pnyn € & estimativa de incerteza do estado atual.

Ja a extrapolagao da covariancia é determinada pela Equacao 2110.
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em que:
Pnyns1 € a extrapolagao da estimativa da incerteza.
¢n ¢ a variacao de ruido do processo.

Assim, através das equacoes acima obtém-se os principais parametros utilizados em um
Filtro de Kalman apresentados no Diagrama 28 da Secao 4. E importante ressaltar que as
equacoes anteriores demonstram de forma especifica as equagoes do Filtro de Kalman adap-
tadas para o caso especifico de rastreamento de um objeto em uma direcao com velocidade
constante. E notério que a equacao de extrapolacao de estados e a equagao de extrapolacao

da covariancia dependem exclusivamente da dinamica de cada sistema em questao.
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Capitulo

Desenvolvimento

Este capitulo apresenta as principais etapas elaboradas durante o desenvolvimento deste
trabalho. Inicialmente é apresentado os principais materiais necessarios para o desenvolvi-
mento do mesmo. Além disso, nessa primeira sessao também é mostrado quais softwares serao
utilizados, tanto no desenvolvimento do proprio dispositivo, quanto também para andlise dos
resultados. Em seguida é apresentado qual é a estrutura de funcionamento do dispositivo a
ser desenvolvido e quais sao os principais subsistemas que compoem esse sistema de alarme
de estol. Dessa forma, espera-se ser possivel apresentar o desenvolvimento e suas respectivas

validacoes para cada parte desse trabalho de forma simples e detalhada.

3.1 Materiais e Métodos

Os principais componentes que constituem o sistema implementado sao: O sensor iner-
cial, o sensor de velocidade do ar, que é constituido por um tubo de Pitot e pelo sensor
diferencial de pressao, a plataforma Arduino Uno e o médulo MP3 DFPlayer Mini. Todavia,
faz-se necessario o uso de mais alguns outros componentes eletronicos complementares no
desenvolvimento deste dispositivo de pesquisa. Assim, uma sintese dos materiais utilizados

ao longo do desenvolvimento deste projeto é apresentada na Tabela B
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Tabela 3.1: Relacao de componentes eletronicos necessarios para a construgao do sensor.

Quantidade Componentes
1 Placa Arduino Uno
1 Sensor MPU6050
1 Sensor MPXV7002dp
1 Tubo de Pitot
1 Médulo MP3 DFplayer mini
1 Auto-falante 3W 8 Ohms
2 Rele 5V DC
2 Transistor NPN BC547
1 Transistor NPN TIP122
3 Resistor 10k
1 Placa Protoboard
1 Modulo Conversor DC-DC LM2596
1 Bateria 9V
1 Adaptador bateria
- Cabos(Jumper)

Além dos componentes eletronicos descritos na Tabela B, também ¢é utilizado a IDE
de programacao Arduino versao 1.8.13, o simulador online gratuito de circuitos eletronicos,
Tikercard e a versao gratuita do Matlab R2018b para anélise grafica dos resultados.

Nas subsecoes seguintes é apresentado o uso dos componentes descritos na Tabela BT na

implementacao desse dispositivo didatico de pesquisa.

3.2 Aquisicao e Processamento de Dados

Conforme discutido no Capitulos 1 e 2, neste trabalho a situagao de estol é exclusivamente

identificada através do monitoramento da velocidade da aeronave. Dessa forma, uma vez
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que a aeronave atinge a velocidade de estol, o dispositivo é acionado auxiliando o piloto na
manobra de retomada do envelope de voo através de procedimentos emitidos pelo Mdodulo
MP3. Todavia, conforme a (FAAI 2016), é recomendado que o piloto de qualquer aeronave
evite as situagoes de estol. Em funcao disso, esse dispositivo também busca emitir um alarme
em quando a aeronave esta em uma configuracao que pode agravar para uma situacao de
estol. Esse aviso que é chamado de alarme de pré-estol ocorre situagoes nas quais a velocidade
da aeronave esta proxima da velocidade estol e com um elevado valor de angulo de pitch.
Dessa forma é necessario fazer o controle da velocidade e do angulo de pitch da aeronave.
Esses sao os dois parametros utilizados pelo dispositivo implementado. Eles sao adquiri-
dos, respectivamente, através de um sensor diferencial de pressao junto ao Tubo de Pitot e
através de um modulo inercial. Assim, por meio do processamento dos dados obtidos por
esses sensores € possivel fazer o acionamento do moédulo MP3 com os comandos adequados
para cada situacao de estol e pré-estol. O esquema apresentado na imagem a seguir é uma

representacao do modo de funcionamento das principais partes desse dispositivo.

12C
Sensor inercial
Unidade de acgr:glrlrlltgnc':g ¢/
processamento modulo MP3

Sensor airspeed
analog signal

Figura 3.1: Esquema com as principais partes que compoem o dispositivo desenvolvido.

O processamento dos dados fornecidos pelos sensores e a identificacao das situagoes de
pré-estol e estol é executado por uma plataforma Arduino Uno. Na Figura B é apresentado
um fluxograma de como essas duas situagoes sao identificadas através dos dados de velocidade

e angulo de pitch da aeronave.

19



3.2. Aquisigao e Processamento de Dados

A<airspeed<B
e
anglePicth=D

~ -

Ativa alarme
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Figura 3.2: Fluxograma para identificacao das condigoes de pré-estol e estol.

Os valores de velocidade A e B no diagrama apresentado na Figura BZ delimitam uma
faixa de seguranca ligeiramente superior a velocidade de estol e sao determinados conside-
rando uma porcentagem da velocidade minima de sustentacao encontrada no manual do
fabricante de cada aeronave. Ja o valor angular da variavel D pode ser determinada pelo
usuario considerando um percentual do angulo critico de sua aeronave, que de acordo com a
FAAl (2016) é em torno de 12° a 20° dependendo de cada aeronave.

Conforme apresentado na secao 2.2, sabe-se que o valor da velocidade de estol se altera
em movimentos curvilineos. Por esse motivo, neste projeto também ¢é executado o monito-
ramento do angulo de roll com propdsito de aplicar um ganho de 40% nos valores A e B,
com propédsito de deslocar essa margem de seguranca determinada por esses dois parametros,
possibilitando assim identificar devidamente a situacao de estol mesmo com a aeronave em
movimento curvilineo. A Figura B8 da se¢ao @A apresenta o resultado dessa implementacao.
O modo de monitoramento do angulo de roll é discutido com maior profundidade na secao
B3

Conforme na Figura B2, o aviso de pré-estol é acionado somente em situacoes em que
a aeronave apresenta uma velocidade ligeiramente superior a velocidade de estol e elevado
angulo de pitch. O reconhecimento de um alto valor desse angulo para identificagdo do
pré-estol, busca evitar que o piloto ultrapasse o angulo critico de sustentacao através do
aumento inadvertidamente do angulo de pitch. Ja o aviso da situacao que estol é acionado
exclusivamente quando a velocidade da aeronave é inferior a velocidade de estol configurada
de acordo o manual do usuario de cada aeronave.

Uma vez explicado o funcionamento geral do dispositivo de pesquisa a ser desenvolvido,
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3.3. Obtencao do angulo de Pitch e de Roll

a seguir ¢ apresentado em mais detalhes a obtencao dos valores de velocidade, angulo de

pitch, angulo de roll e assim também como o modo acionamento do médulo MP3.

3.3 Obtencao do angulo de Pitch e de Roll

O sensor inercial utilizado neste trabalho de pesquisa é o médulo MPU6050 que contém
um acelerometro e um giroscopio triaxial do tipo MEMS, resultando em um dispositivo com
6 graus de liberdade (6DOF). Devido ao seu conversor analégico digital de 16 bits, esse
modulo permite obter com precisao as aceleragoes e rotagoes angulares ao longo dos eixos x,

y e z. A Figura B33 apresenta uma foto desse dispositivo.

Figura 3.3: Sensor inercial MPU6050 adquirido para obtencao dos angulos pitch e de roll do
dispositivo de pesquisa.

A escolha da utilizagao deste modulo inercial considerou a relagao custo e beneficio e tam-
bém sua acessibilidade no mercado em comparacao a outros dispositivos que desempenham
essa mesma funcao. A Tabela B2 mostra algumas das principais especificacoes técnicas deste

produto.

Tabela 3.2: Especificacoes técnicas do médulo inercial MPUG050.

Tensao de Operacao 3-5VDC

Comunicagao 12C

Faixa do Giroscépio | 4250, 500, 1000, 2000° /s

Faixa do Acelerometro +2,4+4, 48, +16¢g

O préximo passo para a utilizagao desse sensor inercial é a sua integracao com o Ar-
duino para a obtengao de dados via comunicagao 12C. A Figura B4 apresenta um diagrama

esquematico do modo ligagao entre o Arduino e este dispositivo.
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3.3. Obtencao do angulo de Pitch e de Roll
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Figura 3.4: Diagrama esquematico de comunicacao entre o Arduino e o sensor inercial.

Uma vez estabelecida a comunicacao conforme a Figura B4, torna-se possivel obter as
aceleragoes e rotagoes angulares ao longo dos eixos x, y e z. Através desses valores, calcula-
se o angulo de pitch utilizando as componentes da aceleracao da gravidade decomposta ao

longo dos eixos = e z, como mostrado no diagrama a seguir.

eixo de referencia

- o -

Figura 3.5: Tracado para o calculo do angulo de pitch da aeronave.

Na Figura B3 o vetor da aceleracao da gravidade, indicado por g, é decomposto pelo
proprio hardware através das componentes de aceleracao a, e a,. Entao, através das relagoes
trigonométricas no triangulo retangulo, obtém-se a equacao abaixo. Esta equagao s6 é valida

em situagoes com velocidade constante.
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3.3. Obtencao do angulo de Pitch e de Roll

tan(a) = % o= tcm_l(%) (3.1)
Ay Ay

Assim, através da Equagao Bl determina-se o angulo pitch («) utilizado exclusivamente
na identificagao da situacao de pré-estol, conforme explicado pelo digrama na Figura B2. A
obtencao do angulo de roll ocorre de maneira analoga ao modo de obtencao do angulo de
pitch apresentado anteriormente. O diagrama na Figura B8 mostra como as aceleragoes a,

e a, sdo utilizadas no calculo aproximado do angulo de roll(¢).

eixo de referencia

Figura 3.6: Tracado para o cédlculo do angulo de roll da aeronave.

Dessa forma, um valor aproximado para o angulo de roll(¢) pode ser obtido através da
Equacao B2. E importante resultar que o valor de (¢) obtido através dessa equacao busca
apenas identificar situacoes em que a aeronave esta em movimentos curvilineos e nao medir
com precisao qual o valor para o angulo de roll(¢), uma vez que calculado da forma como
mostrado na Figura B8 existe uma interferéncia da aceleracao centripeta no valor calculado

dessa forma.

tan(¢) = Z = ¢ = tan~ " (2) (3.2)
y y
Portanto, através das Equagoes Bl e B2 pode-se obter os angulos de pitch («) e roll

(¢), considerando apenas com os dados oriundos dos acelerometros. Todavia, como os ace-
lerometros sao sensiveis a vibracoes e ruidos externos, os angulos pitch e roll tornam-se
consequentemente susceptiveis a estes fatores. Dessa forma, com o propésito de tornar a
medida desses angulos robustos a estes fenomenos externos, foi implementado um Filtro de
Kalman utilizando a biblioteca Kalman Filter Library em sua versao 1.0.2, disponivel gra-
tuitamente na plataforma Arduino. Na aplicagdo com essa biblioteca, o Filtro de Kalman
implementado tem por padrao a taxa de amostragem igual 10 ms.

A implementacao desse Filtro de Kalman ocorreu por meio da fungao getAngle(), que

para calcular os angulos de pitch e roll baseado nos dados dos giroscopios, considera a rotagao
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3.4. Obtencao da Velocidade

angular fornecida pelos giroscépios nos eixos y, X e a variagao temporal entre as amostras.
Assim, a partir dessa modificacao, o angulo de pitch e de roll resultante esta em funcao tanto
dos angulos calculados a partir dos dados oriundos dos acelerometros quanto também dos
angulos calculados a partir dos dados dos giroscépios por meio da fungao getAngle(). O

grafico a seguir mostra os resultados obtidos a partir destas alteragoes.

Angulo de pitch
40 T T T T T T T T T

Ang. de pitch ¢ filtro
Ang. de pitch s/ filtro | 7

0 50 100 150 200 250 300 350 400 450 500
Tempo (s)

Angulo de roll
T

Ang. de roll s/ filtro
40 Ang. de roll ¢/ filtro | 7

20 =
T A ~— \
ol |

20 T

Graus

-40 - .

| | | | | | | | |
-60
0 50 100 150 200 250 300 3560 400 450 500

Tempo (s)

Figura 3.7: Medida do angulo de pitch e de roll, com e sem a implementacao do Filtro de
Kalman.

A Figura B71 apresenta os resultados dos testes de funcionamento do médulo inercial
com o Arduino. O objetivo desse teste é validar as implementagoes realizadas até essa etapa
do projeto. Conforme apresentado na Figura B7, aproximadamente a partir de 70s ate
120s, o acelerometro é submetido propositalmente a vibragoes externas. Nota-se que, de
fato, tanto angulo de pitch e roll calculado considerando exclusivamente os dados oriundos
dos acelerometros sofre a interferéncia das vibracoes externas aplicadas ao sistema. Porém,
o angulo de pitch e roll resultante, calculados a partir do Filtro de Kalman, se mostram

robustos a essas interferéncias.

3.4 Obtencao da Velocidade

O sensor airspeed utilizado nesse projeto didatico é formado por um Tubo de Pitot JMT-
PT60 e pelo sensor diferencial de pressao piezoresistivo MPXV7002DP. Esse sensor mede a
pressao diferencial fornecida pelo Tubo de Pitot, representando o valor medido através de

um sinal analégico de 0,5V a 4,5V. A figura a seguir é uma foto desses componentes.
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3.4. Obtencao da Velocidade

Figura 3.8: Sensor diferencial de pressao conectado ao tubo de Tubo de Pitot JMT-PT60
para medicao da velocidade da aeronave.

A escolha pelo uso do sensor diferencial MPXV7002DP e do Tubo de Pitot JMT-PT60
nesta primeira etapa do trabalho se deu devido a réapida acessibilidade a estes produtos
para aplicacao neste projeto. Embora esses dispositivos tenham apresentado bons resultados
nos testes realizados, espera-se que nas proximas etapas seja possivel avaliar a performance
de outros modelos de menor custo para esta mesma fun¢ao, como por exemplo do sensor
MS4525D0 da empresa TE Connectivity. A Tabela B23 mostra algumas das principais espe-
cificagoes técnicas do sensor MPXV7002DP utilizado neste trabalho.

Tabela 3.3: Especificagoes técnicas do sensor MPXV7002DP.

Tensao de Operacao 3-5VDC

Comunicagao Analégico 0.5 a 4.5VDC

Faixa de operacao -2 a 2 Kpa

AP Méximo 75 Kpa (P1>P2)

A Figura B apresenta o diagrama esquematico de conexao entre este sensor e o Arduino.
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3.4. Obtencao da Velocidade
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Figura 3.9: Diagrama esquemaético de comunicacao entre o Arduino e o sensor airspeed.

Conforme apresentado na sec¢ao 223, pode-se obter a velocidade da aeronave através da
diferenga de pressao medida em um Tubo de Pitot. Com o uso deste sensor neste projeto,
o valor do diferencial de pressao é representado por um sinal analégico de 0,5V a 4,5V volts
que é processado pelo Arduino. A Figura B0 representa a relagao entre o valor diferencial

de pressao medido pelo sensor e o sinal analdgico recebido pelo Arduino Uno em sua porta

anologica AO.

50 T T : : :
Transfer Function: T
| v = Vg x (0.2 x P(kPa)+0.5) + 6 25% Vpgg L~
40 V; =5.0Vdc /"//"/
= | To=101060°C //‘/,—-"
% 3.0 / x
= /f// TYPICAL __|
g_ 20 i // //
/>/ = = \\
™ MIN
10 f-"" //
=~
Bz
0
i) 1 0 1 2

Differential Pressure (kPa)

Figura 3.10: Curva do sensor diferencial de pressao que relaciona o valor medido a um sinal
analégico.

A convencgao do valor de pressao em Kpa para tensao de saida em volts é dada através
da Equacao B3, em que V, é a leitura de tensao do Arduino e V; é a tensao de alimentacao

desse dispositivo, que nesse caso é 5 V.

V,= AP+ = (3.3)



3.4. Obtencao da Velocidade

desse modo, o diferencial de pressao AP em Kpa pode ser determinado através da Equacao
B4.

5V, 5

7 ) (3.4)

Assim, aplicando o diferencial de pressao AP determinado pela equagao Equacao B4 na

AP = 1000 - (

equacao 24 da secao 2.1, obtém-se:

2000 - (3= — 2
v = \/ ( Vs 2> (35)
p

em que V, serd
Valor spc - Vs

210 — 1

Finalmente, aplicando o resultado da Equagao B8 na Equagao B3, obtém-se uma equagao

v, = (3.6)

unificada para obtencao da velocidade calculada a partir do Tubo de Pitot.

1000 - (512~ — 0.5
v = \/ (3 pfl ) (3.7)

em que R é leitura do pino analégica do Arduino e p é a densidade do ar. Para validacao

dos procedimentos realizados anteriormente, a Figura BT apresenta o resultado de um teste

para obtencgao da velocidade do fluxo de ar de um secador de cabelo.

Velocidade
25 T T T T

20 - T

15 .

m's

10 7

0 50 100 150 200 250
Tempo (s)

Figura 3.11: Velocidade de um fluxo de ar gerado por um secador de cabelo a 10 cm de
distancia do Tubo de Pitot.
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3.5. Circuito de Acionamento

O gréfico apresentado na Figura B é resultado da medigao do fluxo de ar gerado por
um secador de cabelo nas velocidades 1 e 2, a 10 cm de distancia do Tubo de Pitot. Nota-se
que devido o fluxo oriundo da hélice do equipamento ser turbulento, a medicao da velocidade
se torna suscetivel a essa situacao. E por esse motivo, que de acordo com WILLITAM (I958),
a instalacao de Tubo de Pitot em uma aeronave deve ser feita em regides nas quais o fluxo
de ar que passa por esse dispositivo, nao sofra interferéncia de elementos externos, como por

exemplo a superficie frontal da fuselagem.

3.5 Circuito de Acionamento

O moédulo MP3 utilizado no desenvolvimento desse dispositivo didatico é o médulo MP3

DFPlayer Mini. A Figura B2 apresenta uma foto desse dispositivo.

Figura 3.12: Mdédulo MP3 utilizado nesse projeto para emissao dos alarmes de pré-estol e
estol de acordo com a situacao da aeronave.

A escolha da utilizacao deste aparelho se deu pela conformidade em relacao as exigéncias
deste projeto e também por apresentar uma excelente relagao custo e beneficios em compa-
racao a outros médulos MP3. Uma sintese dos principais recursos que este aparelho oferece

¢ apresentado na Tabela B.

Tabela 3.4: Especifica¢oes técnicas do médulo MP3.

Tensao de Operacao 3.3-5VDC
Comunicagao Botoes e interface serial
Formatos suportados MP3, WAV, WMA
Cap. Max. do cartao SD 32GB
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3.5. Circuito de Acionamento

A utilizacao desse modo neste projeto ocorre por meio do circuito eletronico apresentado

no diagrama a seguir.

MODULO MP3

£ MP3 102
£> MPa 101
£> MP3 GND2

L——f> MP3GND1

R3 Q2
ARDUINO PIN 05 TIP122
15K
5V - l
R1 Q4
ARDUINO PIN 06 BC547
10k
sv = l
RL2
R2 at v
'ARDUINO PIN 07 BC547
10k

Figura 3.13: Diagrama do circuito eletronico de controle do modulo MP3.

Como mostrado na Figura BTI3, o circuito eletronico responsavel por controlar o médulo
MP3 que emite os avisos das condigoes de pré-estol e estol é alimentado por uma tensao de
5 volts fornecida através de um maédulo regulador de tensao DC-DC LM2596, associado a
uma bateria de 9 V. Além disso, o circuito apresenta uma chave on-off para o controle de
funcionamento desse dispositivo didatico.

O funcionamento do médulo MP3 nesse circuito é controlado por meio de 1 transistor
TIP122 e de 2 transistores BC547, que nesse circuito sao utilizados como interfaces. Assim,
torna-se possivel utilizar o médulo MP3 no modo standalone, sendo controlado indiretamente
pelo Arduino.

A porta digital 5 do Arduino é utilizada para ligar e desligar o médulo MP3 através do
TIP122. J4 a porta digital 6 é utilizada para controlar um dos transistores BC547 que ao
entrar no estado saturado, alimenta as bobinas de um dos relés eletromecanicos do circuito.
O chaveamento do relé faz com que a porta 102 do médulo MP3 seja acionada, fazendo
assim soar o alarme de pré-estol. De modo andlogo ocorre o acionamento da porta [01 deste
modulo para emissao do alarme de estol, s6 que nesse caso ¢é utilizado a porta digital 7.

Tanto os transistores BC547 como os relés eletromecanicos utilizados no diagrama apre-
sentado na Figura B3, foram escolhidos considerando devido as baixas correntes e tensoes
necessarias para a operacao dos mesmos, bem como a capacidade méaxima de tensao e cor-

rente do Arduino Uno, que opera em média de 0 a 5 V e de 20 a 40mA por saida digital.
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3.5. Circuito de Acionamento

J& os resistores utilizados no diagrama apresentado na Figura B3 tem o propodsito de
proteger o Arduino através da limitacao da corrente drenada das saidas digitais do mesmo e
foram determinados do seguinte modo.

Resistores de base do transistor TIP122:

AVigse = 5V = Vi = 5V — 25V = 2.5V (3.8)

em que V. é a tensao entre base e emissor no transistor e AV, € a tensao sobre o resistor
de base a ser determinado. Considerando que de acordo folha de dados do moédulo MP3, o
consumo de energia é de no maximo 150 mA, entao a corrente no coletor sera de I.=150
mA. Para o transistor TIP122, hy, = 1000. Assim tem-se que:

150mA
I = —"% — 150u4 (3.9)
e
logo, o resistor de base (Rp) sera:
A-Vl-)ase 275V
Ry = = = 16,667K() 3.10
’ I, 150 A ’ (3.10)

Escolhendo um resistor comercial com valor aproximado, determinou-se R, = 15K€). De

modo anélogo, para os resistores de base dos transistores BC547, tem-se:
AVipgse = 5V — Vipe =5V = 0.7V = 4.3V (3.11)

Considerando que a corrente das bobinas dos reles utilizados é de 50mA, a corrente no
coletor dos transistores BC547 sera de I, = 50 mA. Para o transistor BC547, hy. = 110.
Assim tem-se que:

A
I, = 5(}):” — 454,544A (3.12)
fe

logo, os resistores de base (Ry) para os transistores BC547, sera:

_ AVhee 43V

R —
’ I, 454,544

= 10,341KQ (3.13)

Dessa forma, escolhendo um resistor comercial com valor aproximado, determinou-se
Ry, = 10K) para ambos transistores BC547.

Assim, o circuito eletronico apresentado em Figura BT3, tem o propdsito apenas de con-
trolar os dudios emitido pelo médulo MP3 com os avisos e procedimentos a serem realizados
pelo piloto durante as situacoes de pré-estol e estol, identificadas conforme explicado através
da Figura BZ2.
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Capitulo

Resultados e Discussoes

No capitulo anterior foi apresentado o desenvolvimento e os resultados alcangados em
cada uma das principais areas deste projeto. Por estrategia de projeto, o objetivo daquela
abordagem foi desenvolver e verificar o funcionamento individual de cada parte implemen-
tada. J& nesse capitulo, o objetivo é apresentar os resultados da integracao de todas as
etapas anteriores com o proposito de avaliar o funcionamento completo desse dispositivo.
Na pagina do GitHub https://github.com/JRizaias/arquivosTCC pode ser encontrado os
programas referentes aos testes realizados.

Assim, inicialmente é apresentado o resultado completo da montagem do dispositivo
didatico para o estudo da identificacao da situacao de estol. Em seguida é apresentado os
resultados dos testes com o dispositivo em uma condi¢ao estatica, com proposito de verificar
a integracao realizada. Apds essa verificacao, sao realizados testes de para a identificacao
da situacao de pre-estol e estol com dispositivo diatatico sem nenhuma inclinagao lateral da
aeronave. Por fim, é verificado se o dispositivo desenvolvido é capaz de fazer a identificacao
da situagao do pre-estol em um movimento curvilineo (angulo de roll ndo nulo), simulando
um voo com fator de carga diferente de 1 GG. Por ultimo, é apresentado os resultados dos

testes dinamicos realizados.

4.1 Montagem do Dispositivo Didatico

O resultado da integragao entre esses modulos eletronicos, bem como da montagem do

circuito eletronico completo na estrutura de testes, é apresentado na figura B
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4.2. Teste Estdtico

Figura 4.1: Protétipo didatico desenvolvido para a pesquisa de identificagao de situagoes de
estol.

4.2 Teste Estatico

A realizacao do teste estatico com dispositivo apresentado na figura B0 tem o propdsito
de verificar o funcionamento completo do dispositivo em relacao a obtencao dos dados de
velocidade e angulo de pitch, além de também avaliar emissao do alarme do estou de acordo
as condicoes de testes.

A figura B3 apresenta o esquema montado com o dispositivo didatico em uma bancada
com o uso de um secador de cabelo para simulacao da aeronave deslocando-se com uma
velocidade constante. Nessa bancando construida infelizmente nao sera possivel simular si-
tuagoes com aceleracao centripeta como ocorre em movimentos curvilineos devido os graus
de liberdade desta plataforma de teste. Como a aeronave esta fixa a uma estrutura articu-
lada, também ¢é possivel analisar a obtengao do angulo de pitch através do sensor inercial
MPU6050.

Figura 4.2: Esquema montado em uma bancada para realizacao de testes estaticos.

A seguir é apresentado o resultado do teste para verificacao da obtencao dos valores de

angulo de pitch e de velocidade.
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Angulo de pitch
T
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Figura 4.3: Teste de verificagao da captura dos valores de angulo de pitch e de velocidade.

Através da Figura B33, nota-se que conforme esperado, é possivel obter com precisao os
angulos de pitch e a velocidade do fluxo de ar em relagao ao Tubo de Pitot. Dessa forma,
pode-se afirmar que integragao entre a unidade de processamento e os periféricos estao bem
integrados e operando corretamente. A Figura B4 apresenta os resultados de um teste
realizado para a verificacao da identificacao de uma situacao de pré-estol. Para esse teste

determinou-se A = 18m/s e B =22m/s e D = 20°.

f\ngulﬂ de pitch
30 T T T T

Angulo de pitch

Tempo (s)
Velocidade

Airspeed
— — —\Veloc. de estol

— — —Veloc. de seguranca [ |

{

200

250

=1

Nivel légice
n

Tempo (s)
do alarme de pre-estol

Nivel lbgico de saida

100

150
Tempo (s)

200

Figura 4.4: Resultado do teste realizado em bancada para identificagao de uma situagao de
pré-estol causada devido o aumento do angulo de picth e reducao da velocidade.
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4.2. Teste Estatico

Percebe-se que no momento em que a velocidade do ar emetida pelo soprador é alterada
da velocidade 2 para a velocidade 1, a velocidade medida pelo sensor airspeed se torna inferior
a velocidade de seguranca determinada pelo parametro B. Assim, nesse instante ocorre a
ativacao do alarme de pré-estol, que nesse grafico é representado pelo nivel légico alto da
saida digital 6 do Arduino.

De modo andlogo, também foi realizado um teste para identificagao da situagao de estol.
Nessa etapa como nao é possivel alterar a velocidade secador de cabelo, determinou-se os
parametros A = 20m/s, B = 22m/s e D = 20°. O resultado alcangado é apresentado na
Figura A73.

Angulo de pitch
20 T T T T

Angulo de pitch

Tempo (s)
Velocidade

Airspeed
15 — — —\eloc. de estol -
— — —\eloc. de seguranga
1 1 1 T T

o 50 100 150 200 250
Tempo (s)
Acionamento do alarme de estol

Nivel Idgico de saida

Nivel légico

o 50 100 150 200 250
Tempo (s)

Figura 4.5: Resultado de teste realizado em bancada para identificacao da situagao de estol
devido a reducao da velocidade da aeronave.

Através da Figura B3 percebe-se que o acionamento da saida digital 7 do arduino ocorre
no instante em que a velocidade medida pelo Tubo de Pitot se torna inferior a velocidade de
estol configurada nesse teste como A = 20m/s.

Com propésito de verificar a identificacao das situagoes de pré-estol e estol com dispositivo
em movimento curvilineo (¢ # 0), foi realizado o teste cujo resultado é apresentado na Figura
4.

34



4.3. Testes Dinamicos
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Figura 4.6: Resultado de teste realizado em bancada para deteccao de movimentos curvilineos
e alteracao da margem de seguranca.

A Figura B8 mostra o que quando ¢ # 0, ocorre a alteragao nas velocidades, A e B
que determinam a margem de seguranca para o alarme de pré-estol e estol. Assim, pode-se
concluir que o dispositivo implementado é capaz de perceber a inclinacao da aeronave em
uma trajetéria curvilinea e com isso ajustar os limites de velocidades para essa condicao,
conforme discutido na secao 2. Através desse ajuste nos limites de velocidades, torna-
se possivel conseguintemente emitir sinais de alerta caso esses limites sejam ultrapassados,

identificando portanto essas situagdoes mesmo em movimentos curvilineos.

4.3 Testes Dinamicos

Os testes estaticos, cujos resultados foram apresentados na segao anterior, tiveram propo-
sito de avaliar o funcionamento do dispositivo em relagao a integracao dos sensores e emissao
do alarme de pre-estol e pre-estol de acordo com aquelas condicoes de teste. Estas condigoes
também foram simuladas em uma situacao pratica com uso de automével Fiat Mobi e seus
resultados seram apresentados a seguir. Portanto, essa etapa de testes dinamicos ter o ob-
jetivo de verificar a identificacao daquelas condi¢oes em uma situacao pratica, simulando a
operacao do dispositivo em uma aeronave real.

Os resultados a serem apresentados a seguir foram obtidos por meio do dispositivo apre-
sentado na Figura BZI, preso no banco dianteiro de um automével, deslocando-se em uma
via de fluxo rdapido em um trecho com pouca variacao no relevo para evitar interferéncias na
medicao do angulo de pitch. Desse modo, espera-se que o dispositivo didatico apresente nivel

logico alto em suas saidas digitais de acordo com cada condicao de teste, proporcionando
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consequentemente o acionamento correto dos alarmes através do moédulo MP3, como exem-
plificado na Figura B2. Assim, a figura B74 apresenta a fixacao do dispositivo de pesquisa

no veiculo de teste.

Figura 4.7: Fixacao do sensor didatico para a realizacao dos testes dos testes dinamicos.

A figura 70 apresenta a visao externa do veiculo com o sistema ja instalado para reali-
zagao dos testes dinamicos. Os tnicos componentes externos ao veiculo sao os componentes
que compoem o sistema de medicao da velocidade do ar, composto pelo Tubo de Pitot e pelo
sensor diferencial de pressao. Todos os demais componentes do sistema de alarme de estol

foram colocados no interior do veiculo conforme detalhado na Figura B=8 .

Figura 4.8: Visao interna do veiculo com o sensor didatico ja fixado para a realizacao dos
testes dos testes dinamicos.

De acordo apresentado na Figura I8 | todos os componentes do sensor de estol desen-
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volvido, exceto o sistema de medicao da velocidade do ar, estao no interior do veiculo. Essa
configuragao foi escolhida visando possibilitar o ajuste rapido do angulo de aeronave durante
a realizagao dos testes como também com objetivo de deixar audivel o alerta emitido pelo
modulo MP3.

Uma vez instalado o dispositivo no veiculo como mostrado nas Figuras B0 e B8 | foram
determinados os parametros A = 60km/h, B = 70km/h e D = 25°. Esses valores nao repre-
sentam dados reais de aeronaves e foram determinados apenas considerando as velocidades
permitidas e o relevo no local de realizacao de testes. Em uma situacao real em uma aeronave
esses valores devem ser determinados conforme explicado na se¢ao 3.2 e com base no manual
do fabricante da aeronave. J4 o valor de p = 1.1255kg/m? foi determinado considerando as
condigoes climaticas do horario de realizagao do teste.

Apos a configuracao dos parametros do sistema com aqueles valores, o veiculo foi colo-
cado em uma velocidade de aproximadamente 90km/h. Em parte do percurso de teste, a
velocidade do veiculo entao foi reduzida para aproximadamente 65km/h, e apds a ativacao
do alarme de estol, a velocidade era retomada a um valor préoximo a velocidade inicial. O
grafico apresentado na Figura E29 mostra os resultados obtidos durante esse teste de pré-estol

descrito anteriormente.
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Figura 4.9: Resultados do teste com dispositivo para identificacao da condigao de pré-estol.

Conforme apresentado na Figura B9, o acionamento do alarme de pré-estol ocorre a
partir do momento em que o angulo de pitch é superior a 20° e a velocidade da aeronave
é inferior a 70km/h, de acordo com a condi¢do prevista para os valores de A e B e D
predeterminados inicialmente. Além disso, notou-se que o valor do angulo de pitch apresenta

maior sensibilidade a ruidos e a variagoes de aceleragoes longitudinais, sobretudo quando
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acontecem de maneira abrupta.

De modo andlogo ao teste anterior, foi realizado também o teste para identificacao da
situacao de estol. Todavia, para este caso a velocidade do veiculo teve que ser reduzida a
uma velocidade inferior a 60km/h, uma vez que esta foi a velocidade de estol configurado no
dispositivo desenvolvido antes do inicio da realizagao dos testes. Destaca-se que neste caso
o angulo de picth da aeronave foi configurado para aproximadamente 12°, uma vez que a

ativacao do alarme de estol é independente deste valor. A EI0 apresenta o resultado deste

teste.
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Figura 4.10: Resultados do teste com o dispositivo desenvolvido para a identificacao da
condicao de estol devido a baixa velocidade.

Conforme apresentado na E10, percebe-se que de fato o acionamento do alarme de estol
ocorre exclusivamente enquanto a velocidade da aeronave se torna inferior a velocidade de
estol, de acordo com o esperado. Apesar dos sinais de velocidade e angulo de pitch, apresen-
tados nas Figuras B79 e B10 serem suscetiveis a ruidos e perturbagoes externas, ainda sim foi
possivel identificar as situagoes de pré-estol e estol nesta primeira etapa de testes dinamicos.

Nas Figuras B9 e E10 a velocidade aeronave medida através do Tubo de Pitot junto
ao sensor diferencial de pressao ainda apresenta ligeiras oscilagbes que podem ser corrigidas
através da implementacao de filtros digitais, como por exemplo da Média moével. Segundo
ANTONIOU (2005), esses filtros representam uma boa alternativa de processamento de
sinais para sistemas microprocessados, limitando-se apenas a capacidade de processamento
da unidade de processamento.

Em relacao a medida do angulo de pitch apresentada nas Figuras B-9 e E-T0, nota-se
que as mesmas sao contaminadas pelas aceleracoes longitudinais e por ruidos externos ao

sistema. Essa contaminacao ocorre por que este angulo de pitch é calculado considerando os
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dados dos acelerometros giroscépios do médulo inercial MPU6050. Sendo assim, a ocorréncia
de variacoes de velocidade na direcao longitudinal acabam afetando a leitura real desses
elementos utilizados como base para medir o angulo de pitch.

Uma possivel solugao para contornar o problema é a implementacao de um médulo de
GPS acoplado ao sistema, como por exemplo o médulo GPS NEO 6M de comunicacao serial.
O uso de um médulo GPS possibilitaria a obtencao verdadeira da aceleragao média através da
variacao da velocidade longitudinal. Consequentemente, o valor da aceleracao média obtido
poderia ser utilizado para corrigir a aceleracao virtual medida pelos acelerometros. Dessa
forma, o angulo de pitch medido, tomando como base essas duas fontes distintas, poderia

ser consequentemente melhor estimado e robusto a movimentos acelerados longitudinais.
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Capitulo

Conclusoes

O desenvolvimento deste trabalho foi motivado pela pesquisa de uma solucao de baixo
custo para prevenir situacoes de estol causados pela reducao da velocidade e elevacao inad-
vertida do angulo de pitch em aeronaves leves. Para tanto, foi desenvolvido um dispositivo
didéatico, conforme mostrado na Figura B0, com a finalidade de avaliar as possibilidades de
solugoes para a situagao de estol. Esse dispositivo didatico desenvolvido teve como principal
diferencial o fato de ser um dispositivo nao invasivo a estrutura da aeronave e que pode ser
facilmente adaptado a qualquer modelo de aeronave, necessitando somente da existéncia de
um Tubo de Pitot como premissa de instalacao.

As principais partes que compoem o dispositivo desenvolvido sao o sensor inercial, o
sensor airspeed, a unidade de processamento e o médulo MP3. Devido a esses diferentes
sensores, o preco total aproximado de seus componentes é de aproximadamente R$506,00.
Com esse valor nao chega a representar nem 20% dos produtos atualmente disponiveis no
mercado, apos a implementagao de algumas melhorias, o dispositivo didatico desenvolvido
tem o potencial também de se tornar um produto competitivo no mercado, uma vez que
apresenta um menor custo em relagao aos demais produtos desse segmento.

Os testes mostrados nas Figuras B3, B4, A-3 e B@ permitiram concluir que embora o
dispositivo esteja limitado a identificar com precisao as situacoes de pré-estol e para estol
em movimentos retilineos uniformes, o mesmo também é capaz de identificar estas situacoes
em movimentos curvilineos através do aumento das velocidades A e B em 40%, conforme
explicado nas se¢oes 272 e B2.

Além disso, notou-se que a performance do dispositivo em situag¢oes de movimentos acele-
rados pode ser melhorada a partir de implementacoes de baixo custo, como por exemplo com
o uso de um médulo GPS e de implementacgoes de filtros digitais. Simples implementagoes
como essas tem potencial para fornecer maior robustez tanto em relagao ao angulo de picth,
quanto também em relagao a velocidade medida pelo sensor airspeed. Assim, melhorias como
estas podem ser desenvolvidas como continuacao deste projeto, eliminando assim a restricao

de aplicacao deste dispositivo existente até esta fase de desenvolvimento.
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5.1 Propostas de Continuidade

A seguir sao apresentadas as principais melhorias observadas ao longo do desenvolvimento
deste projeto que podem ser implementadas nas préximas etapas de desenvolvido do mesmo.
Algumas destas sé nao foram desenvolvidas neste trabalho de conclusao de curso devido a

limitagoes de recursos, sobretudo para realizagao dos testes de validacgao.

e Uso de médulo GPS para correcao das aceleragoes do longitudinais para reducao do

erro no angulo de pitch calculado pela unidade inercial.

e Implementacao de moédulo GPS e fusao sensorial entre a velocidade calculada pelo
sensor airspeed e médulo GPS, com propdsito fornecer maior robustez a velocidade

calculada.

e Implementacao de filtros digitais para reducao de ruido na velocidade calculada pelo

airspeed.

e Realizacao de mais teste de dinamicos, tanto em automdveis quanto em Aeronaves

Pilotadas Remotamente, para validacao das implementacoes realizadas.
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