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Abstract— In this paper the hand launched take off dynamics are discussed and modeled, criteria are proposed
to characterize a successful take off moreover the types of hand launched take off are divided by the initial
condition of the vertical velocity and acceleration. A PID controller tuned by differential evolutionary algorithm
is proposed to control the angle of atack of unmanned aerial vehicle on this flight phases. Simulations are
performed based on a UAV built for SAE Aero Design East competition and the controller performance is
considered satisfactory, been able to control the angle of atack in a way that provides a successful take off.

Keywords— PID, UAV, Process Control, Differential Evolutionary Algorithm.

Resumo— No presente trabalho a dindmica da decolagem hand launched é discutida e modelada, sdo propostos
critérios para caracterizar o sucesso dessa decolagem, além disso, os tipos de decolagem hand launched sao
divididos de acordo com condigbes iniciais de aceleracao e velocidade vertical da aeronave. Um controlador PID
sintonizado por algoritmo evolutivo diferencial é proposto para controlar o angulo de ataque de Veiculos Aéreos
Nao Tripulados (VANT) nessa fase de voo. Séao realizadas simulagdes baseadas num VANT construido para
a competicdo SAE Aero Design East e o desempenho do controlador é considerado satisfatério, conseguindo

controlar o angulo de ataque de maneira a prover decolagens bem sucedidas.

Palavras-chave— PID, VANT, Controle de Processos, Algoritmo Evolutivo Diferencial.

1 Introducao

Nos 1ltimos anos, inovagoes e melhorias em dis-
positivos eletroeletronicos tem permitido o de-
senvolvimento e a disseminacao de veiculos aé-
reos nao tripulados (VANT’s) portéteis (Rangel
et al., 2011), isto é, VANT’s de pequenas dimen-
soes e baixo peso, capazes de ser transportados
e operados por uma Uunica pessoa. Baterias com
maior densidade energética, maior capacidade de
descarga e menor peso garantiram maior autono-
mia, maior carga util e maiores velocidades. J&
o avanco da capacidade dos microcontroladores e
microprocessadores, aliado ao desenvolvimento de
sensores de baixo peso, permitiram a criacao de
sistemas embarcados que geram estimativas acu-
radas de posicao e atitude dessas aeronaves.

E de extrema importancia que VANT’s por-
tateis possam decolar de maneira simples, requi-
rindo pouco espago e sem a necessidade de uma
pista de decolagem. Desse modo, a maior parte de
veiculos aéreos dessa categoria realizam decolagem
vertical ou por arremesso manual, sendo a ultima
conhecida pelo termo decolagem hand launched.

A decolagem vertical é na maioria das vezes
realizada por veiculos multirotores de asa mdvel
e, apesar de exigir pouco espago, possui baixa efi-
ciéncia em relagao a sua carga 1util, uma vez que
a tracao exercida pelos motores precisa ser maior
do que o peso total do veiculo. Além disso, a falta
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de asas fixas resulta em veiculos menor alcance e
menor autonomia.

A decolagem hand launched, por sua vez, é re-
alizada por aeronaves de asa fixa e demanda maior
espago que a decolagem vertical. No entanto, tal
sistema permite transportar maior carga 1util, pois
o motor necessita apenas levar o VANT a uma
velocidade em que a sustentacao produzida pelas
asas seja maior do que seu peso total. A exis-
téncia de uma superficie produtora de sustenta-
¢ao faz com que, na maioria das vezes, a tragao
maxima seja usada apenas na decolagem, fazendo
com que o consumo energético se reduza durante
0 voo, propiciando maior autonomia e alcance.

Devido a maior autonomia, alcance, capaci-
dade de carga e portabilidade, o uso VANT’s com
decolagem hand launched tem se popularizado no
mapeamento e sensoriamento de areas de dificil
acesso e em missoes de reconhecimento militares.
Entretanto, o sistema apresenta dois inconvenien-
tes: as condigOes inciais impostas pelo langador
interferem muito na decolagem e o angulo de ata-
que da aeronave varia as vezes de forma indesejada
ou descontrolada. Esses dois fatores podem fazer
que a aeronave entre em estol ou gere sustentagao
insuficiente para uma decolagem bem sucedida.

Como a decolagem ocorre de maneira extre-
mamente rapida, torna-se complicado para o pi-
loto executar correcoes que garantam o angulo de
ataque desejado. Desse modo, o presente trabalho
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propoe o projeto de um controlador PID, sintoni-
zado por um algoritmo evolutivo diferencial, ca-
paz de controlar o dngulo de ataque da aeronave
durante a decolagem hand launched, evitando os
problemas mencionados. Até o limite do conheci-
mento dos autores, o projeto de um controlador
para esse tipo de manobra é inédito na literatura.

2 Dinamica da decolagem hand launched

Na decolagem tradicional, em que a aeronave deve
correr em uma pista, o objetivo é acelerar até que
ela atinja a velocidade de decolagem. Segundo a
norma FAR 23 (U.S-FAA, 2017), a velocidade de
decolagem é definida como como 1,2V, sendo
Vestor @ velocidade na qual a forca de sustentacao
é igual ao peso da aeronave e o valor 1,2 é o fator
de seguranca.

Ja na decolagem hand haunched nao podemos
considerar que o processo é bem sucedido apenas
por obter uma velocidade igual ou maior que a ve-
locidade de decolagem, pois nesse processo a ae-
ronave sofre variagoes de angulo de arfagem, 6 e
de ataque, o, mudando a dinamica dessa fase de
voo (Figura 1)

/
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Figura 1: Decolagem hand launched.

Como 6 e « variam, existe a possibilidade de
aeronave possuir velocidade maior que a de decola-
gem, mas com a componente vertical de aceleragao
(V) menor que zero. Entretanto, garantir apenas
V. > 0 também ¢ insuficiente, pois nao garante
que o deslocamento da aeronave seja positivo, ou
seja, que V, > 0. Dessa forma, definimos uma
decolagem hand launched bem sucedida quando a

aeronave atender aos seguintes critérios:

Sz)min > hO

Aqui S ,,in € definido como a posigao vertical
da aeronave no instante em que Vz >0eV,=0e
representa um fator de seguranga. O valor de hg
deve ser especificado pelo projetista da aeronave.

De acordo com o primeiro e o segundo crité-
rios, considerando que no instante de lancamento
0> 0e«a >0 e as possiveis variacdes nas condi-
¢Oes iniciais (V;O > 0 e V,0) impostas pelo langa-
dor, podemos classificar a decolagem hand laun-
ched nos seguintes tipos:
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(i) Decolagem imediata: A aeronave sai da
mao do lancador com todos os critérios de
decolagem satisfeitos;

(ii) Decolagem com S, crescente, V.o > 0 e

Vzo < 0: A aeronave atinge Vz > (0 antes que

V. tenha valores negativos;

(iii) Decolagem com S, decrescente, V,o > 0

e V;o < 0: A aeronave passa a possuir VZ >

0 apods V. passar por um periodo de valores

negativos;

(iv) Decolagem com S, decrescente, V.o < 0

e V.o < 0: A aeronave passa por um deslo-

camento negativo assim que sai da mao do

langador.

Vale ressaltar que a decolagem do tipo 1 pode
ser tratada como de andlise de subida clédssica e
nao sera discutida no presente trabalho.

A Figura 2 exibe as curvas de deslocamento
tipicas das decolagens hand launched dos tipo (ii),

(i) e (iv).

Tipo v
Tipo i
—Tipoii

25

Figura 2: Curvas caracteristicas da decolagem
hand launched.

3 Equacoes de movimento

As equagdes de movimento mostradas no presente
trabalho sao deduzidas tomando como referencia
a Terra, conforme na Figura 3, de modo que o eixo
z da aeronave tenha sempre sentido contrario ao
da gravidade. E considerado também que o com-
ponente y da velocidade é pequeno em relagao as
componentes nos outros eixos e que o angulo de
rolagem da aeronave é préximo de zero. Deste
modo, segundo Stevens et al. (2016) a aeronave
pode ser reduzida a um modelo puramente longi-
tudinal.

De acordo com as suposigoes anteriores, obtemos
as equagoes de movimento (1-6),
V, = T cos(f) — Lsin(y) — Dcos(7)

V. = T'sin(f) — Lcos(y) — Dsin(y) — W
q=M/1,
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Figura 3: Forgas e angulos no modelo longitudi-
nal.

V=VV2+V? (4)

~ = arctan (V, /V;) (5)

a=0-7y (6)

sendo ¢ a taxa de arfagem da aeronave, V, e V,
suas componentes de velocidade em relagao aos ei-
xo0s x e z, V o médulo de velocidade da aeronave,T’
a tragao do conjunto motopropulsor, L a susten-
tagao, D o arrasto, W o peso, M o momento de

arfagem, I, o momento de inercia, v o angulo en-
tre a horizontal e a velocidade relativa da aeronave

A tracdo do conjunto motopropulsor, as for-
gas aerodinamicas e o momento de arfagem sao
computados de acordo com as seguintes equagoes:

T=aV?+bV +¢ (7)
L= O.5pv257-efCL ( )
D =0.5pV28S,;Cp (9)
M = 0.5pV?S,e;Crre (10)

o0

sendo Sy.r a édrea de referéncia, ¢ a corda mé-
dia aerodinamica da asa, Cjs o coeficiente de mo-
mento de arfagem da aeronave, p a densidade at-
mosférica, a, b e ¢ sdo os coeficientes da tracao da
aeronave calculados conforme proposto por Pelle-
grini and Rodrigues (2015), Cf, e Cp, respecti-
vamente, os coeficientes de sustentacao e arrasto
totais da aeronave, que variam em func¢ao do an-
gulo de ataque.

O coeficiente de momento de arfagem, além de
variar com o angulo de ataque também depende
do angulo de deflexao do profundor, sendo este po-
sicionado através de servomotores pelo piloto ou
pelo sistema de controle da aeronave. Como aqui
consideramos que a tragao do conjunto motopro-
pulsor é méxima ao longo de toda a decolagem, te-
mos o angulo de deflexao do profundor como tnica
variavel de controle longitudinal da aeronave .

Com o intuito de simular o processo de deco-
lagem hand launched foi construido um algoritmo
iterativo em ambiente Matlab®. Esse algoritmo
possui como entrada as condigoes iniciais Vj, 6o,
g, Szo € S0, sendo gy sempre considerada ini-
cialmente igual a zero. Em cada iteragao desse
algoritmo é calculado o angulo de deflexao do pro-
fundor com base no controlador PID, cujo projeto
é descrito na préxima sessdo. As Equagoes (1),
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(2) e (3) sdo integradas utilizando o método de
Runge—Kutta de quarta ordem e os valores de V,
a e v sado atualizados utilizando as Equagoes (4),
(5) e (6). A simulacdo de decolagem é encerrada
se o tempo de simulagao (¢5) excede 5 segundos ou
se ts > 1,3ty, sendo ty o instante de decolagem,
ou seja, o primeiro instante que a aeronave atende
todos o critérios de decolagem propostos.

4 Controlador PID Digital

Como exposto anteriormente, o angulo de ataque
e o angulo de arfagem da aeronave variam em uma
decolagem hand launched. Entretanto, os valores
assumidos pelo angulo de ataque sao cruciais para
definir se a decolagem sera bem sucedida.

Angulos acima do angulo de estol fazem com
que aeronave entre em regime de estol, isto é,
ocorre o descolamento do fluxo de de ar no ex-
tradorso da asa, o que gera uma perda abrupta
da sustentagdo. Além disso, durante o estol a
asa produz uma maior esteira de vértices, o que
pode eventualmente prejudicar as superficies de
controle localizadas na cauda da aeronave (leme e
profundor). Angulos de ataque muito pequenos,
por outro lado, apesar de nao prejudicarem as su-
perficies de comando, também fazem com que a
aeronave produza valores muito baixos de susten-
tacao.

Desse modo, é necessario criar um controla-
dor capaz de manter a aeronave em um angulo de
ataque proximo suficiente ao angulo de estol para
que haja sustentagao suficiente para uma decola-
gem bem sucedida.

Para tanto, no presente trabalho, é projetado
um controlador PID digital, como mostrado nas
Equagoes (11)-(14), obtidas de Dorf and Bishop
(2008):

u(KT) = Kpe(KT)+Ké(KT)+Kpé(KT) (11
e(Kt) =r(KT)—y(KT)

é(KT) = é[(K — 1)T] + Te(KT)

(1)
(12)
(13)
{(KT) = L(e(KT) — e[ (K ~1)T)  (14)

sendo K o numero da iteragao, T o passo de tempo
da iteracdo, u(KT) a entrada do sistema (adngulo
de deflexao do profundor), e(KT) o erro, ¢(KT) a
derivada do erro, é(KT) a integral do erro, r(KT)
o valor de referéncia a ser seguido pelo sistema e
y(KT) a saida do sistema (angulo de ataque).

O angulo de deflexao do profundor possui li-
mites fisicos na sua variacao e o servomotor possui
limitagoes na velocidade com que pode variar o an-
gulo de deflexdo. Para contabilizar esses limites,
foram impostas as seguintes restrigoes a entrada
u(KT),

20
—20

se u(KT) > Phaa;

15
se uw(KT) < —Ppnaz- (15)

u(KT) = {
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u[(K — 1)T] + dmi se vp > dmi;
u[(K —1)T] — dmi se vp < —dmi.

u(KT) = {

sendo P, 0 angulo maximo de deflexdo que o
profundor pode assumir, vp a variacdo da posigao
solicitada pelo controlador em determinada itera-
¢ao, ou seja, u(KT) —u[(K —1)T], e dmi a varia-
¢ao maxima de posi¢ao que o servomotor é capaz
de realizar ao longo do tempo de uma iteragao da
simulacgao.

5 Algoritmo evolutivo diferencial

O algoritmo diferencial evolutivo é, assim como o
algoritmo genético, baseado em populacao. Nele
uma populacdo inicial é criada de forma aleaté-
ria e aprimorada ao longo das geragoes através
de operagoes de mutacdo, crossover e sele¢do. A
principal diferenga entre o diferencial evolutivo e
o genético é que o primeiro se baseia na opera-
¢ao de crossover para gerar novos vetores de so-
lugao, enquanto o diferencial evolutivo se baseia
na operacao de mutagao. A principal vantagem
do algoritmo diferencial evolutivo é que seus pa-
rametros de controle permanecem fixos ao longo
do processo e requerem pouca sintonizagao.

No presente trabalho, os valores Kp, Kp e Ky
do controlador PID projetado para controlar o an-
gulo de ataque da aeronave durante a decolagem
foram sintonizados através do algoritmo evolutivo
diferencial. O objetivo é encontrar um conjunto
de constantes que gerem um controlador que mi-
nimize o somatério do quadrado do erro, conforme
Equagao (17).

n

fo="3(e[KT))

K=1

(17)

Os passos do algoritmo proposto por (Sayah
and Zehar, 2008) e aqui aplicado, serao detalhados
a seguir.

1. Inicializagao: a primeira geracao da popu-
lacao x é criada na forma de uma matriz de
dimensao n; x np de maneira aleatoria, sendo
Np o nidmero de individuos (vetores coluna)
da populagao e n; o nimero de parametros
que cada um desses individuos contém. No
presente trabalho, a populacao contém 100
individuos, cada um deles representando um
possivel controlador, ou seja, contendo um
possivel valor de Kp, Kp e K1 (logo, N; = 3).

. Mutagao: A operacao de mutacao, exibida
na Equagéo (18), cria uma populagido x’ per-
turbando o vetor x4 através da diferenga en-
tre dois vetores xp € X,

(@)

€Z;

=24+ F(zp—2.),i=1:Np (18)

(16)
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sendo a, b e ¢ escolhidos de forma aleatéria
para cada variagao de j, a # b # c e F um
escalar que serve como parametro de controle
do algoritmo, ajustando o tamanho da pertu-
bagao aplicada na mutacao.

. Crossover: A operagao de crossover, Equa-
gao (20), gera uma populagao teste (€’’) mis-
turando os parametros da populagao mutante
(z’) com a populagéo atual (x),

(i
L

j=1:N;ei=1:N,

"Gy _ se pj < CR,

T (19)

se p; > CRg,

sendo p um ndmero aleatério uniformemente
distribuido entre [0,1] e Cr o parametro que
controla a diversidade da populacgao,

. Avaliagao: Para cada individuo da popu-
lacao é realizada uma simulacao de decola-
gem utilizando o processo descrito na Sessao
3. Com este resultado, o individuo é avali-
ado utilizando a funcao objetivo mostrada na
Equagao (17) e, em seguida, as penalidades
mostradas nas Equagoes (20) e (21) sdo ana-
lisadas e aplicadas:

(a) Se o primeiro e segundo critérios de de-
colagem nao sao atendidos:

fo(z;) f.o(z;) + 200000 (20)

(b) Se o terceiro critério de decolagem néao

¢ atendido:
fo(x;)

f.o(z;) + 100000 (21)

. Selegao: A operagao de selecao, mostrada na
Equagao (22), produz a nova geragao da po-
pulagao & comparando os individuos da po-
pulagao atual com os individuos da populagao
teste e inserindo na préxima geragao os que
apresentam menor valor da funcao f.o.

(&)

@+1) se f.o(xl(G)) < f.o(:ch)),
Z; R PRE

se f.o(x,l,(G)) > f-O(ng))
(22)

. Critério de parada: Se um individuo x;
consegue se manter no posto de melhor esco-
lha da populagao « ao longo de 3000 geragoes,
o algoritmo é encerrado. Em caso contrario,
o algoritmo retorna a operagao de mutacgao.

Os valores das constates do controlador PID
foram escolhidos como F' = 0,6 ¢ Cr = 0,75, con-
forme recomendado por (Sayah and Zehar, 2008).
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6 Resultados e Discussoes

Para testar o desempenho da metologia proposta,
utilizamos a mesma para sintonizar e simular um
controlador PID a ser utilizado num VANT por-
tatil projetado e construido pela equipe Trem Ki
Voa Micro da Universidade Federal de Sao Joao
del-Rei, para a classe micro da competicdo SAE
Aerodesign East realizada na cidade de Lakeland,
Florida no ano de 2015.

O regulamento da competicao obriga as aero-
naves a terem baixo peso, pequenas dimensoes e
decolagem hand launched. Dessa forma, a aero-
nave projetada pela equipe, Figura 4, apresenta
0, 350 kgf de peso vazio, 0,80 m de envergadura e
0,108 m? de 4rea de asa.

As simulagdes foram realizadas com um passo
(T') de 25 ms, os coeficientes aerodindmicos da
aeronave necessarios para realiza-las foram obti-
dos através do software XFRL® e da metodolo-
gia proposta por Pullin (1976). Os coeficientes
a, b e ¢ na Equacao (7) foram obtidos através
do experimento descrito em (Pellegrini and Rodri-
gues, 2015) e o momento de inércia I, foi obtido
do modelo completo da aeronave representado no
software SolidWorks. Os valores de Py, € dmi
foram obtidos, respectivamente, da planta da ae-
ronave e do datasheet do servomotor utilizado no
profundor.

Figura 4: Aeronave produzida pela equipe Trem
Ki Voa Micro para a competicao SAE Aero Design
East 2015.

A sintonizacao do controlador PID foi reali-
zada com as seguintes condicoes iniciais de deco-
lagem: ag =0° 69 =0° Vo =7,5m/s, Szo=0¢e
S.0 = 2 m, carga util m, = 0,900 kg e foi imposto
como fator de seguranga hyg = 1 m. Desse modo,
obteve-se os valores de Kp, K; e Kp mostrados
na Tabela 1.

Tabela 1: Parametros do controlador PID.

Kp ‘ Ki ‘ Kp
1,8878\ 6,5271\ 4,6112 %102

Para verificar o comportamento do controla-
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dor para outros valores de g, 0y e m.., trés experi-
mento de simulacao de decolagem hand launched
foram realizadas. A Tabela 2 mostra os valores
utilizados.

Tabela 2: Experimentos de simulagao.

1° 20 30
6(°)  0—10 0—20 10
a®)  0-10 0 0

me(kg) 0,9 0,9 0,5—-1,15

Os trés experimentos foram realizadas com
p = 1.2 kg/m?, com a referéncia r(KT) igual ao
angulo de estol da aeronave (10,8°) e considerou-
se que que os valores de V{, S;o e S.o permanecem
com os mesmos valores utilizados na sintonizagao
do controlador. Os resultados das simulagoes po-
dem ser vistos nas Figuras 5, 6 e 7.

0 5 10 15 a=4
Sx [m] a=5
—a=6
15 . e
— A a=8
g1 N =9
N 5 —a=10
]
o ‘ ‘ ‘
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2
Tempo [s]

Figura 5: Experimento 1.

—0=0
—0=2.2
0=4.4
15 | —p=6.7
0=8.9
0=111
—0=133
0=15.6
—0=17.8
0=20

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2
Tempo [s]

Figura 6: Experimento 2.

E 2 — —m=0.5
N m =057
P15 m =064
1 m =072
0 5 10 15 20 m =0.79
Sx [m] m:=0.85
15 m_=0.93
=10 ——— —m =101
= m_=1.08
° s m =115
o L L L L
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 14 1.6 1.8
Tempo [s]

Figura 7: Experimento 3.
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No primeiro experimento é interessante notar que
sobressinal ocorre justamente para valores de an-
gulo de ataque (ap = 0 e agp = 1) que geram maior
erro nos primeiros instantes de decolagem. J4 nos
valores de ag que se iniciam préximos a referén-
cia (g = 10 e a9 = 9), nos primeiros instantes
acabam se distanciando da referéncia para depois
convergir a mesma. O primeiro problema acon-
tece devido ao maior erro nos primeiros instantes
fazer com que haja um maior carregamento (acu-
mulo de erro no termo integral) da acdo integral,
jé o segundo decorre do fato do pequeno erro nos
primeiros instantes gerar uma acao integral des-
carregada, o que torna o PID indbil a manter o
sinal da referéncia nos primeiros instantes.

No segundo experimento percebe-se que
houve sobressinal de « para todos os valores de
0y, havendo sempre um aumento do sobressinal
com o aumento de 6. Esse processo de aumento
de sobressinal com o aumento de € ocorre devido a
# mais elevados produziram uma decolagem com
valores de V, mais elevados, o que acaba por ge-
rar, como mostra a Equacdo (6), uma tendéncia
de aumento de «.

Ja& no terceiro, nota-se que os menores valo-
res de carga coincidiram com os maiores valores
de sobressinal. Isso pode ser explicado pelo fato
do controlador utilizado ser sintonizado para uma
carga de 0,9 kg, havendo assim um excesso de
atuacdo para pequenas cargas.

Vale notar que as simulagoes realizam decola-
gens variando entre o tipos ii, iii e iv, sendo que
para todas elas houve uma répida convergéncia
de a para o valor da referéncia, em todos os casos
entre 0,2 e 0,4 segundos.

Apesar de algumas simulagoes possuirem so-
bressinal, a ultrapassagem do angulo de estol é pe-
quena e dura um intervalo muito curto de tempo,
o que faz com que a queda de sustentacdo nesse
periodo nao prejudique a decolagem, pois todas
conseguem atender os critérios estabelecidos na
sessao 3.

7 Conclusoes

O presente trabalhou analisou a dindmica de deco-
lagem hand launched, estabeleceu critérios quanto
0 seu sucesso, caracterizou os tipos de decolagem
segundo V. e V. e propds a criacio de um con-
trolador PID sintonizado por algoritmo evolutivo
diferencial para controlar o angulo de ataque na
decolagem, varidvel de extrema importancia para
que essa fase de voo seja bem sucedida.

O controlador proposto foi sintonizado e im-
plementado em simulagbes de um VANT cons-
truido na Universidade Federal de Sao Joao del-
Rei pela equipe Trem Ki Voa Micro. O controla-
dor conseguiu com sucesso realizar o controle do
angulo de ataque do VANT em simulagoes de de-
colagem com grande variagao dos angulos de ata-
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que e arfagem iniciais e da carga carregada.

Apesar de nao prejudicar as decolagens anali-
sadas, o angulo de ataque apresentou oscilagoes e
sobressinal. Em trabalhos futuros serd investigado
a utilizagao de um laco anti-windup para ameni-
zar o efeito de actimulo de erro no termo integral e
serd investigado o comportamento do controlador
projetado em experimentos praticos.
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