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RESUMO

O presente trabalho trata sobre a modelagem dindmica de uma aeronave nao
tripulada e nao convencional, que possui caracteristicas de sustentacao hibrida. Através
da alteragdo da orientacdo angular do conjunto asa + rotor, em relacdo a linha de
referéncia da fuselagem, com capacidade de decolar verticalmente e prosseguir em voo
de cruzeiro. A aeronave pode ser definida como um VTOL (Vertical Take Off and Landing,
por sua siglas em inglés) que utiliza superficies aerodindmicas e varios rotores. Com trés
rotores coaxiais capazes de girar independentemente em relagdo ao resto do corpo, isto
torna a aeronave um veiculo de morfologicamente variavel e assimétrico. Sua dinamica é
definida a partir dos principios da Mecéanica Classica e das relagdes aerodindmicas
pertinentes. Um modelo 3D no software de CAD (Computing Aided Design) SolidWorks®
é realizado para obter suas relacbes de massa e inércia. Para analise do modelo
dindmico, as equacdes do movimento sdo linearizadas em torno de duas condigbes de
equilibrio distintas na forma de espacgo de estados. A primeira condicdo refere-se ao voo
pairado no ar (hover) e a segunda trata de um voo em modo cruzeiro, no qual a aeronave
precisa se manter a uma velocidade conhecida para gerar suficiente sustentacdo nas
suas superficies aerodindmicas. O uso de rotores coaxiais permite desprezar os efeitos
giroscopicos causados pelo giro de cada um dos rotores em relagdo ao resto do corpo.
Por fim, avaliou-se o comportamento dinamico e os critérios de estabilidade da aeronave
para cada uma das condi¢des de equilibrio por meio de algoritmos implementados na
plataforma MATLAB. Através da andlise da resposta dinamica temporal aos diferentes
comandos da aeronave, foi possivel constatar que esta é instavel naturalmente e que
requer de comandos para restabelecer sua condi¢cao de equilibrio.

Palavras-chave: Multi-rotor. VANT.Rotor Coaxial.Modelagem Dinamica.Mecénica
do Voo. Tilt-rotor.



ABSTRACT

The following work refers to the dynamic modelling of an unconventional
unmanned air vehicle (UAV) that possesses hybrid lifting characteristics. It is able to
change the angular orientation of a wing-rotor set, when referred to the fuselage reference
line, which allows it to take off in a vertical path and then proceed flight horizontally on
cruiser mode. The aircraft can be so defined as VTOL (Vertical Take Off and Landing)
which employs aerodynamic surfaces and propellers to produce lifting. The use of three
coaxial-rotors that tilt independently from the rest of the aircraft's body, turns the aircraft
into a morphologically variable and asymmetric vehicle. The dynamic equations are
defined from Classic Mechanics principles and the required aerodynamics' assumptions.
A 3D model is produced in the CAD (Computing Aided Design) software SolidWorks® in
order to obtain mass and inertia characteristics. To analyze the dynamic model, the
aircraft's equations of motion are linearized into two different steady-state conditions and
set into the form of state-spaces. The first steady-state condition refers to hover and the
second one is thought as being the cruiser mode flight, in which the aircraft needs to
maintain a certain flight speed to produce enough lifting on it's wings. The use of coaxial
rotors allows to neglect gyroscopic effects caused by the tilt of each rotor with respect to
the rest of the body. Finally, the dynamic behavior and stability criteria where evaluated for
each one of the steady-state conditions with an algorithm implementation in the MATLAB®
platform. The analysis of the aircraft's dynamic response to the possible aircraft's
commands showed that it is a naturally unstable vehicle with the need of command inputs
to reestablish a steady-state condition.

Key-words: Multi-rotor. UAV. Coaxial Rotor. Dynamic Modelling. Flight Mechanics.
Tilt-rotor.
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L
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B . ~ . . . . .
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R, - Rotor coaxial esquerdo

R; - Rotor coaxial traseiro
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T - Vetor forca de Trag&o

Tym - Tracdo produzida por um unico motor brushless
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Vym - Tenséo elétrica sobre o motor brushless
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Voo - Velocidade relativa dos ventos

w; - Sistema fixo a i-ésima semi-asa coaxial
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X; - Coordenada x do sistema inercial
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1. Introducao

Em pouco menos de uma década, o mundo viu surgir veiculos aéreos nao tripulados
(VANT’s) para uso civil com diferentes caracteristicas em relacdo a forma de sustentacéo
empregada para manté-los no ar. Entre os mais comuns se destacam dois tipos: os VANT’s de
asa fixa, que proporcionam uma dindmica semelhante a dos avides, e os VANT’s de asa
rotativa mais comumente conhecidos como Drones e que se caracterizam por ter semelhanca
com a dinamica de um helicoptero. Dentre as aeronaves de asa rotativa surgiram os multi-
rotores que nada mais sao veiculos que fazem uso de varios rotores para gerar sustentacio e
comandar a aeronave (BOUABDALLAH, 2007). Se bem existe um estudo em constante
evolucao para estas duas classes de aeronaves quando se refere ao seu comando e controle,
ultimamente tem surgido uma tendéncia de misturar a capacidade de sustentagdo em
movimento das aeronaves de asa fixa, com a estabilidade e versatilidade que aeronaves multi-
rotor proporcionam. As pesquisas de MIKAMI (2015) e THEYS (2016) (Figura 1) apresentam
modelos de veiculos aéreos ndo tripulados com capacidade de levantar voo verticalmente
(conhecido como VTOL) e que possuem uma superficie aerodindmica que gera sustentagao
quando o veiculo atinge uma determinada velocidade.

—:12:- k.

Figura 1 - VTOL néo tripulados. Fonte: (MIKAMI, 2015) e (THEYS, 2016).

E importante ressaltar que MIKAMI (2015) considera a aeronave com a capacidade de
inclinagdo das suas superficies aerodindmicas e rotores, enquanto THEYS (2016) apresenta
uma superficie aerodindmica inicialmente na vertical e este muda para uma condi¢gao de voo
exclusivamente horizontal através da rotacdo de todo o corpo da aeronave. De todas as
formas, em ambas as pesquisas ressalta-se a condi¢do de simetria que a aeronave mantém ao
longo da sua operagao, o que permite a simplificacdo do modelo dindmico.

Durante a década dos anos oitenta, o governo americano em parceria com a companhia
aeroespacial Boeing® desenvolveram o projeto de uma aeronave tripulada que integrasse as
caracteristicas de um multi-rotor e de um avido. O projeto foi conhecido como V-22 “Osprey” e,
apesar do seu historial de erros e acertos, a marinha americana dos Estados Unidos faz uso
desta aeronave como sua “insignia” nos dias de hoje (Figura 2).



Figura 2 - V-22 “Osprey”. Fonte: (www.boeing.com/defense/v-22-osprey/. Acessado em: 26 out. 2017).

Este veiculo difere dinamicamente dos veiculos apresentados por MIKAMI (2015) e
THEYS (2016) devido a que possui um grande rotor na extremidade de cada semi-asa que tem
a capacidade de se inclinar em relagdo ao plano horizontal do corpo e das semi-asas da
aeronave para fazé-la decolar verticalmente e posteriormente avancar para frente. E com base
nesta aeronave e as ideias propostas por MIKAMI (2015), ONEN (2015) e SERVAIS (2015) que
surge a inspiragcéo do projeto apresentado neste trabalho.

As pesquisas de ONEN (2015) e SERVAIS (2015) mostram a configuragdo multi-rotor
“tricoptero” (Figura 3) na qual os trés rotores da aeronave giram num mesmo sentido, o que
induz um momento contrario ao sentido de giro dos rotores no corpo da aeronave. Isto exige o
uso de um servo-motor para inclinar o rotor traseiro e controlar a guinada do veiculo.

Figura 3 - Configuragao tricoptero ndo convencional (esquerda) e tricoptero com inclinagdo de rotores (direita).
Fonte: (ONEN, 2015), (SERVAIS, 2015).

Com base nesta caracteristica dindmica e tomando como exemplo o projeto proposto
pela companhia aeroespacial Lock Heed Martin® no seu helicoptero tripulado Sikorsky X2
(Figura 4) é considerado o uso de rotores em configuragao “coaxial’ para anular aos pares o
momento induzido por cada rotor (ja que cada rotor gira em sentido contrario em torno de um
mesmo eixo) e gerar forca de tracdo em um mesmo sentido, assim como é estudado por
COLEMAN (1997).



Figura 4 - Exemplo de um rotor coaxial, montado sobre o helicoptero Sikorsky X2. (www.defensereview.com.
Acessado em: 20 abr. 2017).

O motivo para estudar a dindmica de um veiculo que integre as caracteristicas
dindmicas das aeronaves dos projetos e pesquisas citadas acima, € o de ir um passo a mais na
evolucao ou criagdo de aeronaves nao tripuladas mais versateis e controlaveis. Que possam
decolar verticalmente, se deslocar em alta velocidade horizontalmente (gerando sustentagao
nas suas superficies aerodindmicas) e ter a capacidade de atingir e manter diferentes
condigdes de equilibrio dindmico ao longo da sua operagdo, por meio do uso de técnicas de
controle que levem em consideragéo a dindmica de uma aeronave de formato variavel devido
ao deslocamento relativo entre as partes que a conformam e que permitem a aplicagdo de
comandos com o fim de controla-la.

Os possiveis movimentos de uma maquina € o que se entende por graus de liberdade e
que é amplamente estudado na area da Robdtica, mesmo quando o movimento seja relativo
entre as partes do sistema. E devido a isto que, com o surgimento de projetos como o que é
aqui proposto, interligados a area aeronautica, surgem areas de estudo como a descrita pela
Universidade da  Pensilvania no seu curso  “Robotics:  Aerial  Robdtics”
[<https://pt.coursera.org/learn/robotics-flight. Acessado em: 8 jun. 2017>]. Sendo a area da
robotica muito relacionada ao ambito de trabalho de um Engenheiro Mecatrénico.



2. Objetivo

O propdsito desta monografia é a modelagem e o estudo da mecéanica do voo de uma
aeronave nao tripulada capaz de integrar as caracteristicas dindmicas de um multi-rotor e as de
uma aeronave convencional. Isto é possivel uma vez que as semi-asas e o rotor de cauda
podem rotacionar em relagdo ao seu eixo longitudinal, possibilitando a alteragdo da dire¢do da
forca propulsiva do grupo moto-propulsor (rotores coaxiais). Esta adaptacdo morfolégica
permite a aeronave diferentes configuragdes de equilibrio, a saber: voo pairado e voo cruzeiro,
por exemplo. A partir de um levantamento dos seus possiveis equipamentos, pode-se obter
uma previsao das massas e inércias através de um modelo realizado em software CAD. Por

fim, avaliar o comportamento e a estabilidade do sistema em duas condicbes de equilibrio
dindmico distintas.



3. Esboco Inicial:

De forma a exemplificar como seria 0 modelo inicial da aeronave, foi elaborado no
software CAD SolidWorks® um desenho de uma aeronave genérica que auxiliaria na definicdo
dos diferentes sistemas de coordenadas requeridas para definir a posicdo relativa de cada
componente da aeronave. A Figura 5 apresenta esta ideia inicial. Vale ressaltar que este
esboco ndo levou em consideragao propriedades de massa. O conceito inicial apresenta uma
fuselagem composta por um corpo central e trés “bragos”, nos quais, no final de cada um, esta
acoplado um rotor coaxial capaz de girar. Ambos discos de hélices estdo devidamente
acoplados ao eixo do motor de forma a produzir forga de tragdo em um mesmo sentido mesmo
girando em sentidos contrarios.

Os bragos da aeronave tem, em sua concepgao inicial, a aparéncia de uma trelica, mas
poderiam ser pensados simplesmente como tubos conectores ou superficies aerodindmicas
rigidas em relagédo ao corpo central da fuselagem.

N
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Figura 5 - Concepcao inicial da aeronave.



4. Modelo Dinamico:

4.1 - Sistemas de Coordenadas ou Referéncias:

Serao considerados oito referenciais principais de referéncia de coordenadas e trés
referenciais auxiliares:

o Referenciais principais de referéncia:
= Referencial Inercial “/I”

Referencial fixo a terra com a coordenada Z; apontando para o nucleo/centro da Terra.
X; aponta para o Norte e Y; para o Leste.

= Referencial fixo ao corpo “B”:

Referencial que tem por origem o centro de gravidade da aeronave. X, aponta do centro
para o “nariz’ da aeronave, ao longo da linha considerada “referencial’. Esta linha pode ser
escolhida como linha da “corda” da aeronave ou ao longo do “chdo/base” da aeronave. O eixo
Y, é considerado saindo do centro para a “asa-direita” e o eixo Z,, é considerado do centro para
baixo da aeronave, conforme a regra da mé&o direita (Figura 6).

Figura 6 - Sistema de referéncia fixo ao corpo/fuselagem da aeronave.



= Referencial fixo a cada rotor “r;” (trés sistemas de referéncia):

Referencial que tem por origem o centro de gravidade de cada rotor coaxial. Para os
rotores coaxiais 1 e 2 (direito e esquerdo), a coordenada X, (i = 1, 2, 3) aponta axialmente no

mesmo sentido do vetor tragao do rotor, o vetor Y,, aponta no mesmo sentido que Y, isto quer
dizer que sao paralelos. Finalmente o eixo Z,, aponta ortogonalmente a X, e Y;,, de acordo
com a regra da mao direita (Figura 7).

Figura 7 - Sistemas de referéncia dos rotores laterais.

Ja para o rotor coaxial 3 (traseiro), seu eixo X,, aponta no mesmo sentido de X, isto
quer dizer que s&o paralelos. O vetor Y., aponta axialmente no sentido do vetor tragéo do rotor
coaxial 3, de tal forma que quando o rotor encontra-se “deitado” Y;., torna-se paralelo a v;,. Ja o
vetor Z,., € orientado ortogonalmente de acordo a regra da méo direita (figura 7).

= Referencial fixo a cada semi-asa “w;” (dois sistemas de referéncia):

Tomando como referéncia a aeronave proposta por MIKAMI (2015), o conceito prévio
da aeronave foi mudado para que cada semi-asa girasse solidariamente com seu respectivo
rotor coaxial (Figura 8). Esta configuragdo permite ter um mesmo angulo de ataque de cada
semi-asa igual ao angulo de ataque que cada rotor lateral teria e, desta forma, o fluxo de ar
vindo do rotor para o bordo de ataque da semi-asa seria sempre 0 mesmo, independentemente
da angulagao na qual o rotor estiver inclinado (o angulo de ataque da ataque da semi-asa/rotor
¢é diferente do angulo de inclinagcdo da semi-asa/rotor). O referencial fixo em cada semi-asa tem
como origem o seu centro de gravidade. Os vetores base destes referenciais (X, Y,y,, Zw,) €
(Xw,» Yw,, Z,,,) sé@o constantemente paralelos aos vetores base dos seus respectivos rotores

coaxiais Ry (X, Y., Z.) € R, (X.,, Y;,, Z,,). Desta forma, quando considerados os dois

1
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componentes solidarios (semi-asa e rotor coaxial) existe um angulo nulo entre seus vetores ij
e Xy, (comj=1,2).

Figura 8 - Sistemas de referéncia das semi-asas, com segundo modelo da aeronave.

= Referencial dos ventos “S”:

Referencial orientado de igual forma que o fixo ao corpo e com a mesma origem, com a
diferenga de que os eixos X; e Z, encontram-se inclinados de um angulo a que representa o
angulo de ataque da aeronave (Figura 9, com a mostrado positivo). Este sistema é util para
definir as forgcas de sustentagcéo e arrasto (neste caso, exclusivamente para as semi-asas do
Drone) as quais sao fungao da direcado do vento relativo a aeronave.



Figura 9 - Sistema de referéncia dos ventos.

o Sistemas de Referéncia Auxiliares:
= Referencial paralelo ao corpo “PB” (cinco sistemas de referéncia):

Referencial que tem por origem o centro de gravidade de cada rotor (ou de cada semi-
asa) e que nao e fixo ao mesmo. Isto quer dizer que a base composta pelos vetores X,, , ¥p, €
L L

Zp, (i=1,2,3) e paralela a base composta pelos vetores X, Y, e Z, (referencial baricentro B).

O propdsito destes sistemas de referéncia auxiliares € o de projetar os vetores da base fixa a
cada rotor (X,., Y, € Z,,), ou semi-asa (XW]., Yu, e ZW].), sobre sistemas de referéncia que sejam

paralelos (respectivamente) ao referencial fixo ao centro de gravidade da aeronave. Permitindo
definir possiveis variagcdes de inércia, assim como projetar vetores de forga, e traslada-los
através do teorema de Hyugens-Steiner para o sistema fixo ao corpo. Entende-se que entre o
sistema de referéncia fixo a um rotor coaxial (ou semi-asa) e seu respectivo sistema de
referéncia paralelo ao corpo, existira um angulo @, (Figuras 10 e 11). Sendo este o angulo de

“tilt” ou rotacao de cada rotor coaxial ou semi-asa.



Figura 10 - Angulo de inclinaggo rotor direito (esquerda) e do rotor esquerdo (direita).

Z Py,

Figura 11 - Vista traseira do angulo de inclinagédo do rotor traseiro.

Os angulos de Euler serao utilizados para descrever a orientagdo da aeronave definida
originalmente no referencial fixo ao corpo (X;, Y, e Z,), em relagdo ao sistema de referéncia
inercial (X;, Y; e Z;).
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4.2 Equagoes de Forca e Momento:

De acordo com YECHOUT (2003, equacgado 4.31), a velocidade linear da aeronave
definida no sistema de referéncia fixo ao corpo é descrita pelo seguinte vetor: V=[uvwl.
Por outro lado, o vetor velocidade angular da aeronave é descrito no sistema fixo ao corpo e é
dado por: @ = [P Q R]”, com P, Q e R sendo as velocidades angulares em torno dos eixos X,
Y, e Z,, respectivamente, e estas velocidades serdo consideradas positivas de acordo com a
regra da mao direita aplicada sobre cada um dos eixos do corpo.

O vetor forga externa é contemplado inicialmente como sendo: F = [F, F, F]". Vale a
pena ressaltar que todas as forgas que conformarao este ultimo vetor deverao ser descritas no
mesmo sistema de referéncia B fixo ao corpo. Por outro lado o vetor de momentos externos
serd contemplado inicialmente como: M = [M, M, MZ]T e, da mesma forma, todos os
momentos que conformarao o vetor de momentos externos deverdo ser descritos no sistema
de referéncia B. Assim como foi proposto para as velocidades angulares, os momentos serao
considerados positivos de acordo com a regra da mao direita aplicada sobre cada um dos eixos
do corpo.

O motivo de descrever forgas, velocidades e momentos no sistema fixo ao corpo B, é o
de tentar simplificar a variagdo de momentos e produtos de inércia da aeronave, ja que se
estes fossem descritos em um sistema inercial, estariam sujeitos a uma variagdo temporal em
funcao da orientacdo da aeronave em relacio ao sistema fixo a Terra.

De acordo com HIBBELER (2004, equagéao 20.6), a derivada temporal de qualquer vetor
A observado no referencial inercial (X;, Y7, Z;) é igual a taxa temporal de mudanga do vetor A
observado no referencial de translagdo-rotagdo (X,, Y,, Z,), mais Ox4, a mudanca de A

provocada pela rotagao do sistema (X,, Y, Z,). Isto &, Q produz uma mudanca na direcdo de A,
vista desde o referencial (X;, Y;, Z;). Ou seja:

A= (A)  +dx4 (421)

4.2.1 Reagao devido as forgas:

De acordo com YECHOUT (2003, equagao 4.29) e podendo-se assumir uma massa
constante para a aeronave, é possivel de escrever a segunda lei de Newton da seguinte forma:

= ma;

[d(V) . _ B (4.2.1,1)
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Sabe-se que a segunda lei de Newton apenas é valida com respeito ao referencial
inercial. Porém, as equacdes podem ser expressas no sistema de referéncia fixo ao corpo. Se
as equagdes sao expressas no sistema de referéncia fixo ao corpo, o fato do sistema estar
girando com respeito a um referencial inercial deve ser levado em conta. Isto € possivel gracas
a aplicagao da equacao (4.2,1).

@s = (V) + @sx(), (4.2.1,2)
Portanto,
U+ QW —RV
(@)p = |V +RU - PW (4.2.1,3)
W + PV —QU|,

Entao, o vetor forga sera dado por:

U+ QW — RV F,
m|V+RU—PW| = |B| = Fp (4.2.1,4)
W+Pv—-Qul, |E];

Ja que o lado esquerdo da equacao (4.2.1,4) foi representado no corpo, o lado direito
(forcas) devera também ser representado de igual maneira mais adiante.

4.2.2 Reagao devido aos momentos:

Pela segunda lei de Newton, a soma de momentos sera igual a massa do sistema vezes
a variagao instantdnea do momento angular no tempo:

mFQQ _ W (4.2.2,1)

dtl

Considerando um elemento de massa finita da aeronave, a posicdo do mesmo pode ser
descrita pelo seguinte vetor:

Tam = xi+ yj+zk (4.2.2,2)
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(Com i, ], k sendo os vetores unitarios do sistema fixo no corpo)

Aplicando a equacéo (4.2,1)

dTam)|  —  [dGam) N (4.2.2,3)
[ dt I— dm — dt B+ (w)erdm

d(Tam)

Assumindo inicialmente como um corpo rigido, [ "

=0, ja que 1y, € assumido
B

como constante.

Portanto, resolvendo o produto vetorial que resta na equacgao (4.2.2,3), tem-se:

Qz—Ry
Vom = |Rx — pZ] (4.2.2,4)
Py — Qx
Portanto, o momento angular do elemento de massa dm sera:
d(Ham) = Tam x (dmVgn,) (4.2.2,5)
Substituindo as equacdes (4.2.2,2) e (4.2.2,4) em (4.2.2,5) e resolvendo,
P(y? + z?)dm — Qxydm — Rxzdm
d(Hgm) = |Q(x* + 22)dm — Ryzdm — Pxydm (4.2.2,6)
R(x?* + y*)dm — Pxzdm — Qyzdm
Integrando esta ultima equag&o em fungdo da massa e separando os termos:
l[f(y2+zz)dm —fxydm —fxzdm ]l
P
Hai=| = [wam  [e2+yam  —[yzam |0
R (4.2.2,7)
~[axam = [ayin  [oeyam
Ixx _Ixy _Ixz P
H=|"Lx Ly -L,|]0Q
L, -l I, |IR
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Observa-se que a ultima matriz da equacéo (4.2.2,7) é exatamente o tensor de inércia
da aeronave.

Agora, devido a capacidade dos rotores girarem em torno da aeronave (tilt) é possivel
perceber que o tensor de inércia sera variavel em funcdo do tempo e em funcédo da posicao
dos angulos &g, (i =1, 2, 3). Isto quer dizer que a aeronave pode ndo manter uma condicao de
simetria (em relagao aos eixos centrais da aeronave) durante o voo (Figura 12).

Figura 12 - Condigao de nédo simetria.

Por tanto, para achar uma expressao que defina o tensor de inércia, o procedimento
utilizado sera determinar os momentos e produtos de inércia de cada um dos rotores ou semi-
asas em seus respectivos sistemas de referéncia fixos a eles (X, ¥;, € Z,, ou Xw;» Yu; € ij)

para depois, por meio dos seus respectivos angulos de rotagéo @, (i = 1, 2, 3), transferir as
inércias aos sistemas de referéncia paralelos ao referencial fixo no corpo (Xp, , Yp, € Zp, ).
L L L

Adicionalmente, conhecendo a distancia do C.G. da aeronave como “conjunto” (fuselagem +
asa direita + asa esquerda + rotor-coaxial direito + rotor-coaxial esquerdo + rotor-coaxial
traseiro) a cada um dos centros de gravidade dos diferentes componentes (asa direita, asa
esquerda, rotor-coaxial direito, rotor-coaxial esquerdo e rotor-coaxial traseiro), onde é possivel
colocar um referencial auxiliar paralelo (Xpbi, Ypbi e Zpbi) ao sistema de referéncia fixo ao corpo

(Xp, Y, e Z,), sera possivel aplicar o teorema de Huygens-Steiner. Obtendo assim os
momentos e produtos de inércia da aeronave completa, em fungdo dos angulos de rotagéo dos
rotores. A Figura 13 mostra a posi¢ao dos centros de gravidade dos diferentes componentes da
aeronave.
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Figura 13 - Centro de gravidade de cada componente em relagdo ao centro de gravidade conjunto, com um sistema
auxiliar paralelo ao corpo fixo em cada um.

4.2.2.1 - Obtencao dos momentos e produtos de inércia para o tensor de inércia
da aeronave:

As figuras 10 e 11 permitem observar a relagéo entre os sistemas de referéncia fixos
aos rotores e os sistemas de referéncia auxiliares paralelos ao sistema fixo ao corpo da
aeronave. Ressalta-se que ndo sera apresentada a relagdo para o rotor-coaxial R, dado que &
analogo aquela do rotor coaxial R;.

Com a ajuda de um software CAD (i.e. SolidWorks) é possivel determinar os produtos e
momentos de inércia referentes a cada rotor coaxial R; de acordo com seus respectivos vetores
base (X,,, Y-, € Z,), que conformam o sistema de referéncia fixo a ele. Por tanto, conhecendo
os produtos e momentos de inércia deste componente e considerando que sejam dados pela
seguinte relacdo no tensor de inércia referente ao sistema r; (fixo ao rotor):
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I -1 -1
[ XXR; xyRL,ri sziri]

ir;
_|-L I -1
]Rir = yle.ri nyiri YZR.

) ir;
i i

~Lxg, —IZyRiri IZZR% | (4.2.21,1)
|f(yr + 2z, 2) dm _fxrl-)’ri dm _J-xTiZTi dm
I
|~

J-ynxn dm J-(xriz +z,2) dm —J-yrizri dm

zr Xy, dm — J- Zy Yy, dm J-(xri2 + y?) dm |

onde (x,, ¥, € zr) representam as coordenadas de um ponto qualquer do rotor coaxial R;
definido no seu respectivo sistema de referéncia fixo a ele. E possivel de transferir os produtos
e tensores de inércia definidos no referencial fixo ao rotor para o sistema auxiliar paralelo ao
corpo. Isto é feito por meio de matrizes de rotagédo Unicas para cada rotor coaxial.

e Pararotor R;:

cos®@p, 0 —sin@g,

Roty, = 0 1 0
(%6,) sin®@g, 0 cosPg,

(4.2.2.1,2)

Portanto, seja um ponto definido no referencial fixo ao rotor com as coordenadas (x,,
Yr, € Zr,), 0 mesmo pode ser definido nas coordenadas do sistema auxiliar (prl, Ypy, © zpbl) da

seguinte forma:

bel xrl
bel ot y, (4.2.2.1,3)
ZPb1 ) o
XPy, cos P 0 —sin®g|[*
Eq Sin Eq T1
bel = 0 1 0 yT1 (4.2.2.1 ,4)
ZPb1 sin ¢E1 0 cos (pEl 1
be1 Xy, COS d)El — Zy, sin 4)51 (4.2.2.1,5)
be = Vr o
. 1
ZPbl Xr, Sin CDE1 + Zr, cos d)El
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e Paraorotor R,:

cos®g, 0 —sinQPg,
0 1 0
sin®@g, 0 cos®,

(4.2.2.1,6)

ROtf_yr2 =

(‘pEz)

Da mesma forma, considerando um ponto definido no sistema de referéncia fixo ao rotor
com as coordenadas (x,, yr, € z,), 0 mesmo pode ser definido nas coordenadas do referencial

auxiliar (prz, Yp,, © zpbz) da seguinte forma:

XPy, X,
Ypy,| =Roty, |V, (4.2.2.1,7)
Zpy, (%£,) Zy,

XPy, cos@g, 0 —sin® x
2 E; 2
ysz _ 0 1 0 Yy, (4.2.2.1,8)
Zp,, sin®g, 0 cos®Pg, ||Zr,
XPy, Xy, c0s Pp, — Zp, sin P,
ysz _ Y, (4.2.2.1,9)
Zp,, Xr, sin®g, + z, cos P,
e Paraorotor Rs:
1 0 0
(4.2.2.1,10)

Roty — |0 cos(®g,) —sin(Pg,)
@55) o sin(¢E3) cos(d)E3)

Da mesma forma, considerando um ponto definido no sistema de referéncia fixo ao rotor
com as coordenadas (x.,, yr, € z,), 0 mesmo pode ser definido nas coordenadas do referencial

auxiliar (prs, Ypy, © zpbB) da seguinte forma:

Xp

b3 x?"g
Ve, | = Roty, |V (4.2.2.1,11)
ZP 3(¢E3) ZY‘3

b3
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XPp, 1 0 0 X
Ve, | = [0 cos(Pe;) —sin(Pg,)| |y, (4.2.2.1,12)
Zp,, 0 sin(®g,) cos(Pg,) |[Zrs
be3 xr3
Yp, | = |¥r, cOS Pg, — zy, sin P, (4.2.2.1,13)
3
Zp, Vi sin®g, + z,, cos P,

Considera-se que os rotores R; e R, possuem matrizes de rotacdo negativa em torno
dos eixos Y, e Y, de angulos ¢ e &g, respectivamente (figura 10). Estes angulos, em

relacdo ao sistema de referéncia fixo ao corpo, sdo considerados negativos. Ja no caso do
rotor R;, considera-se que este possui uma matriz de rotagao positiva em torno do eixo X, de

um angulo @, negativo. Esta convengéo foi adotada de tal forma que os trés angulos de
inclinagdo tenham o mesmo sinal (negativo) quando forem substituidos por valores numéricos.

Considerando que o tensor de inércia de cada rotor no seu respectivo sistema de
referéncia auxiliar seja dado por:

|[1xleP yRini I R‘Pbi]l
]Ripbl = |_IyxRip nyini yZRLpb I
L (4.2.2.1,14)
f(YPb 2 +ZPb z)dm _jpr be dm _jpr Zpb dm
= —Jypb xp, dm j(przz +Zpbi2) dm —jypb zp, dm
|
| _fZPb Xp), dm _jZPb Yp, dm j(be 2+yp, 2) dm|

Para cada produto e momento de inércia, substituindo em (4.2.2.1,14) as relagbes entre
coordenadas no sistema 1; e o respectivo P,;, apresentadas nas equacgbes (4.2.2.1,5),
(4.2.2.1,9) e (4.2.2.1,13), temos:

e Rotor R;:

2 . 2
Ixlepb1 = IXXerl(cos<DEl) +IZZR1r1(smCDEl) (4.2.2.1,15)
I = I, (4.2.2.1,16)
b1
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2 . 2
= [ZZR1r1 (cosPg,)" + ["thl (sin®g,) (4.2.2.1,17)

I
zlePb1

Ixle -0 (4.2.2.1,18)
Py
(4.2.2.1,19)
I, =0
Rle1
~ sin(2¢E1) (4.2.2.1,20)
Iszlel - E(IZZerl - Ry, )T

Portanto, o tensor de inércia do rotor coaxial R; definido num sistema paralelo ao
referencial fixo ao corpo da aeronave sera:

]Rll,b1 =
in(29®
[IxxR1r1 (COS (pEl)z + IZZR1r1 (Sil’l ¢E1)2 0 - % (IZZR1r1 - IXXR1r1> Sll’l( 5 El) ]
° b, 0 | 422121
in(2¢®
l B % (I”erl - IxxR1,-1> sinl 2 z) 0 IZZerl (cos d’El)z + 1xx&,1 (sin ‘I’El)z}
e Rotor R,:
2 . 2
IxxRZPb = I""Rzrz (cosPg,)" + IZZRzrz (sin®g,) (4.2.2.1,22)
2
InyZPbZ = byg,, (4.2.2.1,23)
Lig,, = lug, (c05Pr,) +lap, (sin®g,)’ (4.2.2.1,24)
b2 T2 Ty
I =0 (4.2.2.1,25)

xyRZsz

19



I =0 (4.2.2.1,26)

yZRZPbZ

)sin(2¢E2) (4.2.2.1,27)
Ry,

IXZRZP,,Z - E(IZZRZrZ B 2

Portanto, o tensor de inércia do rotor coaxial R, definido num sistema paralelo ao
referencial fixo ao corpo da aeronave sera:

IR, Pry
[lxka (cos ¢Ez)2 +1,, Rar, (sin quz)z 0 _ % (IZZRZQ _ IXXR2T2> Sin(zzd)Ez) ]
0 by, 0 (4.2.2.1,28)
[ a % (Izszr2 - Ixsz,-2> Sin(22q>E2) 0 IZZRZTZ (COS d)Ez)z + IXXRZTZ (Sin d)Ez)z}
e Rotor Rj:
L = L (4.2.2.1,29)
R3Pb3 R3T3
2 . 2
Iny3Pb3 = Iny3r3 (cosPg,)" + IZZR3r3 (sin®g,) (4.2.2.1,30)
2 . 2
IZZR3pb3 = IZzR3r3 (cosPg,)" + Iny3r3 (sin®g,) (4.2.2.1,31)
_1 _ : (4.2.2.1,32)
IyZR3Pb3 - 2 <IZZR3r3 Iny3r3) Sln(Z(I)E3)
"‘yRap,,3 =0 (4.2.2.1,33)
IxZR3pb3 =0 (4221,34)
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Portanto, o tensor de inércia do rotor coaxial R; definido num sistema paralelo ao
referencial fixo ao corpo da aeronave sera:

JRyp, =
Ixszr 0 0
2 , 2 1 .
0 Iy, (c0S®g) 1y, (sindg)” -5 (IZZR% - Iny%) sin(20g, ) (4.2.2.1,35)
1 . 2 . 2
l 0 - E (IZZR_,‘r3 - Iny3r3) Sln(z(DEs) IZZR3T3 (COS (DE:J,) + 1ny3r3 (Sln (DE:J,) J

Agora, ja que os momentos e produtos de inércia de cada um dos rotores sao referentes
a eixos paralelos aos eixos do corpo, € possivel aplicar o teorema dos eixos paralelos
(Huygens-Steiner) para referenciar os produtos e momentos de inércia de cada um dos rotores
aos eixos de inércia do corpo principal.

Considerando que para os trés rotores Ry, R, € R; existam distancias dxg,, dyg, € dzg,

entre os eixos do sistema fixo ao C.G. do corpo (B) e os eixos do sistema auxiliar paralelo ao
corpo P, (referente a cada rotor). A relagcdo das coordenadas entre as origens destes dois
referenciais sera:

xRib pri xRi
Yy | = [ V6, |+ |V, (4.2.2.1,36)
ZRib ZPbi Zp;

Com (pri,ypbi,zpbi) representando as coordenadas de um ponto qualquer do rotor
coaxial R;, tomando como referéncia o sistema P, . Por outro lado, (xg,, ¥g,, Zg,) representa as
coordenadas da posi¢éo, constante no espago, da origem do sistema P, tomando como
referéncia o sistema fixo ao corpo da aeronave B. Consequentemente, (szb’ YRq: ZRib)

representa as coordenadas de um ponto qualquer do rotor R; referenciado a origem do
referencial fixo ao corpo.

xRib beL' + xRL
Vry| = Vo, ¥ VR (4.2.2.1,37)
ZRy) Zp, tZp,

Ressalta-se que para o rotor R3, considera-se que o valor de yg, € assumido como nulo
dado que se assume 0 eixo Xp,, sempre alinhado com o eixo X, (figuras 11 e 13).
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O tensor de inércia do rotor R; observado desde o referencial fixo ao corpo B tera a
forma:

_Iszib]
I -1
ib YRy,

szRib _IzyRib IZZRib

[ . — | xg. Vg, dm XR;,ZR;, dm ] (4.2.2.1,38)
| ip ip ip |
— | _ d 2 2 d d |
YR, XR;, am XRy, + ZRy), m yR »ZR;, AM
[ —sz xR, dm _fZRibYRib dm f(xR 2 +yR dm‘

Por tanto, para cada rotor R; e substituindo a equagéao (4.2.2.1,37) em (4.2.2.1,38),
aparecera em cada produto e momento de inércia os produtos e momentos de inércia
referentes ao sistema P,,. Por sua vez, estes valores poderéo ser substituidos pelas

expressodes que aparecem nas equacoes (4.2.2.1,15) até (4.2.2.1,35).
Uma vez aplicado o teorema dos eixos paralelos para cada sistema P,,, chega-se nas

seguintes expressodes:

¢ Rotor coaxial Ry:

Ixleb = I,C,Cer1 (cos CDEl)Z + IZZer1 (sin cDEl)z + (lez + ZR12) Mg, (4.2.2.1,39)
vk, = Inylr1 + (xg,? + 2zg,%) Mg, (4.2.2.1,40)

gy, = luzg,, (cos o) + Leeg,, (sin @)+ (xp,2 + ¥y ?) Mg, (4.2.2.1,41)
Ixleb = xR,V Mg, (4.2.2.1,42)

Iyleb = Y, ZR; MR, (4.2.2.1,43)

(4.2.2.1,44)

1
Lezgy, =3 (IZZerl

— Ixle )Sil’l(Zd)El) + xRIZRIMRl
1
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Por tanto, o tensor de inércia final do rotor coaxial R,, referido ao sistema fixo ao corpo

sera:
2 ; 2 2 2 1 ;
Ixlerl(cos CbEl) + IZZRIT1 (sm CbEl) + (le + zg, ) Mpg, —Xg,Vr, Mg, 3 IZZerl - IX’Cerl sm(2¢>El) + xp, Zg, Mg,
]RIb = _leleMR1 Inyl + (xR12 + ZR1Z) MR1 _yR1ZR1MR1
1
| 1 2 2 |
l _E(I"erl - I""erl) sm(2¢>El) + Xp, Zg, Mg, —YR,Zr, Mg, IZZerl(cos 4)51) + I""erl (sm <1>E1) + (lez + lez) MR1J

(4.2.2.1,45)

e Rotor coaxial R,:

2 2 (4.2.2.1,46)
— , , 5
IxxRZb = IXXRZTZ (COS ¢E2) + [ZZRZrZ (sm d)Ez) + (sz + ZR2 ) MRZ
— 2 2
I”’sz = InyZrz + (xg,* + Zg,?) Mg, (4.2.2.1,47)
— 2 . 2 2 ) 29
Lizg,, = IzzRZrz (cosPg,)" + Ixszr2 (sin®@g,)” + (sz + Vg, ) Mg, (4.2.2.1,48)
Liyg,, = Xr;YR, MR, (4.2.2.1,49)
Iysg,, = Yr,ZR,Mr, (4.2.2.1,50)
= i 4.2.2.1,51
IszZb = z (IZZRZrZ - [xszr2> sm(ZQDEZ) + xRZZRZMRZ ( )
1
Ixszrz (COS (DEZ)Z + IZZR2T2 (Sin (DEZ)Z + (yR22 + ZRZZ) MRz _szszMRz - 5 (IzszrZ - Ixszrz) Sin(Z(pEz) + szZRzMRz
TRy, = —Xg,Yr, Mg, Inyz, + (xr,? + 2g,?) Mg, ~Yr,Zr, M,
1
_E(Izzzehz - Ixszrz) sin(2®, ) + Xg, Zr, M, —YVr,Zr, M, Lizg,,, (cosdy,)" + Locg,, (sin@y,)° + (xr,? + Yr,2) My,

(4.2.2.1,52)
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e Rotor coaxial R;

Leep,  + (20,2) Mg, (4.2.2.1,53)

1 =
XXRg3, xxR3r3

2 ) 2
Inyab = Iny3 (cosPg,)" + Lizg, 3(sm @) + (xr,? +2Zr,%) Mg, (4.2.2.1,54)
T3 r
2 . 2
Liigy, = Lzg, 3(cos Pp)" + Lyyg, (sin®g,)” + (xp,2) Mg, (4.2.2.1,55)
T 7-3
= 4.2.2.1,57
Liyg, =0 ( ,97)
1 4.2.2.1,58)
I, ==(L,, ~-I in(20 (4.2.2.1,
YZRy, T 2 ( zzR3r3 ny3T3) Sm( E3)
(4.2.2.1,59)
IxZRBb = xR3ZR3MR3
L, + (28,%) Mp, 0 —Xp,Zp, Mg,
]RSb = 0 13'3’)?373 (COS ¢}3‘3)2 + IZZR3T3 (Sil’l ¢E3)2 + (xR32 + ZR32) MR3 _%(IZZR3r3 - IJ/YR3T3) Sin(2¢E3)
1
[ _stzR3MR3 _E(IZZR3T3 - Iny3r3) Sin(2¢53) IZZR373 (COS (Dfs)z + Iny3r3 (Sin q)Es)z + (stz) MR3 J
(4.2.2.1,60)

Por tanto, até agora temos definido como os momentos e produtos de inércia de cada
rotor coaxial R; variam em fungdo dos seus respectivos angulos de inclinagéo (tilt) @p,.
Consequentemente, o tensor de inércia da aeronave completa variara em funcdo destes
angulos. Adicionalmente aos tensores de inércia encontrados até agora, devem ser levados em
consideracao também o tensor de inércia referente a “fuselagem” ou corpo da aeronave e 0s
tensores de inércia referentes a cada semi-asa. No primeiro caso, para os momentos e
produtos de inércia da fuselagem, estes podem ser estimados a partir do auxilio de um
software CAD (i.e. SolidWorks), assim como foi feito para estimar os momentos e produtos de
inércia de cada rotor coaxial R; quando referidos ao seu respectivo sistema de referéncia fixo a
ele (r;). Neste caso, os produtos e momentos de inércia podem ser obtidos diretamente sobre o
referencial fixo ao C.G. da aeronave (B) dado que a fuselagem nao tem nenhuma inclinagao
relativa a este sistema de referéncia. Desta forma, o tensor de inércia da fuselagem sera:
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I 0 -1

XX, XZF,

0 Iyypb 0 (4.2.2.1,60)
-1 0 1

XZF, zzF,

JF,

Observa-se nesta ultima equacao que alguns produtos de inércia aparecem como nulos.
Isto se deve ao plano de simetria (X, Z,) que a fuselagem possui, de acordo com a figura 6.

Ja para o caso dos tensores de inércia referentes a cada semi-asa, para serem obtidos,
devera ser realizado o mesmo procedimento que foi feito para referenciar os produtos e
momentos de inércia de cada rotor coaxial em relacdo ao referencial fixo ao corpo da
aeronave. Desta forma, pretende-se novamente determinar os produtos e momentos de inércia
de cada semi-asa W; (i = 1,2) desde um sistema de referéncia fixo a semi-asa e que tem por
origem o centro de gravidade deste componente (w;), para depois, por meio dos angulos de
inclinagdo @, transferir estes momentos e produtos a um sistema auxiliar paralelo ao corpo da
aeronave (P,,). Uma vez referenciados a estes referenciais auxiliares, sera aplicado novamente
o teorema de Huygens-Steiner para transferir os produtos e momentos de inércia de cada
semi-asa para o referencial fixo ao corpo da aeronave (B).

Como foi feito para o procedimento de cada rotor coaxial, sera aqui descrito brevemente
como foi realizado o equacionamento. Assim como foi feito para cada rotor, devera relacionar-
se o referencial fixo a asa com um sistema auxiliar, centrado no C.G. da asa, que seja paralelo
sempre ao sistema de referéncia fixo ao corpo (B) (figura 13). Convenientemente, chama-se
este sistema auxiliar de P,,novamente.

e Semi-Asa W;:

A semi-asa W;, considerada como a “direita” da aeronave, tera um giro em torno do eixo

Yy, (analogamente a R,). Por tanto, um ponto qualquer sobre a semi-asa que tenha as

coordenadas (xy,,, Yw,, Zw,), Observadas desde o referencial w, fixo ao centro de gravidade da

semi-asa, sera relacionado as coordenadas (xp, ,yp, , Zp, ) através de uma matriz de rotagao:
1 1 1

cos®p, 0 —sin®g, (4.2.2.1,61)
Rot.y, . =| 0 1 0
Ye)  |sin @p, 0 cosdp,

xp,, X, (4.2.2.1,62)
bel = ROt_YWl(q)E ) w1
ZPbl 1 Zwl
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XPyp, cos@p 0 —sin® x
1 Eq w1
}’pbl = 0 1 0 Y, (4.2.2.1,63)

Zp,, sin®g, 0 cosPg, [|Zw,
XPp, Xw, c0s Pp, — 7y, sinPg,
Yp, | = Yy (4.2.2.1,64)
1| — 1
Zp,, Xw, sin®@g, + 7, cosPg,

Sabendo que o tensor de inércia da asa no sistema auxiliar paralelo ao corpo sera dado

por:
-1
= yx z
]W1Pb1 I , Wip 1pb1 Wlpb1|
L Wir, Wie, | (4.2.2.1,65)
f(ypblz +sz12) dm —fprlypb1 dm prblZpbl dm
= —J-ypblprl dm f(prlz +Zpb12) dm fypblzpb1 dm
|
| —prblprl dm —szblypb1 dm f(prlz +yp,,” de

Seja o tensor de inércia referente ao sistema de referéncia fixo a semi-asa (w;)
determinado através dos produtos e momentos de inércia obtidos através do auxilio de um
software CAD (i.e. SolidWorks).

l[ Ixxwlwl _IXJ/Wlwl _IXZW1W1]
-1 I -1
]W1w1 ) l W, Wi, yZWIWI]
-1 -1 I
Wy, Wi, Wiy, (4.2.2.1,66)
j(ywl2 + zwlz) dm - J Xy Yw, dm xwlzw1 dm
- f Yy X, dm J-(xwlz +2z,,2) dm fywlzw1 dm
| o
| | Zwi¥w, dm Zw, Yw, A (xwl + w,y )de

Observa-se que sera necessario apenas substituir a equacao (4.2.2.1,64) em cada
produto e momento de inércia presente em (4.2.2.1,65).
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Figura 14 - Plano de simetria X,,,Y,,, de uma semi-asa.

Com auxilio da Figura 14, onde € possivel de perceber um plano de simetria X, Y, ,

chega-se nas seguintes relagoes:

=1

1
;\cxwlpb1

1 =1
yy yy
Wlel Wlwl

2 _ 2
I"W1pb1 = IZZW1W1(COS Pp,) +IxxW1W1(51n(pE1)

1 =1 cosP
x}'wlpb1 xleW1 Eq
I =1 sin @
ylwlpb1 Wiy, Eq

1
Ixzwlpb1 = E(Izzwlwl - IxxW1Wl)Sln(2d)E1)

2 . 2
oy, (cosPg,)" + IZZW1W1 (sin®g,)

(4.2.2.1,66)

(4.2.2.1,67)

(4.2.2.1,68)

(4.2.2.1,69)

(4.2.2.1,70)

(4.2.2.1,71)

27



Por tanto, o tensor de inércia da primeira semi-asa, referido a um sistema paralelo ao
sistema fixo ao corpo, tera a forma:

. 2
o, (coschl) +Izz (sm(bEl) —I,O,I/Vlmcostb,;1 _E<IZZW1W1_Ixxwlwl)snl(Zd)El) ]I
b, Loy, s, | (4.2.21,72)
I

1 . . 2
_E( e, IXXWIWI)sm(ZCDEl) —I,O,Wlw1 sin &g, ZZW1 (cos <1>El) + IXXW (sm (bEl)

e Semi-Asa W,:

A semi-asa W,, considerada como a “esquerda” da aeronave, tera um giro em torno do
eixo Y, (analogamente a R;). Por tanto, um ponto qualquer sobre a semi-asa que tenha as
coordenadas (x,, Yw,, Zw,), Observadas desde o sistema de referéncia w, fixo ao centro de
gravidade da semi-asa, sera relacionado as coordenadas (prz,ypbz, zpbz) através de uma
matriz de rotacao:

cos®p, 0 —sin@Pg,

Rott_yw2 = 0 1 0 (4.2.2.1,73)
(¢5,) sin®g, 0 cos®P,
prz Xw,
bez = Rot_yW2 Yw, (4.2.2.1,74)
Zpy, (%8,) Zy,

XPy, cos®g, 0 —sin@g,|[Xw,

Ypy, | = 0 1 0 Y,

zp, | |sin®g, O cosPg, [|Zw, (4.2.2.1,75)
prz Xw, c0s P, — Zy, sinPg, (4.2.2.1,76)
Vo, | — Y, 2.21,
2 2
Zp,, Xw, sSin®@g, + 7, cos Pg,

Sabendo que o tensor de inércia da asa no sistema auxiliar paralelo ao corpo sera dado por:
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|[ IchWZPb2 IxyWZPbZ IxZWZPbZ}
_1—-I I
]WZsz _| yXWZPbZ yyWZsz yzwzp“i
_szW z
l 2p Wz”bz WZsz J
(4.2.2.1,77)
[ (y 24z 2)dm xp, yp,. dm xp, zp, dm
| sz sz sz sz sz sz

Seja o tensor de inércia referente ao referencial fixo a semi-asa (w,) determinado
através dos produtos e momentos de inércia obtidos através do auxilio de um software CAD
(i.e. SolidWorks).

l[ IxxWZW2 _[xyWZW2 _IXZWZWZ]
] = | "hxy Lyyy, “lyzy
Way, l 2wy 2wy ZWZ]
-] —I I
ZWay, P Wa,, Wy, (4.2.2.1,78)
f (Vw2 + zw,?) dm - f X, Y, dM. - f Xy Zyy, A
= - J- YwyXw, dm f(xWZZ + Zsz) dm - f Yw, 2w, dm
[ _fzwzxwz dm _IZWZyWZ dm f(xWZZ * ywzz) de

Substituindo as coordenadas determinadas em (4.2.2.1,76) na equacéo (4.2.2.1,77),
sdo obtidas as seguintes equacoes:

IxxW2 = IXXWZ (COS d)EZ)Z + IZZWZ (sin d)Ez)z (4221,79)
Ppy w2 wy

IyyWZPbZ = Iyywzwz (4.2.2.1,80)

IzzW2 = IzzW2 (COS (DEZ)Z + IxxWZ (Sin (DEZ)Z (4221,81)
Ppy wy wy

Low,,, = tow,, 5P, (4.2.2.1,82)
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I =1 sin &y, (4.2.2.1,83)

yZWZPbZ xyWZWZ

)sin(25,) (4.2.2.1,84)

I = —(1 ~1
szZPbZ 2 ZZWZWZ xx WZWZ

Por tanto, o tensor de inércia da segunda semi-asa, referido a um sistema paralelo ao
sistema fixo ao corpo, tera a forma:

Jw, Phy
2 . 2 1 )
|[I’”‘szz (cos d)Ez) + IZZW2W2 (sm d)Ez) —Ixszwz cos P, —3 (IZZWZWZ - Ixszwz) 51n(2<1>52) ]I
‘ ~Ly,, cos®g, Ly, ~Ly,, sindg, | (4.2.2.1,85)
wy wy wy
1 . . 2 . 2
[ -3 (IZZWZW2 - I""Wz‘”) sm(2d7E2) —I,Q,W2W2 sin &g, IZZWsz (cos 4>EZ) + I""szz (sm ‘1’152) J

Agora, ja que se tém os momentos e produtos de inércia de cada semi-asa referentes a
sistemas paralelos ao sistema fixo ao corpo, é possivel aplicar o teorema de Huygens-Steiner
(eixos paralelos) e assim obter as seguintes equagoes dos produtos e momentos de inércia das
semi-asas W, e W,, quando observados desde o sistema de referéncia fixo ao corpo (B):

e Semi-Asa Wy:

Law,, = Ixxwlwl (cos ¢El)2 + IZZW1W1 (sin (pE1)2 + (lez + ZW12) My, (4.2.2.1,86)

IYleb = Iyywlwl + (xW12 + ZWIZ) My, (4.2.2.1,87)

Izzm/1 = IzzW1 (COS d)El)z + [xxwl (Sin d)El)z + (xW12 + leZ) MW1 (4221 ,88)
b w1 wq

Low,, = Ixywlw1 cos Pg, + Xw, Yy, Mw, (4.2.2.1,89)

Iyzwlb = I"”Wlwl sin®g, + Y, 2w, Mw, (4.2.2.1,90)
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1 .
Low,, = §<IZZW1W1 - Ixxwlwl> sin(2®g, ) + X, Zw, Mw, (4.2.2.1,91)

(Os tensores de inércia finais de cada uma das duas semi-asas serdo apresentados
juntos)

e Semi-Asa W,:

2 . 2
Ixxwzb = IxxW2W2 (cos ¢’E2) + IZZWZWZ (sm cDEz) + (szz + ZW22) My, (4.2.2.1,92)

Lyw,, = Iyywzw2 + (xw,” + Zw,*) My, (4.2.2.1,93)

Law,, = ew,, (€08 op) + e, (510 Op) + (w2 + vy ?) My, (422194)

Low,, = bow,,, @08 Pea +Xw; Yy, M, (4.2.2.1,95)

Lyw,, = "‘ywzwz sin®g, +yy, Zw,Mw, (4.2.2.1,96)

1

Ixzwzb = E(IZZWZWZ - IXXWZW )Sin(z(I)Ez) + Xw,Zw, My, (4.2.2.1,97)
2

Por tanto, os tensores de inércia finais das duas semi-asas W; e W,, referidos ao
sistema fixo ao corpo seréo:
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. 2 1

- IZZWlW1 (sin®g, )" + (yw, 2 + ZWIZ) My, r IxyW cos Py, — leywlMW1 - l

., cos D5, — Xy, Vi My, |1"sz (cols CDEZ) 4 Ifiwzw _(sm @72)/1 + (yW + zy, )MW1 —I,CJ,W2W2 cos @p, — x‘,sz,,VZMW2 " | ZZWzW I""szz) sir
1w

1 1& I —fy cos D, — Xy, Y, M, Ly, + (xw,2 + zw,?) MW2 , | Ixyw sin @z, + yy, 7,

_ Ixxw1 )sm(thE ) — xw, Zw, My | —IxyvIl sin @, -f-“j?wlzw My, = Y, Zw, My, IZZW1Wl(cos wy )MW1J
|_ 3 jIZZWZW2 Ix"WzW) sm(Z(DEZ) — Xw, Zw, My, _Ixywz sin @g, + Y, Zw, My, — yWZZWZMW2 ZZW (cos QbEZ) + Ly, (sin‘

w2
(4.2.2.1,98)
(4.2.2.1,99)
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Uma vez conseguidos os tensores de inércia de cada componente da aeronave (rotor
coaxial R,, rotor coaxial R,, rotor coaxial R, fuselagem, semi-asa W, e semi-asa W,) referentes
ao sistema de referéncia fixo ao corpo (B), basta apenas soma-los para obter assim o tensor
final total:

Das equacdes dos tensores de inércia de cada componente, tem-se:

Ja,(P5,, P, Ps,)
= Jry, (P5,) +Jr,, (P5,) + Jrs, (P5,) +JF, (4.2.2.1,100)
+]W1b((pE1) + ]WZb (q)Ez)

A matriz J,, da equagdo (4.2.2.1,100) representa entdo o tensor de inércia final da
aeronave em fungéo dos angulos de inclinagéo @, (i =1, 2, 3).

Por tanto:
IxxAb _IxyAb _Iszb
] = _Iyx Iyy _IyZ
4y a va, Ap (4.2.2.1,101)
_szAb _[zyAb [zzAb

=]R1b(d)51) +]R2b(¢52) +]R3b((p53) +]Fb
+]W1b(d)E1) +]W2b(¢52)

Agora, retomando o procedimento na equagéao (4.2.2,7):

I
B T e I IV (4.2.2.1,102)
H= =Ly Ly —h.||Q =|_IYXAb yya, vza, (@
Iy _Izy Iy, R l_[zxAb IzyAb IzzAb J R
[ Pleca, = Qv g, = Rlxzy, ] (4.4.2.1,103)
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Observamos que na equacao (4.4.2.1,103), nenhum dos produtos de inércia é nulo. Isto

quer dizer que estamos considerando que a aeronave pode estar em uma condicdo
assimétrica.

4.2.2.2 - Obtencao das variagoes temporais do tensor de inércia da aeronave:

Da equacéao (4.2.2,1):

m [@ _ W (4.2.2.2,1)

dtI

Para determinar as reacbes da aeronave aos momentos externos, devera ser obtida a
variagdo do momento angular no tempo. Porém, apenas € conhecida pela equagao
(4.4.2.1,103) a expressdo do momento angular referente ao referencial fixo ao corpo da
aeronave. Para ser possivel de aplicar a terceira lei de Newton (expressa na equagao
(4.4.2.2,1)) sera necessario aplicar a relacdo apresentada na equacgao (4.2,1), s6 que desta vez
para o momento angular.

Desta forma:

d(H)]\ _ [dE)] . . 42222
(Fe) - [, + o .

Derivando a equagéo (4.4.2.1,103) no tempo, temos:

[@

dt b
[ Placa, = 0l = R, + P (toy) = (1 )~ R (110, | (4.2.2.2,3)
~Ply, +0l,, —Rl,, —P (IyxAb) +Q (IyyAb) _ R ( IyzAb) I

I
| ~Plog, — Qly, + Ry, —P (sz Ab) -0Q (IZyAb) +R (IZZ Ab)J
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O que é equivalente a:

-1

Ixx X, _Ixz
) Hl ST,

yXAb yyAb yZAb

[zxAb _IzyAb IzzAb

() (1) (1)
i_(’y{Ab) (lwf}b) _(I{ZAb)I
= (en) =) (s, |

P
+[Q
R

[d(H) = & Ja, + 34,
b

(4.2.2.2,4)

(4.2.2.2,5)

Entende-se que da equagao anterior sera necessario determinar a variacdo do tensor

Agora, o produto vetorial da equagao (4.2.2.2,2) sera:

2 2
[QR (IZZAb - IyyAb) + (R - Q )IyzAb + PRIxyAb - PQIszb]

wpxH, = |PR (Ixx 4, ~ ez Ab) + (P = RH)I1,, 4t PQIyZAb — QRI

Porém, sua versao “simplificada”,

xyAb

2 2
|PQ (IWAb — Ly Ab) +(Q* =PIy, +QRIL,, —PRIL,, |

de inercia J,, no tempo. Este equacionamento esta disponivel no Apéndice | (para os rotores
coaxiais) e no Apéndice Il (para as semi-asas). Com a intengdo de manter o desenvolvimento
simplificado, ndo serdo colocadas as equacbes expandidas das variagdes temporais dos
momentos e produtos de inércia aqui.
equacao (4.2.2.2,4), sera carregada ao longo do desenvolvimento daqui para frente.

apresentada na

(4.2.2.2,6)
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Por tanto, somando as equacgdes (4.2.2.2,4) e (4.2.2.2,6), obtemos:

dii)]\ _ [aE)] | . 42227
([T >b = [T]b-l_waHb ( )

d(H)
(%),
[PlxxAb +P (Ix,;Ab) o, (Ixj;Ab) ~R (IxZ'Ab) + QR (15, - IyyAb) +(PR=Q)Ly, +(®2 =D)L, —(PQ+ R)Iszb]

= |01y, +0 (IyyAb) —p (IxyAb) —R (IyZAb) + PR (IxxAb - IZZAb) ~(QR+P)Ly, +(PQ=R)L,, +(P* =Ry,

Liogy + R (Lizgy) = P (Lezg, ) = Q (I, ) + PQ by, = Leea,) + (@2 = POy, = (PR+ Q)L +(QR = Pl |

(4.2.2.2,8)

Agora, uma vez determinadas as reacoes as forgas externas (equagao (4.2.1,4)) e os
momentos externos (equacado (4.2.2.2,8)), o seguinte passo sera definir quais serdo estas
forcas e momentos externos que atuam sobre a aeronave.

4.2.3 - Definicao das Forgas Externas:

a. Forcga Gravitacional:

Definida sobre o sistema de referéncia Inercial, a forca peso tem o seguinte formato
(agindo apenas em Z;):

(4.2.3,1)

Com o uso da matriz de transformacao/rotacao (de / para B) descrita pelos angulos de
Euler (YECHOUT, 2003, equagao 4.20):
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B

nyz |1

cos 6 cosy siny cos 6 —sin 6 (4.2.3,2)
= |cosysingsinfd —cos¢psiny sinfsinysing + cos¢ cosyp sin¢cosb
cosypcospsinf +singsiny cos¢psiny sinf —sing cosyp cosb cos P

Chega-se a expressao devido a forga gravidade, agindo e sendo observada no corpo:

>
FGB :nyz

B > .
I-FGI: [mgsmd)cose

—mg sin 8 ]
mg cos ¢ cos 01,

(4.2.3,3)

Na equacao acima se ressalta que nao aparecem termos com 1y devido a que o vetor
forca de gravidade independe de .

b. Forca Aerodinamica das semi-asas:

Deve-se destacar que cada semi-asa tem giro independente da outra. Isto quer dizer
que, se bem a aeronave possuira um unico angulo de ataque, devido a que cada asa possuira
um angulo de incidéncia (neste caso, o proprio angulo de giro/tilt) independente, entao o angulo
de ataque de uma semi-asa ay,, podera ser diferente do angulo de ataque da outra semi-asa.

Por tanto, para cada semi-asa, o vetor for¢ca sera definido originalmente no referencial dos
ventos:

_D,, (4.2.3,4)

O subscrito Ay, refere-se a forga aerodinamica agindo na i-ésima semi-asa. Ja o

sobrescrito S refere-se a que a forga aerodindmica esta sendo observada originalmente no
referencial dos ventos.

Por tanto, para definir a forga aerodindmica no sistema fixo ao corpo, os vetores

deverdo ser girados em torno do eixo Y, (analogamente a como foi feito para os rotores
coaxiais R; € R;y).
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cosa 0 -—sina (4.2.3,5)
Roty, =|0 1 0
9 lsina 0 cosa

. . (4.2.3,6)
— S
F AWi - ROt_le(a)F AWi
R cosa 0 —sina]|~DPw, (4.2.3,7)
FPay = [ 0o 1 0 0
sina 0 cosa 1|—Ly, s
—Dy, cosa + Ly, sina (4.2.3,8)
ﬁBAw. = 0
‘ —Dy, sina — Ly, cosa .
A forca de sustentagao aerodinamica é dada pela seguinte equacgao:
1 , (4.2.3,9)
LWL' = EClWipSAWiVOO
Com Say, sendo a area da semi-asa. O coeficiente de sustentagéo C;,, €:
(4.2.3,10)
ClWl- =~ CIOWi + Clawi . aWi

Na equacéo (4.2.3,10), C;,, € aproximado por uma equagéo de primeira ordem (regido

linear da curva C; por «a) devido a que se considera aceitavel a possibilidade de que o angulo de
ataque da semi-asa nao chegue no seu angulo maximo de stall. Por outro lado, cabe ressaltar
que ay,, € entendido como o angulo de ataque que a semi-asa enxerga, 0 mesmo € dado pela

seguinte relagdo:

ay, = (a—9,) (4.2.3,11)
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Para a consideragdo do angulo de ataque da semi-asa ndo chegar ao angulo maximo
de stall, assume-se que durante uma operagdo de voo para frente, quando as semi-asas
tiverem pequenos angulos de inclinagéo (¢g,), o vetor velocidade relativa do vento tera como

componente principal a velocidade da aeronave e qualquer outra componente de rajada de
vento podera ser considerada pequena ou desprezivel.

Na equacéo (4.2.3,11) ¢, leva um sinal negativo na frente devido a convengao adotada
para os trés angulos de inclinagdo. De tal forma que, para um angulo de ataque da aeronave
positivo (figura 9), com uma inclinagéo negativa como valor de ¢z, o sinal negativo tornaria

positivo o valor escolhido para ¢g,, resultando na soma dos angulos a e ¢g,.

Agora, considerando que a forga e coeficiente de arrasto sejam dados de forma analoga
a forga e coeficiente de sustentacao:

1 4.2.3,12

Dw, = Cty PV ( )
Co ~C L . 2 (4.2.3,13)
dw; = dow, * meARy,, twi

Com e e ARy, o fator de Oswald e o Alongamento da semi-asa, respectivamente.

Portanto, as forgas aerodinamicas totais devido as duas semi-asas serao:

FBA — FBAW1 + FBAWZ — FA (423,14)
—Dy, cosa + Ly, sina —Dy, cosa + Ly, sina
IE-’A — 0 + 0 (4.2.3,15)
—Dy, sina — Ly, cosa . —Dy, sina — Ly, cosa .

5 [t Pwdcosat (L Jsne (42:3,16)

—(le + DWZ) sina — (LW1 + LWZ) cosa B
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c. Forca de Arrasto da Fuselagem:

O arrasto devido a viscosidade do fluido sobre uma superficie de formato fixo
(fuselagem) pode ser simplificado de tal forma que a for¢a de arrasto seja proporcional ao vetor
velocidade da aeronave, levando em consideragdo uma constante de arrasto que possui

componentes X, Y e Z:

_kdx NI
ﬁBD — _deBz — _kdy .2
_kdz W2

[Zp4,c, ]

kap 2700

i I

kqg | =

b |2pAfyCdy|

kq, |

|5 P4z Ca, |

(4.2.3,17)

(4.2.3,18)

Com 4, Ag,, Ay, cOmo sendo as areas projetadas da fuselagem nos diferentes eixos
coordenados fixos ao corpo e Cgq_, Cq,, Ca, OS S€Us respectivos coeficientes de arrasto.

d. Forca de Tragao:

Para o primeiro rotor R, sua for¢a de tracédo € definida no sistema de referéncia fixo a

ele (r,) de acordo com a figura 10:

. T,
1 —
Te:=|0
0
—-)B _ —)Tl
TRl = ROt_YT1(4>E1)TR1
. cos@g 0 —sinPg, Tg,
T8 =| o 1 0 0
sin®@p, 0 cosPg, 0

|

(4.2.3,19)

(4.2.3,20)

(4.2.3,21)
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T, cos @,
TE = 0
R, = .
Tg, sin@g,

Analogamente para o rotor R,:

TR

TB _
TR2 = R()t_y_r2 2

(‘DEZ)

cos®p, 0 —sin®Pg,
B =| o 1 0
2
sin®@g, 0 cosPg,

Tg, cos P,
7B _
Tg, = 0

TRZ sin (DEZ

Para o rotor R5, de acordo com a figura 11:

0
T
TR: = T3
0
TZ = Rot T)3
R Oty (¢E3) R;3

(Rotagéo de acordo com o apresentado na equagéo (4.2.2.1,11))

(4.2.3,22)

(4.2.3,23)

(4.2.3,24)

(4.2.3,25)

(4.2.3,26)

(4.2.3,27)

(4.2.3,28)

(4.2.3,29)
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0o 0 0 0
7_"’}53: 0 cos®@g, —sin®Pg||T,
0 sin®gp, cosPg [LO
0
TI{?S = |Tg, cos @, (4.2.3,30)
TR3 Sin¢E3

Por tanto, a tracao total da aeronave sera definida pela soma das equacdes (4.2.3,22),
(4.2.3,26) e (4.2.3,30):

Tg, cos @g, + Ty, cos Pg,
P——

Tr = T, cos P,
Tg, sin®g, + Ty, sin@g, + Ty, sin P,

(4.2.3,31)

Para definir uma expresséo de Ty, existem diferentes metodologias. Neste caso, foi
escolhido o modelo de “Disco Atuador” proposto por Rankine-Freud em 1865 que descreve um
fluxo de ar unidirecional como ¢é visto na Figura 15. Este método, se bem é considerado
simples, € comumente utilizado para descrever as condigdes iniciais de um rotor.

£ & F,
o 4v__‘L,.£w_ne'_~'£"_ kTS
_>.| IL....;..
|

:1 Actuator disc :\_¥ =—:ﬁ' )
) y L 8 A I .

F - 0 e A,
] g
_'Jp 2|'3 IH
= , >
oo o 1*_ s T I ¢

Figura 15 - Modelo de disco atuador. (http://web.mit.edu/16.unified/www/SPRING/propulsion/notes/node86.html.
Acessado em: 13 out. 2017)
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Entre as caracteristicas mais relevantes deste modelo, esta a consideragao de que o
fluxo estara contido dentro de uma superficie de controle na qual ndo havera troca de massa
fora dos limites laterais do fluxo. Adicionalmente é considerado que o ar é incompressivel e que
a velocidade que o rotor induz sobre o fluxo de ar é aproximada como uma relagao dada pela
diferenga de pressao entre os pontos 2 e 3 (figura 15). O modelo de disco atuador da Figura 15
é aplicado para cada um dos dois mono-rotores que conformam um rotor-coaxial.

Para uma condicdo onde o fluxo entra com uma velocidade relativa, a velocidade
induzida sobre o fluxo devido ao rotor é dada pela expressao:

Vit v+ % (4.2.3,32)

2

Uy =

Nesta equacao, T representa a tragdo gerada por um unico rotor, A, representa a area
do disco formado pelo giro da hélice do rotor e V, representa a velocidade de entrada do fluxo.
Adicionalmente, para uma condicao sem velocidade de entrada (voo pairado ou decolagem) a

expressao (4.2.3,32) se reduz para:
v = T (4.2.3,33)
T 2p4,

Agora para determinar a relagéo entre for¢a de tragao, velocidade induzida pelo rotor e
velocidade de giro do rotor sdo consideradas as expressdes que aproximam o funcionamento
elétrico de um motor brushless (sem escovas), comumente utilizados na atualidade em
aeronaves multi-rotor. Como descrito por MACHINI (2016), o torque produzido pelo motor (Qpm,)
é relacionado a corrente de entrada e a corrente inicial do motor quando este nao esta sobre a
acao uma carga (a vazio).

Qpm = K¢ (i — io) (4.2.3,34)

Com K; como a constate de proporcionalidade entre o torque e a corrente. Ja a tensao
que € aplicada ao motor leva em conta outra constante de proporcionalidade e uma perda
resistiva:

Vo = iR, + Ky (4.2.3,35)
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Com K como a constante de proporcionalidade entre a tensao e a velocidade de
rotacdo Q do motor e R,, como sendo apenas a resisténcia interna do motor. Com estas duas
ultimas equacobes escreve-se a poténcia elétrica consumida pelo motor:

_ @pm + Kilo) (KiloRm + QpmBRm + KiKpQ) (4.2.3,36)
K2

Pbm = lV

Assumindo uma resisténcia interna do motor desprezivel e que Qy,,, > K;iy, a poténcia
do motor brushless pode ser simplificada:

K
Pbm~?f 00, (4.2.3,37)

Se forem considerados a forca de tracdo e o torque em fungao dos coeficientes de
empuxo e de torque como MAGNUSSON (2014):

Tym = CrpB*TQ% , Qum = CopB°nQ (4.2.3,38)

Com Ty, e Cr, a forga de tragéo e seu coeficiente de tragéo e, @, € Cy, cOMo o torque
e seu coeficiente de torque. Dividindo o torque pela tragdo e assumindo que esta relacao seja
constante:

Qbm_ &

K;

" Tym  Cr (4.2.3,39)
Isolando em (4.2.3,39) Qp,, € substituindo em (4.2.3,37). Adicionalmente

compreendendo que a poténcia que o motor consume é dado pela multiplicagao entre a tragao
e a velocidade que o rotor induz sobre o fluxo, temos:

/ 2 2Ty
K ~ B Vit |V, +pTZ1 (4.2.3,40)

Se igualarmos o segundo e o ultimo termo, sera possivel de chegar na relagéo entre
velocidade de rotacao por tragao:
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2, 2Ty
g, Vot Vit +2m (42341)

De acordo com MORBIDI (2016), K; e K; sao exatamente iguais. Portanto, a ultima
equacao simplifica-se em:

2T
) ( 1 )VA + /VAZ + pr;" (4.2.3,42)

Adicionalmente, é possivel isolar a tragdo do motor da equacéo (4.2.3,42), obtendo:

Tym = 2pAp (K;20% — K,QV,) (4.2.3,43)

4.2.4 - Definicao dos Momentos Externos:

a. Efeito Giroscopio das Hélices:

O efeito giroscopio proveniente da alteragdo da diregdo da quantidade de movimento
das hélices gera um torque em torno do centro de gravidade da aeronave. Desta forma, a
quantidade de momento angular de cada hélice, em relagdo ao seu eixo de rotagéo, pode ser
escrito por:

L, 4.2.4,1
HpTOp = Iprop ’ Q‘i ( )

Comi=1,2,3,..,6
L,rop € 0 momento de inércia da hélice i em relagéo a seu eixo de rotagéo e ; é a sua

respectiva velocidade de rotacdo. Por tanto, a quantidade de momento angular para, por
exemplo, o rotor coaxial R; sera:

. 2 (4.2.4,2)
HRlpTop(Tl) = (Iprop1 Oy + Ipropz "Q‘Z)irl = Z([pwpi . Qi)
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Observa-se que este momento angular esta definido sobre o eixo X,. (figuras 8-10).

Por tanto, o momento angular da hélice em relagao ao corpo da aeronave sera obtido
através da matriz de rotagao Rot_y

RECEN

2
cos P —sin® [Z ) ]
_ B By “ (o, ) | (4.2.4,3)
Ripop 1= 01 0 s
(Ppy) sin@g, 0 cosPg, | 0 l
I o |
-2
Z(Ipmpi . Qi) cos P,
. i=1
HRl”“’”(Pbl) =, 0 (4.2.4,4)
Z(ll”"l’z . Qi) sin @,
Li=1 |

Entdo, o torque gerado é obtido derivando temporalmente a equacdo (4.2.4,4) da
seguinte forma (equacéo (4.2,1)):

- (4.2.4,5)

) I -
= St VA (w + d)El) xHRl,,m,,(Pb )
1

Observa-se que dentro do paréntese, no produto vetorial, ndo somente esta sendo
levada em consideragdo a velocidade angular da aeronave @, mas também a taxa de variagédo

do angulo de tilt do rotor coaxial R,, dada por d)El. Isto se deve a velocidade relativa entre a
aeronave conjunta e o rotor.
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Agora, considerando que a inércia I,,,, Seja constante, temos:

[d Y2 (1,0 - 2 d cos &, |
- Zl_l( ;;opl l) cos @, + Z(Iprom ) QL‘) dt o
R -
lprap(pbl) _ 0 =1 (424,6)
a d Z%:l(lpropi ’ Q‘i) . & d sin {I)El
dt sin d)El + Z(Ipropi : .Q.L) T
i=1
— 2 2 -
i (Ipropi . Qi) cos Pg, — (1551 Z(ll’ml’i . Qi) sin @g,
Prob(ey,) _ (=1 o (4.2.4,7)
dt 2 2
Z(Ipmpi : Qi) sin @p + 4351 Z(Ipmpi . Qi) cos Pg,
~i=1 i=1 -
- 2 -
(Iyrop; * Q) cos @
B P Zl prove ' (4.2.4,8)
(@ + &g, x Bpran(oy ) = Q+ dp, | x 0
R 2
Z(Iprom +Q;) sin Pg,
Li=1 i
Resolvendo o produto vetorial, obtém-se:
2
(Q + (bEl) * Z(Iprol’i . Qi) sin (pEl
i=1
2
o3 = . 4249
(a) + CDEl) XHRlprop(pb ) = (R cos @p, — Psin Q§El) : Z(Ipmpi . Qi) ( )
1 =1
5 l
—(Q+ Pg,) Z(Ipmpi - Q;) cos P,
o i=1
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Substituindo (4.2.4,7) e (4.2.4,9) em (4.2.4,5):

r 2 2 2 .
Z(Iprom “Q);) cos by, — b, Z(Ipropi Q) sindg, +(Q + bp,) 'Z(Ipram - Q) sin &y,
i=1 i=1 i=1

2
Tg, = (Rcos dp, —Psind>51)~2(1pmpi-ﬂi) (4.2.4,10)

i=1
2 2

2
D (orop,~ 0:)sin @, + b, ) (rop, - 0) 05 Py, = (@ + b)Y (Lprop, - 0e) cos P,

Li=1 i=1 i=1

Os indices 1 e 2do somatério na equagao (4.2.4,10) fazem referéncia ao primeiro e
segundo motor brushless que, juntos, conformam o rotor coaxial. Para o rotor coaxial R,, o

procedimento para achar T‘GZ (o torque devido ao efeito giroscépico das hélices do segundo

rotor coaxial) € analogo ao que foi feito para o primeiro rotor coaxial. Isto levaria a seguinte
equacao:

r 4 4 4

D Uprap, 04) €05 @, = by, D (lprop, * U) sin @, +(Q +B,) - > (Iprap, ) sin @,
i=3 i=3 i=3
4

Tg, = (Rcos @z, — Psindy,) - Z(lpmm -Q;) (4.24,11)

i=3
4 4 4

D Uprap ) 5in @, + B2, > (lrop, - 0) <05 @, = (Q + B2,) Y (Iprap, - ) cos b,

Li=3 i=3 i=3 -

Ressaltando que nesta ultima equagao, o valor de i sera referente as hélices 3 e 4, que
conformam o rotor coaxial R,.

Para o rotor coaxial R3, o procedimento é diferente:

6
H = : ) = . (4.2.4,12)
HR3prop(r3) - (Iprops Q‘5 + Iprop6 Qﬁ)]r3 - Z(Ipmpi Qi)

=5

L

Ressaltando que nesta ultima equagao, o valor de i sera referente as hélices 5 e 6, que
conformam o rotor coaxial R5.

O momento angular da hélice em relagdo ao corpo da aeronave sera obtido através da
matriz de rotacao RotXr3(¢ ) (como foi explicado na equacgéo (4.2.2.1,11)).
E3
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i=

1 0 0 [ 0 l
6
ﬁR =10 cos®p, —sinPg, Z Loon -
Prop(ey,) o sin Pg,  cosPg, 5( o )J (4.2.4,13)
0

i 0
6
Lyop. " Q; ) cos®
— _ Z( prop; ) Es (4.2.4,14)
R3pro =5
L p(Pbs) 2
(Ipropi . Qi) sin Pg,
i=1 -
B - - HRgpmp(Pbg) Lo . (4.2.4,15)
TG3 - HRSprop(B) - HR3prop(Pb3) - dt + (w + ¢E3) XHR3prop(Pb3)
0
6
= d Y8 s(Lyrop, " ) dcos®
dH i=s\"prop; "% Z Q)2 TEs
“eprop(eyg) _ de o8Pt 2 Upron ) (4.2.4,16)
_ = = i=
at A58 (Lyrop, " ) d d sin @,
dt sin d)EB + ZS(]propi ' ‘Q‘l) T
i=
i 0
6 6
R3PTOP(Pb3) Z(Ipropi . Ql) COS ¢E3 - (DE:; z(lpropi . -Q‘l) sin (DE3 (4 2 4 17)
=1i=5 i=5 R L |
dt 6 6
(IPTUPL- . Qi) sin Pg, + ¢E3 Z(IP”’PL- . Qi) cos P,
-i=5 i=5 -
0
6
. P+ &g Z(Ipmpi - Q);) cos D,
(5 +(i)E )xﬁR = Q : X|i=5 (424’18)
3 3prop(Pb3) R 6
Z(Ipmpi -Qi) sin @,
Li=5 i
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Resolvendo o produto vetorial, obtém-se:

— 6 -
(Q sin®g, — R cos <DE3) : Z(IpTOpi . Ql-)
i=5

6
S 2\ - . 42419
(a) + ¢E3)xHR3prop(Pb ) =| —(P+®x,) 'Z(lprom +Q;) sin @, ( )
3 i=5
6l
(P+5,) Y (lrop, - ) cos P,
i=5
Substituindo (4.2.4,17) e (4.2.4,19) em (4.2.4,15):
(@sin®g, — Rcos Py, ) - Z(lmpi Q)

; (4.2.4,20)

6 6 6
(rop, *04) <05 @, = b, > (lprop,* A1) sin P, = (P+ B2,) > (Iprop, - 1) sin b,
i=5 i=5 i=5
6

6 6
(prop,* 0u) sin @z, + Bz, > (lprop, - ) €05 P, + (P + By,) > (Tprep, - U) cos @,
i=5 i=5 -

L=
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b. Momentos devido a for¢a de tragao dos rotores coaxiais:

Para o primeiro rotor coaxial R,, olhando para a equacgao (4.2.2.1,36) e com o auxilio da

figura 13, lembramos que existe um vetor posigao ﬁl = [le VR, le]T, que descreve a posi¢cao
fixa no espacgo do centro de gravidade de R; com relagao ao centro de gravidade da aeronave.
Por tanto, o momento produzido gracas a tracdo do primeiro rotor coaxial sera dado por:

M, = ﬁfXTi (4.2.4,21)
B Xp,] [TriCOSPp, (4.2.4,22)
My, = |YRr|x 0
Zry| |Tg,sin¢,
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Resolvendo o produto vetorial da equacao (4.2.4,22):

[ leTR1 sin ¢E1 1
M}Rl = [(le cos¢p — Xg, sin ¢E1) Tg, (4.2.4,23)
_leTR1 cos ¢51
Analogamente para MTRZ:
xR, Tk, cos quZ
MTRZ = sz X 0 (424,24)
Zg,| |Tg,sin quz
Resolvendo o produto vetorial da equagéo (4.2.4,24):
[ yRZTR2 sin ('bEz
MTRZ = |(ZR2 cos (‘bEz — Xg, Sin quz) Tk, | (4.2.4,25)
l _szTRZ cos ¢E2 J
Por tanto, para o terceiro rotor R; (traseiro):
M, = RaxTr 4.2.4,26
Mr,, = R3xTg, ( )
XR3 0
My, =| 0 |x|TrscOSPp, (4.2.4,27)
ZR4 T, sin o3

Nesta ultima equagdo ressalta-se que a posicdo yg, € considerada nula ja que se
assume que o C.G de R; estara alinhado com o eixo Yz da aeronave e, por tanto, nao havera
posicao relativa em Y entre os eixos Y5 e Ypb3.
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Resolvendo o produto vetorial de (4.2.4,27):

—Zp, TR, COS ¢E3
MTR3 = |=Xg,Tr,singy, (4.2.4,28)

XR, TR, COS ¢E3

Finalmente, somando as equagdes (4.2.4,23), (4.2.4,25) e (4.2.4,28), é obtido o vetor de
momentos externos devido a tracido dos trés rotores coaxiais:

Yr,Tr, sin@g, + Yr,Tr, sin pg, — zg Tr, oS ¢,
Mg, = (le COS g, — X, Sin ¢E1)TR1 + (ZR2 CoS ¢, — xp, Sin q,')EZ)TR2 — xR, Tr, SIn ¢,
—Yr,Tr, €0S @g, — Yr,Tr, COS P, + X Tg, COS Pp,

(4.2.4,29)

Nesta ultima equagdo, entende-se que a primeira linha representara a influéncia na
rolagem, a segunda representara a influéncia na arfagem e a terceira representara a influéncia
na guinada.

c. Momentos Aerodinamicos devido as duas semi-asas:

Assim como foi feito para os rotores coaxiais, sabe-se que existira o vetor posicao para
o centro de gravidade de cada semi-asa. Desta forma tem-se para a primeira semi-asa:

(4.2.4,30)

— — B —B
MAW1 = MACW1 + rAcwleAwl

Sendo chwl o vetor posicdo desde o centro aerodindamico da semi-asa até o centro de

gravidade da aeronave. Por outro lado, Myc,,, representa 0 momento aerodindmico da semi-asa
devido ao tipo de perfil aerodinamico utilizado para sua superficie.

0 Xw,] [—Dw,cosa+ Ly, sina
oy, = [MA% | 0 (4.2.4,31)
0 Zy, —Dy, sina — Ly, cosa
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Resolvendo o produto vetorial da equacé&o acima e somando:

—Yw, (DW1 sina + Ly, cos a)
(4.2.4,32)

MAwl = MACW1 + xw, (DW1 sina + Ly, cos a) + ZWI(—DW1 cosa + Ly, sin a)

—le(—DW1 cosa + Ly, sin a)

Por tanto, para a segunda semi-asa W,, o procedimento é idéntico. Chegando
finalmente na equacgao:

—Yw,(Dw, sina + Ly, cos a)
(4.2.4,33)

My, = |Macy, + Xw,(Dw, sina + Ly, cos &) + zy, (—Dw, cos a + Ly, sin )

—sz(—DW2 cosa + Ly, sin a)

d. Torque devido ao desbalanceamento de rotacgao:

O torque proveniente do desbalanceamento entre o giro das hélices é descrito da
seguinte maneira (MACHINI, 2016):

Segundo ASSELIN (1965) a forca de arrasto atuante na hélice e sua rotagéo pode ser
formulada por:

1 (4.2.4,34)
Ti _ 2 ,
Fb]- _EpCDththhj

Sendo nesta ultima equacédo j =1, 2, 3,... 6 o indice da hélice e i = 1, 2, 3 o indice de a
qual sistema de referéncia fixo ao rotor coaxial essa hélice corresponde. Ahj € a area da

seccgao transversal da hélice e th € a velocidade relativa da hélice em relagdo ao vento.

Considerando que o torque seja dado por:

(4.2.4,35)

=T

1 R 1 s
75 = (5.9Cou,An, Vi, 26, ) T 0 (30C0, An Vi 26 )
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Com B; como o raio da j-ésima hélice e 7,, ou j,, representando o vetor unitario na
direcdo X ou Y do referencial fixo ao respectivo rotor (r;).

(4.2.4,36)

=T

1 2 N
Tp, = (EPCDh,-Ahj(Qjﬁj) /)’,-) Iy

o . (4.2.4,37)
in; = (b" )iy,

Com b uma constante que engloba: b; = (%pCDjAh].ﬁf).

Por tanto, considerando que todas as 6 hélices sejam iguais, bj = b; = b, = b3 = -+ =
bs = b, entao:

7, = b(;*)7;, (4.2.4,38)

Dado que aos pares as hélices sao solidarias a um mesmo eixo do respectivo rotor
coaxial, teremos:

75 = b(02), e iy = —b(Q,2)i, (4.2.4,39)
Entende-se que na equagédo acima (), e (), giram em sentidos opostos:

., =i+ = b - 2], (4.2.4,40)
Analogamente para o rotor R,:

T, =+ = (% - 0], (4.24.41)
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E para o rotor R3:

e =2 4+ = [b(0s? - 2] (4.2.4,42)

TDR3

Agora, de acordo com FOGELBERG (2013), um torque inercial contrario a 7, sera
gerado devido a variagdo da quantidade de movimento angular das hélices e pode ser escrito
como:

oT) AT STp AE: 4.2.443
‘L'CD]_ = (Ipmpjﬂj) Ly, OU TCDj = (Ipmpjﬂj) Jr; ( )
Novamente, considerando hélices iguais, Iprop, = lprop, = Iprop, = *** = Iprop, = Iprop

(momento de inércia de cada hélice), temos:

. . N (4.2.4,44)
T&Rl = [Iprop(ﬂl - QZ)]ln
R o (4.2.4,45)
TZZDRZ = [Iprop (s - 94)]%

(4.2.4,46)

o = [Iprop(Q3 - 04)]7r3

CDR3

Agora, ja que os torques devido ao arrasto estdo definidos nos seus respectivos
sistemas de referéncia fixos aos rotores coaxiais (ry,1,,13), sera necessario aplicar uma matriz
de transformacao/rotacdo em cada um, a fim de referencia-los ao corpo.

Por tanto, para os torques devido ao arrasto:

izgRl = ROt_Y‘rl 7 (424,47)
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cos@g 0 —sinPg, b(le _QZZ)
’f)gR = 0 1 0 0
! sin®g, 0  cosPg, 0

b(le - QZZ) Ccos ¢E1
e, 0
b(le - QZZ) sin <DE1

Analogamente para fBRz:

b(Q3° — Q,%) cos @,
g, 0
b(Q32 - 942) sin d)EZ

Para ?ER3:

0 0 0 0
ng3 =10 cos®Pg, —sinPg, b(Qsz _ 962)
0 sin®gp,  cosPg, 0

0
fDBRs = b(ﬂ52 - 962) cos Pp,
b(Qs” — Q4”) sin &,

Para os torques inerciais contrarios:

=B _ =141
"Cory TR ay,) "Comy
cos®@gp 0 —sinPg, IM(Ql _QZ)
ngR = 0 1 0 0
! sin®g, 0 cosPg, 0

(4.2.4,48)

(4.2.4,49)

(4.2.4,50)

(4.2.4,51)

(4.2.4,52)

(4.2.4,53)

(4.2.4,54)
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IM(Q]_ - Qz) CoSs ¢E1
>B 0
IM(QI - Qz) sin ¢E1

Lprop (Q3 - 9.4) cos @,
TCor, = .0
Lyrop(Q3 — Qy) sin @,

2B

-T3
T = Rot T
CDR3 XTS(‘DE:;) CDR3

0 0 0 0
=|0 cos®Pg, —sinPg, ]M(QS — Qe)
0 sin®g, cosPg, 0

0
= Lyrop(Qs — Qg) cos P,
3 . . )
Lyrop(Qs — Qg) sin @,

Finalmente, reagrupando:

B _
Yp+Cplr, =

-B _
Up+Cplr, =

=B
UD+CpIry =

— b(Q52 - Q62) cos &g, + Ipmp(ﬂ5 - Qﬁ) cos P,

_b(le - QZZ) cos Pg, + Ipmp(ﬂl - Qz) cos d’El_
0
_b(ﬂlz - 922) sin d)El + Iprop(ﬂl - Qz) sin d)El i

-b(Q?,z - 942) cos d)Ez + Iprop('QS - 94) Cos d)EZ-
0
_b(ﬂ32 - -().4,2) Sin (pEZ + IpTOp(Q3 - 94) Sin d)EZ ]

0

_b(QSZ - 962) sin (DE3 + Iprop(‘QS - ‘0'6) sin d)ES ]

(4.2.4,55)

(4.2.4,56)

(4.2.4,57)

(4.2.4,58)

(4.2.4,59)

(4.2.4,60)

(4.2.4,61)

(4.2.4,62)
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4.2.5 - Equagoes Cinematicas

A equacdo (4.2.3,2) introduziu brevemente a matriz de transformacado de um vetor
definido no referencial inercial e levado para o sistema de referéncia fixo ao corpo de uma
aeronave. Esta equacdo foi utilizada para projetar a forga gravitacional sobre os eixos
correspondentes da aeronave. Ela é replicada uma vez mais aqui por conveniéncia
(YECHOUT, 2003, equacéo 4.20):

B

RXyZ|1

cos 6 cosy siny cos @ —sin 6
= [cosysin¢sinf — cospsiny sinfsinysing + cosp cosyp sin¢ cosb (4.2.5,1)
cospcosgsinf +singsiny cos¢psinysinf —sing cosyp cosb cos ¢

Os angulos de Euler sdo angulos que definem a inclinagdo da aeronave quando
observada desde um referencial inercial (atitude da aeronave). Como YECHOUT (2003) define
nas suas equacoes 4.72-4.79, se for colocado um sistema paralelo ao referencial inercial, com
0 centro de gravidade da aeronave como a origem deste sistema de referéncia, é possivel
obter uma relacao de transformacao entre as componentes da velocidade de rotacdo definidas

No corpo & e o vetor variagéo temporal dos angulos de Euler 6.

A velocidade de rotagido da aeronave € definida pelo vetor:

P
w = H (4.2.5,2)
R

A variagao temporal dos angulos de Euler sera definida como:
0=\ (4.2.5,3)

Sendo ¢, 6 e 1y definidos como rolagem, arfagem e guinada, respectivamente. E
necessario notar que a variagcao dos angulos de Euler na equacgéo (4.2.5,3) nao é igual ao vetor
velocidade de rotacao do corpo, expresso na equacgao (4.2.5,2).
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el
+
-l

(4.2.5.4)

Porém, através de uma série de rotagdes como é explicado por YECHOUT (2003), é
possivel de obter uma relacéo entre estes dois vetores:

p —sin@y + ¢
Q| =|sin¢ cosfy + cos¢p 6 (4.2.5,5)
R cos¢ cosf i —singp 6

4.2.6 - Equagoes Finais do Movimento

Uma vez obtidas as equacodes finais de cada uma das forgas e de cada um dos
momentos, €& possivel de agrupa-las com as equacbes das reacbes da aeronave as forgcas e
momentos externos e obter assim suas equacgdes finais que definem o modelo dindmico da
aeronave respeitando a segunda lei de Newton-Euler, descrita sobre o referencial fixo ao corpo
B. Adicionalmente, acrescentando a equagao (4.2.5,5) que define as relagdes cinematicas do
modelo, completa-se o modelo dinamico.

Equacoes Finais de Forga:

U+ QW —RV
m|V + RU — PW
W+ PV —QU|,

1
—5PAgka, U

—mg sin —(DW1 + DWz) cosa + (LW1 + LWz) sina %
= |mgsin¢pcosf| + 0 +| =5 pAg kg V2
. 2y dy
mg cos ¢ cos 0 —(le + DWz) sina — (LW1 + LWz) cosa 1

— W2
5 PALka, - W7
Tg, cos g, + Ty, cos P,
+ Tg, cos P,
TR1 sin ¢E1 + TR2 sin ¢E2 + TR3 sin ¢E3

(4.2.6,1)



Equacgoes Finais de Momento:

[Pl +P (Ix,;Ab) -0 (IxJ;Ab) ~R (Ixz'Ab) + QR (g, = Iy, ) + (PR= Oy, + R2 = Q. = (PQ+R)ls,, |

|0y, +Q 1y, ) =P by, ) = R(bzy )+ PR (lexg, = Lizg,) = (QR + P)Ley, +(PQ = R)ly,, + (P2 = ROy, |

Rlyspy + R (Lzgy ) = P (Leza,) = @ (I, ) + PQ Iy, = lera,) + (@2 = POy, = (PR+Q)lyy, +(QR = Py,

ZAb

2 2

-2
Z(lmpi - ;) cos by — by, Z(Impi -Q,)sind, + (@ + by, ) - Z(lmp[ £Q,) sin by,
i=1 i=1

i=1

2
= (Rcos @y — Psiney, ) - Z (Lprap, - )
i=1

2 2 2
Z(lmpi Q) sindy + by, Z(lmpi +Q,) cos b, — (Q + &y, ) Z(lmpi £ Q) cos by,
_‘ ;':1 i:l L'=41 _‘
Z(lmpi - ;) cos by, — by, Z (Iorep, - 0 sin @, + (@ + dy,) - Z (Torop, - ) sin @,
i=3 i=3 i=3
4
+ (Rcos @, — Psindy,) -Z(lmpl -0,) (4.262)
=

4

4 4
Z(’w - Q) sin @y, + by, Z(l”“"’f -,) cos by, — (Q + &5,) Z(l”“’”l - Q,) cos Py,
L =3 i=3 4

i=3

6
(@sin®y, — Rcosdy,) - Z(lvrom -0,)
6 6 = 6

+ Z(Ipmi -0;) cos by, — by, Z(lpmpi -Q,)sindy, — (P +d,) - Z(Ipmpi £ Q,) sin @y,
. i=5

i=5
6

i=5
6 6
Z (Tyrop, - ) sin @y, + by, Z(lmm -Q,) cos @y, + (P + by,) Z(lmpi - Q) cos B,
L =5 i=5 L

i=5
leTR1 sin ¢>E1 + yRZTR2 sin ¢>E2 — 2z, T, COS ¢>E3

+ (le cos ¢>E1 — Xg, sin ¢)E1) Tp, + (ZRZ cos ¢)Ez — Xg, sin ¢Ez) Tg, — xg,Tg, sin ¢53
—leTR1 cos d)El - yRZTR2 cos ¢Ez + xp, T, cos ¢E3
—Yw, (DW1 sina + Ly, cos a)
+ MACW1 + Xy, (DW1 sina + Ly, cos a) + zy, (—DW1 cosa + Ly, sin a)
—Yw, (—DW1 cosa + Ly, sin a)
—Yw, (Dw, sina + Ly, cos a)

+ MACWZ + Xy, (DW2 sina + Ly, cos 0() + zy, (—DW2 cosa + Ly, sin a)

—ywz(—DW2 cosa + Ly, sin a)

b (le _ QZZ) cos P, + II[,mp(Q1 — Qz) cos d’El-
+ 0

| b (le - sz) sin®g, + Ipmp(ﬂl - Qz) sin @g, |

_b 932 — .Q42) cos d)Ez + Iprop(-QB — Q4) cos q)EZ_
+ 0

0
+|P Q% — 062) cos g, + Ipmp(ﬂ5 — Q) cos Pp,

| b(Q5% — Q%) sin P + Lprop (5 — Q) sin &, |

_b 932 _ 942 Sil’ld)Ez + Iprop(-QB - Q4) sin (DEZ.




Com as equagbes (4.2.6,1) (forcas), (4.2.6,2) (momentos) e (4.2.5,5) (relagdes
cinematicas) tem-se um problema de nove incégnitas € nove equagdes. Isto o torna um
problema possivel de ser resolvido e determinado.
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5. Concepcao 3D da Aeronave

Ja que nao existem ou talvez nao seja facil de encontrar aeronaves nao tripuladas com
as caracteristicas apresentadas até agora para este projeto e que possuam um conceito
relativamente proximo ao esbogo original da aeronave mostrado nas figuras 8 até 13, para ter
uma nog¢ao mais realista de como se comportaria esta classe de aeronave, foram levantados
varios equipamentos eletrdnicos que dessem a aeronave a capacidade de cumprir com os
requisitos citados embaixo e que propiciassem uma nog¢éo do peso total da aeronave:

e Ser remotamente tripulada desde uma perspectiva de “primeira pessoa” (First Person
View - FPV, por suas siglas em inglés). Isto requer uma camera e um transmissor de

video;

e Ter a capacidade de transmitir e receber dados de comando e telemetria, através um
transmissor de telemetria;
e Possuir um micro controlador embarcado capaz de processar dados e auxiliar no
comando, estabilidade e controle da aeronave (Stability Augmentation System SAS ou

Control Augmentation System CAS (YECHOUT, 2003));

e Ter motores capazes de sustentar toda a estrutura e equipamentos da aeronave.

Depois de uma pesquisa em diversos sites na internet, forma escolhidos os seguintes

equipamentos:

Tabela 1 - Lista de Equipamentos

Componentes Quantidade Tensao [V] Corrente [mA] | Poténcia [W] Massa[g]mdade Mass[Z]Total Dimensoes [mm)]
Camera GoPro Hero 4 1 3,8 1160 4.4 152 152 41x59x21
XOSD Transmissor de 1 5 750 05 41 41 70,60X35,70X21,50

Video
XLRS D1Transmissor
de Controle e 1 5 960 1 32 32 70,60x35,70x16,20
Telemetria
PixHawk 2 (Micro 1 44 500 2,5 60 60 81,5x50%50
Controlador)
MultiStar 2212 -920 Kv 6 KV(RPM/V): 920 5400 NA 54 324
(Motor Brushless)
Master Airscrew 10 x 5 6 NA NA NA 12,8 76,8 10" (Diametro)
(Hélice)
Turnigy Multistar 30
Amp Brushless ESC 6 2 -4S LiPo 30000 (max) Depende 35 210 41x24X3,5
2-6S V2.0
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Turnigy TGY-390DMH
High Performance 5 0,8 NA 22,5 67,5 29x13x30
DS/MG Servo 5.4kg /
. 5800 mAh -
Lipo 25C ZIPPY 11,1 (39) 25C Constant/ |  Depende 411 411 153x45x29
5800mAh 3S (Bateria) 35C Burst
Estrutura+Cabeamento 1000
Massa Total [g]: 2374,3

Observa-se que na Tabela 1 estdo previstos a camera, um transmissor de video, um
micro controlador embarcado, seis motores brushless (cada um com uma capacidade de gerar
1,4 Kg de forga), seis controladores de velocidade ESC (um para cada motor), trés servo-
motores para inclinar os rotores coaxiais e uma bateria de 11,1 V que é capaz de fornecer até
25 vezes sua capacidade de corrente em regime de consumo constante e até 35 vezes em
regime maximo de descarga (por pouco tempo). Adicionalmente, cada controlador de
velocidade é capaz de suportar uma demanda de corrente vinda de cada motor de até 30 A.

Conhecendo os dados de massa e dimensdes de comprimento de cada componente, foi
elaborado o desenho CAD 3D das partes da aeronave com o software SolidWorks® e
posteriormente suas partes foram integradas para gerar o desenho final do veiculo aéreo nao
tripulado. Ressalta-se que nao foram realizados estudos estruturais sobre as partes da
aeronave e que é necessario fazer uma analise aprofundada neste tema se, como objetivo
futuro, for proposta a construcao deste veiculo aéreo.

5.1 - Concepgao da semi-asa:

Com base na massa total da soma dos componentes, mais uma estimativa de 1000
gramas de massa adicional devido a estrutura e cabeamento do sistema, chega-se a um valor
aproximado de 2,5 Kg de massa total (considerando ainda uma margem de erro). E com base
neste valor de massa e seu correspondente peso que foram dimensionadas as semi-asas.
Para isto, foi imposto que aeronave fosse capaz de atingir uma velocidade maxima aproximada

K . .
de 100 Tm (~27,78%), onde as semi-asas deveriam ser capazes de sustentar quase
integralmente o peso da aeronave nesta condigéo de velocidade.

Comegando pela semi-asa da aeronave, ela é apresentada nas Figuras 16 até 18. A
mesma & composta por um interior de isopor, revestida por uma camada de 1 mm de fibra de
carbono e sua longarina é feita de um tubo oco de fibra de carbono de 12 mm de didmetro por
1 mm de espessura. O resultado final da assa é apresentado abaixo:
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Figura 16 - Resultado final da concepg¢ao de uma semi-asa.

200 mm

650 mm

Figura 17 - Vista superior da semi-asa.

Figura 18 - Vista de perfil da semi-asa.

A figura 18 mostra o perfil simétrico NACA-0009 que foi escolhido para a semi-
asa. Este perfil em particular foi escolhido por ser considerado um dos melhores perfis
simétricos com relagao ao coeficiente de sustentagdo e arrasto por dngulo de ataque. A Figura
19 apresenta as curvas dos coeficientes aerodinamicos para este perfil.
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Figura 19 - Curvas dos coeficientes aerodindmicos do perfil NACA-0009.
(http://airfoiltools.com/airfoil/details ?airfoil=n0009sm-il, Acessado em 09 dez. 2017).

Na figura 19 foram plotadas duas curvas com numeros de Reynolds entre 200.000 e
500.000 (a aeronave devera operar em aproximadamente 300.000). Observa-se que o
coeficiente de arrasto deste perfil simétrico é relativamente baixo para angulos de ataque entre
0 e 10 graus. Da mesma forma a relagdo coeficiente de sustentagcao por angulo de ataque

. .. 1 y .
apresenta um valor relativamente alto e préximo de C;, ~ 4,4787 — (j& considerada a
w

conversao do coeficiente 2D para 3D). Adicionalmente, na curva CL v Alpha, é possivel
observar que o0 dngulo maximo de stall deste perfil € de aproximadamente 10 graus.
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5.2 - Concepgao dos rotores coaxiais:

Considerando que os motores brushless de um rotor coaxial frontal deverdo estar
ligados a lateral da semi-asa, foi desenhada a estrutura mostrada na Figura 20 para um rotor
coaxial frontal. Esta figura mostra um motor brushless MultiStar 2212 -920 Kv em cada
extremidade do rotor. Além disto, foi pensado que para cada motor, seu respectivo controlador
de velocidade (ESC) devia estar colocado sobre a mesma estrutura dos motores para evitar
que os controladores de velocidade fossem colocados sobre as semi-asas.

Motor Brushless

Figura 20 - Rotor coaxial frontal (R{ ou R;).
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Ja no rotor coaxial traseiro (Figura 21), os controladores de velocidade dos motores
traseiros iriam colocados sobre a parte traseira da fuselagem ou “boom” (Figura 24).

Figura 21 - Rotor Coaxial traseiro (R3).

5.3 - Concepgao da fuselagem:

A Figura 22 mostra como os componentes internos a fuselagem ficaram distribuidos:

Figura 22 - Distribuic&o interna dos componentes dentro da fuselagem.
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e 1 -Camera GoPro Hero 4;

e 2 - Micro controlador PixHawk 2;

e 3 - Servo motor esquerdo (em verde, ha outro atrds do micro controlador
embarcado);

e 4 -Transmissor de comando e telemetria;

e 5 -Transmissor de video;

e 6 - Bateria.

A fuselagem final, com os componentes dentro dela é apresentada na Figura 23. Ela
possui um formato cilindrico com uma calota semi-esférica de acrilico na frente para proteger a
camera e os componentes internos, além de diminuir o arrasto aerodindmico sobre ela.

Figura 23 - Formato final da fuselagem com os componentes eletrénicos internos a ela.

O didmetro da fuselagem na figura 23 é de 120 mm. Vale notar que para todas as
figuras do desenho 3D da aeronave, os componentes estruturais em cor vermelha foram
pensados para serem impressos em ABS através de uma impressora 3D.

O desenho final da aeronave, com todas as suas partes integradas é apresentado na
figura abaixo (Figura 24):
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Figura 24 - Concepcéo final da aeronave.

Observa-se na figura anterior que as hélices foram desenhadas como discos rigidos de
aproximadamente 25 cm de didmetro (a hélice escolhida foi APC-10x5"). Isto se deve a
consideracao feita sobre o modelo aerodindmico do rotor descrito como um disco atuador
(mostrado na figura 15). Adicionalmente, sobre a fuselagem podem ser vistas duas antenas. A
maior € a antena de 2,4 GHz para transmissao de video e a menor € uma antena de 900 MHz
para transmissao de dados por telemetria. A Figura 25 mostra as dimensdes de comprimento e
largura da aeronave.

520 mm

Figura 25 - Vista superior da aeronave com suas semi-asas inclinadas para frente.

Finalmente, a figura 25 mostra a vista superior da aeronave com 1452 mm de
envergadura desde o centro do rotor coaxial esquerdo até o centro do rotor coaxial direito e
520 mm de comprimento desde o bico da aeronave até o centro do rotor coaxial traseiro.
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6. Linearizagao do Modelo Dinamico:

As Ultimas trés equacdes apresentadas no modelo dindmico mostram o comportamento
dindmico da aeronave ao em funcédo do tempo. Porém, estas equacbes apresentam um alto
grau de nao-linearidade e podem dificultar o entendimento do comportamento, estabilidade e
controle do sistema. Por padrao, para facilitar esta analise, as equacdes de forca, momento e
relagdes cinematicas sao linearizadas quando se assume uma condi¢ao de partida ou condicéo
inicial de equilibrio dinAmico (com acelerag¢des nulas) e a partir da qual esta condi¢ao pode ser
levemente perturbada. Para chegar nesta relagdo linearizada, foram seguidos os passos
descritos por (YECHOUT, 2003, capitulo 6):

Passo 1 - Cada variavel é substituida por A = A, + a, onde A representa a variavel a ser
substituida, A, sua condigdo inicial e a representa a pequena perturbagao desde a condi¢cao
inicial;

Passo 2 - Uma vez substituidas as variaveis, as equacdes deverdo ser expandidas com
a multiplicagao entre variaveis e o uso de identidades trigonométricas;

Passo 3 - Assume-se que a perturbagdo de variaveis angulares (a = %) € pequena o
suficiente como para considerar as seguintes relagdes trigonométricas: cosa ~ 1,sina =~ a
(em radianos);

Passo 4 - Assume-se que o produto de pequenas perturbacdes € desprezivel frente ao
resto de variaveis (exemplo: seja b outra variavel de pequena perturbacao, entdo ab ~ 0);

Passo 5 - Da equagido obtida no passo 4, se subtrai a equagédo original com suas
variaveis com o subscrito inicial 0 (4,). A equagdo com os subscritos inicias € chamada de
“‘equacao de estado/condigao estavel” ou “SSE” (Steady State Equation, por suas siglas em
inglés). A equacao resultante da subtracao entre a equagao obtida no passo 4 e a SSE, sera
a equacao diferencial linearizada com as variaveis de perturbagéo (a) como incégnitas ou
“PLDE” (Perturbed Linear Differential Equations, por suas siglas em inglés).

Agora, para analisar o comportamento da aeronave, foram escolhidas duas condi¢des
de operacgao diferentes. A primeira correspondente a condicdo de voo pairado (hover) e a
segunda como a condi¢do de voo em cruzeiro, na qual a aeronave precisa de uma velocidade
conhecida para gerar sustentagdo nas suas superficies aerodinamicas. Para ambas as
condigbes, o uso do software CAE/CAM (Computed Aided Engineering/Computed Aided
Mathematics) Maple® facilitou a obtengcao das equagbes SSE e PLDE, a partir de condigbes
iniciais impostas. Ressalta-se que a aplicacdo dos passos descritos acima foi realizada por
separado em cada um dos componentes que conformam as equagbes (4.2.6,1) (forgas),
(4.2.6,2) (momentos) e (4.2.5,5) (relagbes cinematicas). Isto € devido uma vez que as
equagdes de momento e de forgas sdo consideravelmente grandes e realizar o procedimento
de linearizagdo em cada delas, separadamente, auxilia na visualizagdo e entendimento da
simplificagdo em cada passo executado.
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6.1 - Linearizagdo em Condicao de Voo Pairado:

As condigdes inicias para o voo pairado foram as seguintes:

T
¢E30 = —E

U0:0 V0:0 W():O

ag =% Uy=0 Vog=0 Wy;=0
Phb=0 Qy=0 Ry=0 ¢o=0
T T
00=0 %o=0 ¢p ==3 5, =3 (6.1,1)

L POZO Q0:0 RO:O .

Observa-se que todas as aceleragbes e velocidades (lineares e angulares), inicialmente
sao nulas e, para os angulos de inclinagao ¢Ei0 sdo outorgados valores negativos como foi

assumido como padrao no modelo dinamico. Estes valores s&o iguais a —g radianos, pois para

a condicdo de voo pairado no ar, os trés rotores estardo incialmente inclinados para cima.
Adicionalmente, o valor do angulo de ataque inicial ¢y = * € desconsiderado devido a que
tanto forcas e momentos aerodindmicos nesta condicao de operagdo (modo de voo pairado)
sao assumidos como despreziveis.

Por ultimo, as aceleragdes de giro dos angulos de inclinagdo de rotores e asas ¢'>Ei,

assim como também as aceleragdes da rotagdo da hélice de cada rotor (); sdo consideradas
nulas. O modelo dindmico descrito na seg¢ao 4 leva em consideragao estas aceleragdes que
impactaréo diretamente na variagdo dos tensores de inércia (apéndices | e Il), assim como
também nos momentos giroscopios e momentos devido ao desbalanceamento das hélices.
Com esta consideracao, a variagao dos tensores de inércia se torna nula.

Como condigao inicial para a velocidade de giro das hélices Q;, foi assumido que para
cada par de hélices de um mesmo conjunto de rotor coaxial R;, a velocidade de giro da hélice
superior sempre seria igual em modulo e contraria ao sentido de rotagéo da hélice inferior. Ja
que os trés rotores coaxiais apontam para cima, assume-se que as seis hélices terdo o médulo
Q, como condig¢ao inicial, porém os sentidos serdo contrarios aos pares. Esta consideragcao é
aplicada tanto para condi¢do inicial quanto para as variaveis perturbadas da rotacdo das
hélices. Isto é:
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Qlo = _on 930 = _940 QSO = _960]

0y = —dQ, dQ; = —dQ, dQs = —dQg (6.1,2)

Sendo df); a variavel perturbada da i-ésima hélice e lembrando que os indices 1 e 2
correspondem ao rotor coaxial R, (direito), 3 e 4 correspondem ao rotor coaxial R, (esquerdo) e
5 e 6 correspondem ao rotor coaxial R; (traseiro). A consideragcdo mostrada na equagéo acima
permitira anular os efeitos de momentos giroscopicos causados pelo giro dos rotores e de
momentos devido ao desbalanceamento das hélices, pois assume-se que as hélices se
balancearao aos pares durante a operacao da aeronave.

Aplicando os passos 1-5, sao obtidas as equac¢des SSE e PLDE para o modo de voo
pairado.

6.1.1 - Equacdes SSE - Modo Voo Pairado:

Relacdes de Forga:

0 0
0= 0 (6.1.1,1)
[0] mg — (Tg, + Tr, + Ti,)

Nesta Ultima equagdo, aplicando a relagdo descrita na equacdo (4.2.3,43) e
considerando uma velocidade relativa sobre a hélice (V,) como nula, € possivel de relacionar a
tracdo que cada hélice devera gerar com sua respectiva velocidade de giro:

Th.
Tym, = 20Ap (K;2Q;2) = TR (6.1.1,2)
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Lembrando que T,,,,, se refere a tragcdo de um unico motor brushless, e um rotor coaxial
consiste de dois destes motores.

Simplificando a equagéo (6.1.1,1) e entendo que soma da forga de tragdo de cada rotor
coaxial devera ser igual a forca peso, chega-se na seguinte relagao:

T =9 1, (6.1.1,3)

Ja que se assume que Tp =Tk, =Tg,. Neste caso, com uma massa total de
aproximadamente 2,5 Kg, o valor de Ty, para cada rotor coaxial sera de aproximadamente

8,175 N de forca de tracao. Isto quer dizer que cada mono-rotor (o rotor coaxial possui dois
mono-rotores brushless) devera produzir ~ 4,0875 N de for¢a de tragao.

Relag6es de Momento:

0
Xp,Try + Xp,Tr, + Xn, T, (6.1.1,4)
0

0
:
0

Olhando para a equagao anterior e com a ajuda da figura 13, entende-se que a
distancia do centro de gravidade da aeronave até o centro de gravidade de cada rotor coaxial
frontal € unica. Ou seja, Xg, = Xg,. Adicionalmente, na condi¢do inicial de voo pairado,
aplicando a equagao (6.1.1,3):

0 0
H = lTRO (2Xg, + Xg,) (6.1.1,5)
0 0

Isto quer dizer que para manter uma condi¢ao de equilibrio em modo de voo pairado, os
trés rotores deverao aportar com a mesma quantidade de forga de tragéo para vencer a forga
de gravidade e, adicionalmente, a distdncia do centro de gravidade da aeronave até o centro
de gravidade do rotor traseiro devera ser duas vezes a distancia do C.G. da aeronave até um
dos rotores coaxiais frontais (em sentido contrario, obedecendo a referéncia descrita na figura
6).

73



6.1.2 - Equagoes PLDE - Modo Voo Pairado:

Relagoes de Forga:

TRo (d¢51 + d¢Ez)
N Todébs, (6.1.2,1)

_(dTRl + dTRZ + dTR3)

—mg do

mg d¢
0

mu
mv| =
mw

Com d¢g, como a perturbagéo da inclinagdo de um rotor coaxial ou semi-asa e dTy,,
como a perturbacao de forca de tragdo de um rotor coaxial.

Relagdes de Momento:

Para a simplificacdo dos momentos foi assumido que as distancias do C.G. da aeronave
até o C.G. de cada rotor frontal (ou semi-asa) teria as seguintes condigdes: X = Xg,, Yz, =

—Yr,, Xw, = Xw,, Yw, = —Yw,. De acordo com a figura 6, o centro de gravidade do rotor coaxial

esquerdo R, estara a mesma distancia do rotor coaxial direito R;, mas um estara em sentido
contrario ao outro ao longo do eixo Y fixo ao corpo. O mesmo se aplica as duas semi-asas.
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Reacgodes da Aeronave aos Momentos Externos:

(Iwb Flog, 2, F 2y, + My, Zp,2 + 2mp, Yo 2 + 2mp Zp * + 2my, Yy 2 + 2mwlzwlz)p 0 —(2my, X, Zy, + 2mp, Xp, Zg, + Mg Xp, Zg,)F ]
0 ¢ (Inyb 2y, 2y, g, F2me, Xp 2+ M Xp. 2+ 2mp Zp 2 + My Zg, 2 + 2myy Xy 2 + melZWf) 0 |
I

—(2muw, Xw,Zw, + 2mg Xg, Zp, + mp Xp,Zp, )b O (IzzFb +1 + 21 +2I

2 2 2 2 2 2\
YR, Ry, xxwy,, + 2mp Xg,* +2mp Y, © + mp Xp.* + mp, Yo © + 2my, Xy, © + 2my, Yy, )r

(6.1.2,2)
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A matriz (6.1.2,2) pode ser reescrita de uma forma simplificada como a multiplicacédo de
uma matriz de inércia vezes um vetor:

l[Hu [H13

I, ]H DM (6.1.2,3)

[H31 [H33

Com Iy como indicador da matriz inercial de voo pairado (hover).

Momentos de Tragao:

YRl(dTRZ - dTRl) - ZR3TR0d¢E3
Xg, (dTR1 + dTRz) + Xg,dTg, + Zg, T, (dqf’E1 + d‘l’Ez) (6.1.2,4)
Yz, Tr, (d¢52 - d¢51) + Xg,Tr,dPg,

Relag6es Cinematicas:

do
do

@ = [Z] (6.1.2,5)

T

Com as equacoes PLDE de forca, momento e relagcdes cinematicas € possivel obter um
sistema matricial da seguinte forma:

% = AX + Bu (6.1.2,6)

Onde x representa as variaveis de estado do sistema dindmico (velocidades e angulos)
€ u representa as entradas ou comandos. Serdao nove variaveis de estado e seis variaveis de
comando.
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. N
v v
w w
p p
X = q e x =14
; @ (6.1.2,7)
0 0
4 ] P
dTy,
dTy,
ATy,
v=yp, (6.1.2,8)
ddg,
| dp, |

Portanto, manipulando a soma e multiplicacdo das matrizes de forca, momentos e
relagdes cinematicas obtém-se as matrizes A e B do sistema matricial (6.1.2,6):

0 0 0 000 0 —g O
0000O0O0J OO0
000O0O0OUO OO0 O
000 0O0OUO OO0 O
A=|0o 0o 0 0 0 0 0 0 0
000 0O0OUO OO0 O (6.1.2,9)
00010000 O
0000100 U0 O
L0 0000 10O0O0
000 & T
m m
0 00 0 o R
m
1 1 1
-— ——= —— 00 0
m m m

B=1-Ya,(Ilu™"),, YaUu™"),, 0 —YaTa(lu™),; YaToo(ln "), (XR3 (In™"),; = Z, (’H_l)n) Try
Xe(In™),, Xe(n™),, Xes(h™),, ZeyTro(In™"),, ZrTry(lu™),, O
_YRI (IH—1)31 YRl (IH—1)31 0 _YRlTRO (IH_1)3 YRITRO (IH_1)33 (XR3 (IH—1)33 - ZR3 (IH—l)gl) TRO

w

0 00 0 00O
0 00 0 00O
0 0 00 0O

(6.1.2,10)



A relacado apresentada pela equacao (6.1.2,6) e as matrizes A e B permitem trabalhar
sobre o modelo dindmico na forma de espaco de estados. As variaveis de entrada serdo as
tragbes e inclinagbes dos rotores coaxiais e como variaveis de estado terdo as velocidades
lineares, as velocidades angulares e os angulos de Euler no sistema de referéncia do corpo B.

6.2 - Linearizagdo em Condigao de Voo Cruzeiro:

Para linearizar o modelo dindmico na condi¢ao de equilibrio em voo cruzeiro, foi seguido
o procedimento analogo ao descrito anteriormente. Porém, as condigdes iniciais mudaram.

[ CZO:O UOZUC VO=O W0=O ]
Ph=0 Q=0 Ro=0 ¢o=0

11 1
6o=0 ¥Po=0 ¢Eloz—@ ¢Ezoz—_

60 (6.2,1)
¢E30:_E UO:O V():O WO:0

L P0:0 QOZO R0:0 .

Nesta condi¢do de voo o angulo de ataque inicial foi considerado nulo e os angulos de
inclinagao dos rotores frontais foram impostos em 3° (de acordo com a convengéo de angulos
negativos adotada para estes angulos). Ja a inclinagao do rotor traseiro foi mantida em 90°. O
perfil aerodindmico das semi-asas foi considerado como simétrico (portanto, Clow.~ 0 e

13

Myc,, ~0). Além disto, era necessario descobrir o valor para a velocidade na dire¢do

longitudinal da aeronave para ela manter a sustentagcado necessaria nas suas semi-asas. Para
isto foi necessario achar as equacgoes de equilibrio dindmico SSE do modo cruzeiro.
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6.2.1 - Equagoes SSE - Modo Voo Cruzeiro:

Relagoes de Forga:

pSa,, (36004Rw,eCq,, +mCy,, *)]
- kd + L L UC +T0
0 * 36004Ry, e r
H ) 0 (
0 ,DSA C, = (621,1)
Sy (B, -
ma 60 c ~\go) or "o
Relagdes de Momento:
0
( , \I
'DSAwl (60ARW167TXW16laW1 - 36OOZW1Cd0W1ARW1€ - TL'Z]/|/1C10(M/1 ) U 2 - X , I 4(x .
36004Ry, e c t (5 Ry T Rl) 0, T (Xry)To,
1
\ 0 J

(6.2.1,2)

Observa-se que nesta ultima equacao s6 aparecem termos da semi-asa 1 (direita), isto
se deve ao fato de que ambas as semi-asas compartiiham as mesmas caracteristicas
geomeétricas e aerodinamicas.

Nas equagdes acima, U, representa a velocidade na qual a aeronave devera voar
para gerar suficiente sustentagdo nas suas semi-asas e vencer seu proprio peso.
Adicionalmente,TOf e T,, representam as tragbes frontais e traseiras iniciais que a

aeronave devera exercer para manter o equilibrio. Se for resolvido o sistema de
equacodes nas equacgodes (6.2.1,1) e (6.2.1,2) (somatério de forgas em X, somatério de forgas
em Z e momentos em Y), serdo achado estes trés valores descritos. Entdo, de modo a
simplificar, aparecem apenas termos com indices “1”, mas que ja levam em conta a soma de
termos de ambas as semi-asas.
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6.2.2 - Equagoes PLDE - Modo Voo Cruzeiro:

Reacgdes da aeronave as Forgas Externas:

miu
[m(f; + U.r)
m(W - ch)

_ Z v (6.2.2,1)

Forga Gravitacional:

—-mg do
[ mg d¢ l (6.2.2,2)

Forga de Arrasto da Fuselagem:

—dechu
[ (6.2.2,3)

Forgcas Aerodinamicas:

Para a linearizagdo do modelo, a variagdo do angulo de ataque foi aproximado
assumindo que fosse possivel expressa-la da seguinte maneira: da ~ UK

4

( (36OOCd0W1ARwle + "Czawlz) PSpy, U (nClawlARwle - zc,awlz) DSy Ue Py, UGy, P, U Cr,,,

) - [ 18004Ry, e ]” + [ 60ARy, e W ( 60ARy, e >d¢E1 + <6OA—RW19> d
0

| (pSAwl UCClaW1n> - [(36OOCdDW1ARwle +3600C,,, ARw,e + ”Czawlz) . <p5AW1 Uczcl%) o + (pSAW1 Uczcl%) »

L 30 3600ARy, 2 Ex 2 E;

(6.2.2,4)
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Forga de Tragao:

- (

T

60

nTof nTof
dTR1 + (i’rR2 + <—> dd)El + <—> d¢EZ

120
Totd¢53

)dTy, - (%) AT, — dTy, + (

Tof

2

120

o

Tof

2

Jo

(6.2.2,5)
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Reacoes da Aeronave aos Momentos Externos:

2 2 2 2 2\ . Trlzzwlwl T[IZZerl nlxxwlm nlxlerl .
2+ 2y, e Ze, 2, Yo"+ 2mg Z” 4 2my Ve ” + 2my, oy, )p 0 % 0 30~ 50 2w Xw Zw, — 2 X Zy, = M X Zi, |F
0 ¢ (Iym T2y 2y, g, F2m, Xo 2+ M Xp 2 + 2y, Zo 2 + My Zg, % + 2myy Xy + zmwleIZ) 0
r wi
T[Ixxwlm ﬂlxxR1r1 : 2 2 2 2 2
=gt~ g 2w X Zu, — 2 X Zy, — M X, Zg, )P O (IZZFb Flyy +2hg, 2oy o+ 2 X P 2 Vi P g X P g Ve, 4 2 X, 2 Y
(6.2.2,6)
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A matriz (6.2.2,6) pode ser reescrita de uma forma simplificada como a multiplicacao de
uma matriz de inércia vezes um vetor:

llcu 1513

I, ]H ZM (6.2.2,7)

[C31 [C33

Com I como indicador da matriz inercial de cruzeiro.
Momentos Aerodinadmicos:

Para a linearizagdo do modelo, a variagdo do angulo de ataque foi aproximado
assumindo que fosse possivel expressa-la da seguinte maneira: da ~ UK

4

My = |Ma, (6.2.2,8)
MAZ
Com:
PSAW1 UCZYW1 Clawl PSAW1 Uczywl Clawl
MAx = 2 d¢51 - 2 d¢Ez (6.2.2,9)
My, = [(MA,u,q)u + (Mg g)w + (MA,aqul,q) dog, + (MA,dngz,q) d¢52] (6.2.2,10)
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Tal que:

PSay, Uc (60Xy,mCy,  ARy,e — 36007y, Ca,,, ARw,e = Zu, TCl,, 2)
My g4 = . : (6.2.2,11)
- 1800ARy, e ,
2 2
y o 'DSAW1 UC (6OZW1T[ClquARW13 + 3600XW16(10W1ARW1€ + 3600XchlanARW13 + len'Clan - 1ZOZW1Clan )
Aw-a = 36004Ry, e

(6.2.2,12)

PSuy Ue (Zu, Clayy,” = 30X, Cigy,. UcARy,e)

My age, 4 = 60ARy, (6.2.2,13)

PSuy Ue (Zu, Clayy,” = 30X, Cig,. UcARy,e)
Mags,a = 604Ry,

(6.2.2,14)

2 2 2 2
PSAW1 Uc™Yw, ClaW1 PSAW1 Uc"Yy, C lay,

60ARy, e

e, (6.2.2,15)

Momentos de Tragao:

Y, Y, Yr. Ty Y, To
_( 631) dTRl + ( 681) dTRZ + < 12 f) dd)El - < 12 f) dd)Ez - (ZR3T0t)d¢E3

Xg, Xg nZp,To, Xg,To; nZp,To, Xg,To;
+Z )dT +(—1+Z )dT + — dog, + -
( 60 Ry )= Ry 60 Ry )= Rz 120 2 P, 120 2

nYRITof ”YRlTof
_YRldTRl + YRldTRz - 120 dd)El + 120 d¢E2 + (XRgTOt)dd)E:;

>d¢E2 + XR3dTR3

(6.2.2,16)




Finalmente, para montar as matrizes A e B da equacao de espaco de estados (6.1.2,6),
€ necessario realizar varias operagdes matriciais e trabalhar estas matrizes com os elementos
de cada matriz de forcas e momentos PLDE (apresentados acima) de forma simplificada.
Sendo assim, observa-se que em todas as matrizes de forca ou de momento, cada linha da
matriz tem coeficientes multiplicando uma varavel de estado (x) ou uma varavel de comando
(u). Desta forma, assim como foi apresentado nas equagdes (6.2.2,11) até (6.2.2,14), para
simplificar os coeficientes dos momentos aerodindmicos, cada coeficiente de uma determinada
matriz foi substituido por outra variavel seguindo a seguinte regra:

o Para coeficientes de forga:

F
fer ez ks (6.2.2,17)

Tal que:

ki, =G,Df,A, T (G = gravidade, Df = Arrasto de fuselagem, A = aerodindmica e T =
tragcao);

kZ = [u' v,w, p, q, T‘,¢,9,l’[), dTRl'dTRz' dTRS' d¢E1' d‘l)Ez; d¢E3],
k3 = [u" ");W:p' q"f" (i)' 9,1/)] )

Desta forma se, por exemplo: k; =T, k, = dg, e ks = u, a varavel apresentada acima
deve ser lida de esquerda para direita da seguinte forma:

F 5
T_d¢p, u (6.2.2,18)

“Coeficiente da forca de tracdo (Fr) devido a variagdo do angulo de inclinagdo do
primeiro rotor coaxial (d¢51) (direito), agindo sobre a aceleragéo longitudinal da aeronave (u)”.

Se observarmos com atengdo a equagao (6.2.2,5) da forca de tragdo PLDE,
observariamos que o coeficiente apresentado na equacgao (6.2.2,18) é de fato:
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7TTO
_ f
Fragp, u= < 120 ) (6.2.2,19)

Ja que este coeficiente pertence a primeira linha da forga de tracdo que representa a
influéncia desta forga sobre a aceleragéo linear (1) e este coeficiente multiplica de fato d¢g, .

Portanto, de forma geral, k; indica a qual for¢a o coeficiente se refere. k, indica qual é a
variavel de estado ou de comando que multiplica este coeficiente e k5 indicara sobre qual
variavel de estado esse coeficiente em particular esta agindo.

e Para coeficientes de momento:

M
ke _kez ks (6.2.2,20)

Tal que:

k; = A, T (A = aerodindmica e T = tragéo);

k, = [u, V,W,p,q.7,$, 8,1, dTy,, dTy,, dTy,, db, g, , d¢E3];
k3 = [uJ 1‘71 WJ Zjl q; f! ¢J 6‘: lp] .

Desta forma se, por exemplo: k; = A, k, =u e k3 = g, a varavel apresentada acima
deve ser lida de esquerda para direita da seguinte forma:

M X
44 (6.2.2,21)

“Coeficiente do momento aerodinamico (M,) devido a variagdo da velocidade
longitudinal (u), agindo sobre a aceleracao de arfagem da aeronave (gq)”.
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Este coeficiente ja foi visto na equacao (6.2.2,11):

DSy, Ue (60XW1nClaW1ARW1e — 36002y, Ca,, ARw,e - ZWlnClaWIZ)
Mawq= 5004 ¢ (6.2.2,22)

Portanto, “mapeando” coeficientes de forgca ou momento que tenham expressoées
muito grandes com a técnica apresentada acima, é possivel obter uma expresséo literal para
as matrizes A e B mais compacta:

1 F . 1
—(Fpyu—2kgU) © AwWs g 0 0 0 —g 0
m m

00000 -U g 00

Fyou F .
AuWw g TAww o o0 0 0 0

m m
A= 000 0O0OO0UOTU OO0 (6.2.2,23)
MA,u,q(lc'l)zz 0 MAWQ(IH*)22 000 0 0O
0000 O0OO0OTU OO0
0001 00UO0TUO0TUO
000 010U0TUO0TUO
000001000
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Frare, w Frarg, 1 1
m * o . E(FA,dq)E]jA + Fr,aqu],u) oo (FA,a¢Ez,u + Fr,a%z,u) 0
F. .
0000 o %t
m

F, T_dTg, W FT_dTRZ_v'v FT,dTRE,W 1 1
- o a— (FA,aqu],w + Fr,aqu],w) oo (FA,a¢Ez,w + Fr,a¢52,w) 0

3MT-dTR1-T'] [(lcil)uMT-‘”Rz-p' + (1571)13MT-dTRz-T'] 0 [(IC71)11 (MA-”‘PE;—? + MT-”‘PE;—?) + (IC71)13 (MA—d‘f’E]-T' + MT-d*i’E:—*)] [(1571)11 (MA-dd’Ez-p + MT-dd’Ez-p) + (1571)13 (MA-WE:-" + MT-d“’Ez-T')] [(1571)11MT-‘1¢53-F" +
(1) My are g (™), Mrane, o (™), Mrare, q (In71),, (MA.wE,_q + MT.ddzs,.q) (™), (MA_d(ﬁsz_d + MT.dd:gz_q) 0

3Mr,ark,,f] [(Ic'1)31Mr,arR2,za + (Ic'l)gng,arsz] 0 [(’c_1)31 (MAME,J& + Mr,mg,,za) + (I, (MA,aqu,,r' + Mr,ms,,r‘)] [(Ic_l)gl (MA,%,zﬁ + Mu%z,ﬁ) + (I, (MA,d(pEz,r' + Mu%z,r‘)] [(’c_l)glMT,acpEa,ﬁ +

o oo

0
0
0

o oo
(=il ]
o oo
o oo

(6.2.2,24)
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Com (Ic‘l)ij representando um elemento da matriz inversa da inercial 1.

Finalmente nas matrizes A e B do voo cruzeiro, as relagdes cinematicas para o modo
cruzeiro foram consideradas iguais daquelas do modo voo pairado:

Relagoes Cinematicas:

dp| p
dé|= [q] (6.2.2,25)
dy
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7. Comportamento Dinamico do Sistema:

Finalmente, com as matrizes A e B de ambos os modos de voo (Pairado e Cruzeiro), &
possivel montar uma relacdo de espaco de estados (equagao (6.1.2,6)). Esta forma de
descrever a dindmica de um sistema permite avaliar o seu comportamento ao longo do tempo
com a ajuda de softwares de integragdo numérica como MATLAB®.

As condi¢gbes iniciais de tragdo para ambas as condicbes de voo podem ser
relacionadas a equagao (4.2.3,43) para achar a rotagdo necessaria de cada rotor em func¢do da
tracdo requerida na condigdo de voo determinada.

Tym = 2pAp (K, 2Q% — K,QV,) (7,1)

A tabela a seguir mostra as caracteristicas escolhidas para o motor brushless de acordo
com o modelo CAD apresentado na secdo 5 e de acordo com a pesquisa sobre hélices
MATTHEW.H (2015) da qual foram retirados os valores para os coeficiente de tracéo e de
torque devido ao uso e teste da mesma hélice pensada para esta aeronave: APC-10x5".

Tabela 2 - Caracteristicas de Operagao do motor Brushless 2212-920 Kv:

p=1,1937:% B=0,127m Co =443 Cr = 0,05397

Com as condi¢gdes da tabela anterior e isolando Q na equagéo (7,1) chega-se nas
rotacdes necessarias para cada rotor.

Ja tendo um modelo de massa, inércia e caracteristicas geométricas da aeronave
gracas ao desenho 3D desta na segéo 5, sdo achadas as expressdes numéricas das matrizes
A e B de cada condi¢ao de voo e entido aplicada a relacdo de espaco de estados no software
MATLAB®. As tabelas 3 e 4 apresentam os valores para cada uma das variaveis presentes nas
matrizes A e B.

Para ter um melhor entendimento do comportamento dindmico da aeronave, sera
presentada a Figura 26, similar aquela exposta na figura 7:
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7.1 - Comportamento dindmico em modo voo pairado:

Figura 26 - Sistemas de referencia na aeronave final.

Os valores das variaveis presentes nas matrizes A e B para o modo de voo pairado sao

apresentados a seguir:

Tabela 3 - Variaveis das Matrizes do Espago de Estados para o Modo Voo Pairado

m=25Kg

Yy, = 0,389 m

I = 0,0035 Kg m?

YYW1W1

mp, = 0,242 Kg

Zy, = 0,020 m

= 0,0586 Kg m?
1

IZZW1W

mg, = 0,147 Kg

Xp, = —0,278m

3

IxxR3r3 = 0,0042 Kg m?

mwl = 0,248 Kg

Yp, =0m

I = 0,0037 Kg m?

y}’R3r3

m
g=9815

Zg, = —0,035m

liz, = 0,0042Kgm?
3
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Xp, = 0,139 m Locg,, = 0,007 Kg m? Lix, = 0,0032 Kg m?
Yp, = 0,721m Lyyg,, = 00108 Kgm? Lyy,, = 0,0205 Kg m?
Zg, = 0,034 m lrz,, = 00108 Kgm?® lyz,, = 0,0192 Kg m?
Xy, = 0,139 m Loxy,, = 00551 Kgm? Tg, = 8,175 N

Observa-se que na tabela 3 aparecem apenas indices 1 e 3. Isto se deve a que, como
foi explicado previamente, as caracteristicas dos rotores coaxiais frontais e semi-asas séo
idénticas e ja foram levadas em conta no resultado das equacoes linearizadas. Adicionalmente,
apenas Yz e Yy, diferem de Y, e Yy, apenas por um sinal negativo, que também ja foi levado
em consideracdo. Vale a pena notar que se manteve a imposi¢cao de equilibrio dinAmico da
equagéo (6.1.1,5), que estabelece que em condi¢éo de voo pairado, o modulo de X, devera
ser duas vezes maior que X, (Figura 27).

Figura 27 - Vista lateral da aeronave em modo de voo pairado.
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¢ Rotacao em Voo Pairado:

Com uma condi¢cdo de vento relativo nulo sobre os motores (V/, = 0) e aplicando a
equagao (7,1):

mg T, rad
== - Q; ~2300 RPM ou 24lT

711
Tbmi = ( )

Comi=1,2,3..,6.

Substituindo os valores presentes na tabela 3 dentro das equacdes (6.1.2,9) e (6.1.2,10)
teremos as expressdes numéricas das matrizes A e B:

0 0 0 0 0 0 0 —981 0
0 00 0OO 0 981 00
0

(7.1,2)

[=l e Nl o NNl
[=l el Nl o N o)
(= eNeNoNoNoNol
SO RO OO OoO
O Rr OO OO O
m O OO OO Oo
(== e N RN Nl

(=N eNeNoNoNo Nl
(= eNoNoNoNo Nl

0 0 0 327 327 0
0 0 0 0 0 327
-04 -04 -04 0 0 O
-1,5216 15216 0 -0,0888 0,0888 0,5689 (7.1,3)
B=| 16438 1,6438 -3,2877 3,3142 3,3142 0
-0,0109 0,0109 0 -8,2923 8,2923 —3,1930
0 000 0O

0 0
0 0

0 0 0O
0 00O

Executando o algoritmo presente no Apéndice lll, sdo achadas as respostas dindmicas
da aeronave a entradas na forma de impulsos. Ressalta-se que nao foi aplicado nenhum
comando de controle sobre as respostas dindmicas. As figuras a seguir mostram o resultado
obtido.
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e Entrada Impulso ¢ :

U ¥ tempo Yot  tEMTINO

W tempo
5 0 1
-005 1 05
0 o &
£0 ] E 01 ; £ 0
] = z
-0.15 1 05
-5 - - : - 0z - - : - -1 : - : -
0 01 02 0.3 04 05 0 01 0z 0.3 04 05 0 0.1 0z 0.3 04 05
Termpa [3] (seconds) Tempa [s] (seconds) Tempo [s] (seconds)
p ¥ tempo 1 ¥ tempo rx tempo
-0.0888 33142 ]
-0.0853 1 33142 1 7
& 00868 T 33142 o i
= 0088 1 T334 . T8
-0.0888 : ; ; : 33142 : ; ; : -10 ; ; ; :
0 0.1 0z 0.3 0.4 0s 0 0.1 0z 0.3 0.4 0s 0 0.1 0z 0.3 0.4 0s
Tempo [s] (seconds) Tempo [s] (seconds) Tempo [s] (seconds)
& tempo edol X tempo W % tempa
0 2 0
o o o
E 315 B
E 00z E ; =2
z 9 %3
2 0m 508 24
LS ) ) ) ) © 0 ) ) ) ) = 5 ) ) ) )
0 0.1 0.2 0.3 04 05 0 0.1 0z 0.3 04 05 0 0.1 0z 0.3 04 05
Termpo [s] (seconds) Tempo [s] (seconds) Tempo [s] (seconds)

Figura 28 - Resposta dindmica a entrada de ¢g, como impulso para o modo de voo pairado.

A Figura 28 apresenta a resposta dinamica da aeronave a ¢z, como entrada impulso.
As curvas em azul estdo relacionadas exclusivamente ao movimento longitudinal, enquanto
que as vermelhas estao relacionadas ao movimento latero-direcional. Deve ser lembrado que
para a condi¢gdo de voo pairado, a aeronave encontra-se originalmente com inclinagdo dos
rotores coaxiais frontais de -90° em relagéo ao plano XY (figura 26), além disto, no modelo
dindmico foi considerado que todo angulo de inclinagdo de um rotor seria negativo acima do
plano X;Y;. Portanto, observando a Figura 28, entende-se que um impulso ou inclinagao rapida
do rotor coaxial direito em torno do eixo Y, no sentido de fazer decrescer seu angulo de

inclinagao (de -90° para |¢>E1| < 909 ), causara primeiramente uma guinada no sentido negativo
da rotagdo em torno do eixo Z do corpo de acordo com a regra da méo direita (figura 26),
adicionalmente, observando a figura 27, é possivel ver que haverd uma arfagem positiva
(tendendo a levantar o nariz da aeronave) devido a distancia relativa em Z entre o C.G. da
aeronave e o C.G. do rotor coaxial R;, porém observa-se também uma rolagem negativa na
figura 28 mesmo quando na equacgao (6.1.2,4), onde se tem as relagdes de momentos de
tracdo, a variagdo de ¢g,ndo influencie diretamente sobre p. Isto se deve a um momento
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giroscopico aparecendo sobre o eixo X devido a uma rotagdo positiva sobre Y; e outra
negativa sobre Zg, que de acordo com a regra da mao direita, gerara um momento negativo
sobre o terceiro eixo ortogonal. Por sua vez, esta rolagem negativa que tende a inclinar a semi-
asa esquerda para baixo, faz aparecer uma aceleragdo negativa em v. Adicionalmente,

observa-se a perturbacao na aceleragao inicial e decadente longitudinal u, devido a arfagem
positiva.

e Entrada Impulso ¢g,:

U ¥ tempo Vgt X 1EMPO W tempo
5 02 1
018 1 05
T q q
£ ] £ 0 ] £ 0
3 = z
0.08 1 05
-5 : - : : 0 " : : -1 : - : :
0 01 0.2 0.3 0.4 05 0 01 0.2 0.3 0.4 05 0 0.1 0.2 0.3 0.4 05
Ternpo 5] (seconds) Ternpo [s] (seconds) Ternpa [5] (seconds)
p ¥ tempo 0 % tempo r ¥ tempo
0.0888 3.3142 10
0.0888 1 3342 1 g
= g 2
T 008 T 3342 T 8
* 00ge8 I k17 1 "7
0.0888 : : . : 33142 : : . : B ‘ : . :
0 01 0.2 0.3 04 05 0 01 02 0.3 04 05 0 0.1 02 0.3 04 05
Ternpa [s] (seconds) Ternpa [s] (seconds) Ternpa [s] (seconds)
¢ x tempa 8 ¥ tempo W tempo
2 b
0 z 1)
2 0.04 215 i 4
: : -
% 002 5 B2
e E 0s ER
i ; : ‘ ; ® 0 ; : ‘ ; 7 0 ‘ : ‘ ;
0 0.1 02 0.3 04 05 0 0.1 0.2 0.3 04 05 0 0.1 0.2 0.3 04 05
Tempa [3] (seconds) Tempa [3] (seconds) Tempa [5] (seconds)

Figura 29 - Resposta dindmica a entrada de ¢g, como impulso para o modo de voo pairado.

A Figura 29 apresenta a resposta dinamica da aeronave a ¢z, como entrada impulso. A
analise neste caso é semelhante ao da figura 28, s6 que desta vez a guinada positiva e a

arfagem ainda positiva, causam uma rolagem positiva e entao a aeronave tendera a ir para a
direita. Ou seja, v +.
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Entrada Impulso ¢g,:

¥ tempo

v [mis]

g [rad/s]

@ (arfagern) [rad/s]

iy ¥ tempo
4
14
3 L L L L
0 0.1 0.2 03 04 0.5
Tempa [3] (seconds)
0% tempo
1
0.5
0
04
B " . . .
0 0.1 0.2 03 04 0.5
Tempo [s] (seconds)
B * tempo
1
0.5
i
0.5
B . . . .
i 0.1 0z 03 04 04

Ternpo [5] (seconds)

w [mis]

0.4

1.4

W tempo

0.1 0.2 03 04

Ternpao [5] (seconds)

Figura 30 - Resposta dindmica a entrada de ¢, como impulso para o modo de voo pairado.

A Figura 30 apresenta a resposta dinamica da aeronave a ¢, como entrada impulso.

0.5
0
g 0
=
0.5
= . . w .
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5
Tempa [3] (seconds)
px tempo
2
1
@
T 0
= -1
2 . . . .
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5
Tempo [s] (seconds)
¢ ¥ tempo
04
0
F 03
E02
i
g
= 01
= 0 : ) ) )
0 0.1 1 03 0.4 0.5
Ternpo [5] (seconds)
Para

um impulso no sentido de decrescer a inclinagao original de -90° para |¢E3| <90° do

rotor coaxial traseiro, causara primeiramente uma componente de aceleragdo no sentido da
semi-asa direita (v+) e adicionalmente gerara uma guinada negativa em torno de Z;.
Também, pela disténcia relativa em Z entre o C.G. da aeronave e o C.G. do rotor coaxial
traseiro (Tabela 3) aparecera uma rolagem positiva em torno de X;z. Com estas duas rotagdes

simultaneas, seria esperada uma arfagem positiva devido ao efeito giroscépico presente nas

figuras 28 e 29. Porém, este nao foi o caso e o modelo linear ndo representou este fenémeno.
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¢ (rolagem) [radfis]

u [mé=]

P [radis]

0.5

Entrada Impulso Tg,:
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Figura 31 - Resposta dindmica a entrada de Tg, como impulso para o0 modo de voo pairado.

A Figura 31 apresenta a resposta dinamica da aeronave a Tz, como entrada impulso.
Neste caso observa-se primeiramente a rolagem negativa em torno de X, 0 qual faz sentido se
o rotor direito esta sendo acelerado no modo de voo pairado. Além disto, devido a distancia
relativa em X entre o C.G. da aeronave e o C.G de um rotor frontal, aparece uma arfagem
positiva e, destas duas rotagdes, aparece por efeito giroscépico uma terceira rotagao (guinada)
em torno de Z; negativa, de acordo com a regra da mao direita. Por sua vez, observa-se uma
leve perturbagido na aceleracao para cima (w —) da aeronave. Isto quer dizer que a aeronave

esta enxergando uma aceleracédo “para cima dela” ao longo do eixo Zg por causa da tracao.

Devido a rolagem e guinada negativas, ela enxerga também uma aceleragdo negativa em v e

devido a arfagem positiva, a aeronave também enxerga uma aceleragao “para tras”. Isto é, u —.
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e Entrada Impulso Tg,:
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Figura 32 - Resposta dindmica a entrada de Tg, como impulso para o0 modo de voo pairado.

A Figura 32 apresenta a resposta dinamica da aeronave a Tz, como entrada impulso.
Semelhante e analoga a resposta dindmica da figura 31, uma variagao de forga de tragdo no
rotor coaxial esquerdo ocasionard uma rolagem positiva, uma guinada positiva e uma
consequente guinada positiva. Ainda, havera uma aceleracao negativa em u devido a arfagem,
uma aceleragdo positiva em v devido a rolagem positiva e guinada positiva e uma variagdo na

aceleracao da aeronave “para cima” devido ao aumento de tragao.

98



e Entrada Impulso Tg,:
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Figura 33 - Resposta dindmica a entrada de Tg, como impulso para o0 modo de voo pairado.

A Figura 33 apresenta a resposta dindmica da aeronave a T, como entrada impulso. A
variagdo na forga de tragcdo do rotor traseiro causara uma arfagem negativa (tendendo a
abaixar o nariz da aeronave), uma aceleracéo positiva em u devido a propria arfagem negativa

e, logicamente, o impulso de tragdo acelerara negativamente (para cima) a aeronave ao longo
do seu eixo Z.

Por fim, entende-se que as Figs. 28-32 mostram respostas divergentes frente a um
comando impulsivo. Outra forma utilizada para avaliar o comportamento dindmico deste
sistema (em modo voo pairado) foi resolvendo o problema de autovalores e autovetores no
software MATLAB. Os resultados mostraram que todos os nove (nove devido ao numero
variaveis de estado) autovalores deram nulos. Isto se entende fisicamente como um sistema
sem modos oscilantes e amortecidos, no qual a aeronave se comporta com um corpo rigido.
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Isto implica que a aeronave tera aceleragao linear ou angular apdés uma perturbagao, na qual
nao ha nenhuma forga ou momento que restaure a condicdo de equilibrio da aeronave.

A matriz de autovetores da condicdo de voo pairado foi a seguinte (cada coluna

representa um auto-vetor):

-1 1 0

Auto — vetores =

cocococo®™
cocoocoococo™®°
cocococom®®
coococoo
coocooo
coocococo

0 0 0 0 0 0 0 1

7.2 - Comportamento dinamico em modo voo cruzeiro:

(7.1,5)

Os valores das variaveis presentes nas matrizes A e B para o modo de voo cruzeiro sdo

apresentados a seguir:

Tabela 4 -Variaveis das Matrizes do Espacgo de Estados para o Modo Voo Cruzeiro

m
m=25Kg Zp, = —0,023m Ue =2606—
— 2

le = 0,242 Kg Ixlerl - 0l0037 Kg m TOf = 5,2 N

mg, = 0,147 Kg Lyyg,,, = 00108 Kg m? To, = 3,88 N

= 0,248 K I = 0,0108 Kg m? Kg

my, =0, g z7Ry, T 9 p=11937—

m
g =981 = IxxW1W1 = 0,0551 Kg m? Ca, =07

Xg, = 0,090 m Lyw,, = 00035Kgm?* Ar =0,0113 m?

Yp, = 0,721m

IZZW1W1 = 0,0586 Kg m?

Say, = 0,1306m?
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_ 2 1
Zp, =—0,001m IxxR3r3 =0,0042 Kgm Cy,,, = 44787 —
1

rad
Xw, = 0,104m Iny% = 0,0037 Kg m? Cd°w1 = 0,015
Yy, = 0,389 m Lis, =00042Kgm® ARy, = 3,265
Zy, = —0,002m Lixg, = 0,0032 Kg m? e = 0,8531
Xg, = —0,180m Iy, = 0,0205Kgm?
Y, =0m Lzy, = 00192 Kgm?

Comparando as tabelas 3 e 4, observamos que os momentos de inércia ndo mudam ja
que estes sao referentes aos sistemas de referéncia fixos a cada componente. Além disto,
vemos que as distancias relativas entre o C.G. da aeronave e os centros de gravidade dos
rotores e semi-asas mudaram. No caso dos rotores e semi-asas frontais, suas distancias
longitudinais diminuiram e suas distancias verticais ultrapassaram por milimetros a distancia
até o C.G. da aeronave, tornando-se negativas. Ja a distancia do C.G. do corpo até o centro de
gravidade do rotor coaxial traseiro diminuiu na mesma propor¢gédo € manteve a relagao de ser
duas vezes maior que a distancia dos rotores dianteiros até o centro de gravidade da aeronave
(Figura 34).

Figura 34 - Vista lateral da aeronave em modo de voo cruzeiro.
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¢ Rotacao em Voo Cruzeiro:

Resolvendo o sistema de equacgdes na condi¢gdo de equilibrio para o voo cruzeiro
proposto pelas equacdes (6.2.1,1) e (6.2.1,2) sdo determinados os valore necessarios para a
velocidade inicial em modo cruzeiro, a for¢ca de tracdo necessaria total nos rotores da frente
(To f) e a forga de trag&o necessaria total no rotor traseiro (T, ).

Com base nos dados do projeto na Tabela 4, foram achados os seguintes valores para
velocidade cruzeiro, tracao frontal e tracao traseira:

m
U, =26,06—, Tof =5.2N, Ty, = 388N (7.2,1)
S

A velocidade achada para o voo em modo cruzeiro pode parecer relativamente alta,
porém, como foi explicado na se¢éo 5, a aeronave foi pensada para atingir velocidades perto

dos 100 KTm Entdo esta velocidade nao esta muito longe da concepgéo inicial do projeto.

Com uma condi¢do de vento relativo sobre os motores da frente de V,~ U, = 26,06? e
vento relativo nulo sobre os motores traseiros:

T rad
Toms, = —- = 13N = G, ~ 24447 RPM ou 2560 — (7.2,2)

comi =1, 2, 3, 4 (sé para os quatro motores frontais). E interessante observar que o valor
requerido para a rotagao dos rotores da frente é exageradamente alto mesmo quando a tragcéo
requerida é baixa. Isto se deve a velocidade cruzeiro na qual a aeronave deve se manter para
conseguir equilibrio dindmico com os trés graus de inclinagdo impostos nas semi-asas. Na
pratica, esta rotacdo estd muito além das capacidades do motor brushless escolhido
inicialmente (2212-920 Kv) que tem um limite de rotagdo aproximado em 10000 RPM. Para
trabalhos futuros seria necessario reavaliar o motor a ser utilizado.

Ja para os motores no rotor coaxial traseiro:

T rad
Tom,, = = 194N > 0, ~3.692 RPM ou 387 (7.2,3)

Com j = 5, 6 (S6 para os dois motores traseiros). Observa-se que a rotagdo requerida
para cada motor brushless traseiro esta dentro dos limites possiveis de operagao.

102



Substituindo os valores presentes na tabela 4 dentro das equacdes (6.1.2,9) e (6.1.2,10)
teremos as expressdes numéricas das matrizes A e B:

-0,6255 0
0
A= 2,4151

oS O OO

0,4
—0,0209

B =10,059 0,059

-0,1594 0 00795 0 0 0 0O -981 0
0 0 0 0 0 —-260577 981 0 0

-1,435 1,435 0 -

—-6,0039 0 26,0577 0 0 0 O
0 000 0 0 00O

0 23,1450 0 0 0 0 0 O
0000 0O O0°UDO

0 010 0 0 00O

0 001 00 00O
000010 00O

04 0 3,0941 3,0941 O
0 0 0 0 0 15512
-0,0209 04 78866 78866 0

-0,0816 0,0816 0 171,6354 -171,6354 0,201

—-2,6618 —303,5413 -303,5413 0

6,2829 6,2829 —1,3844
0 000 0O
0 000 0O
000 0 00O

(7.2,4)

(7.2,5)

Executando o algoritmo presente no Apéndice IV, sdo achadas as respostas dinédmicas
da aeronave a entradas na forma de impulsos. Ressalta-se que ndo foi aplicado nenhum
comando de controle sobre as respostas dindmicas. As figuras a seguir mostram o resultado

obtido.
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p [radis]

e Entrada Impulso ¢, e ¢, :

A diferenga do modelo de voo pairado, aqui serdo apresentadas juntas as figuras de

impulso para os angulos de inclinagao frontais.
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Figura 35 - Resposta dindmica a entrada de ¢, como impulso para modo de voo cruzeiro.
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B [radis]
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Figura 36 - Resposta dindmica a entrada de ¢ g, como impulso para modo de voo cruzeiro.

As Figura 35 e 36 apresentam a resposta dinamica da aeronave a entradas ¢, € ¢,
como impulsos. Observando as figuras 35 e 36, vemos que ao gerar um impulso de |¢Ei| <

902 e inclinar um Uunico rotor desde seu estado inicial de -90°, o efeito dindmico & bem
expressivo.

Para o caso da entrada impulsiva ¢ (figura 35) vemos que como o angulo de
inclinagdo do rotor direito diminuiu (entdo o angulo de ataque da semi-asa direita também):
Primeiramente, a componente longitudinal da forga de tragdo do rotor direito aumentara
(enquanto a componente vertical diminuira), isto gera um aumento na aceleragéao longitudinal u,
seguido de uma guinada negativa em torno do eixo Zz que causara que a aeronave enxergue
aceleracao linear pela direita (v +). Ja que o angulo de ataque da semi-asa direita diminuiu, a
sua forca de sustentacdo também devera ter diminuido, o que ocasiona uma falta de
sustentacdo na semi-asa direita e que, por consequéncia, gera uma rolagem positiva em torno
de Xy (no sentido da semi-asa direita) que também contribui para a aceleracao linear pela
direita. Finalmente, a propria falta de sustentacédo para frente do C.G. da aeronave, fara ela
arfar negativamente (com o nariz da aeronave inclinando para baixo) em torno de Y; e, se bem
a aeronave enxerga no comego uma aceleragao linear positiva no sentido vertical w devido a
queda inicial de sustentacao, devido a arfagem negativa a aeronave comecara a enxergar uma
aceleragao vertical negativa (w —) vinda por cima da aeronave.
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u [mis]

p [rad/s]

& (rolagem) [radis]

Para o caso da entrada impulsiva ¢, (figura 36) vemos que como o éangulo de
inclinagdo do rotor esquerdo diminuiu (entdo o angulo de ataque da semi-asa esquerda
diminuiu também): Primeiramente, a componente longitudinal da forca de tracdo do rotor
esquerdo aumentara (enquanto a componente vertical diminuira), isto gera um aumento na
aceleracao longitudinal u, seguido de uma guinada positiva em torno do eixo Zz que causara
que a aeronave enxergue aceleracao linear pela esquerda (v —). Ja que o angulo de ataque da
semi-asa esquerda diminuiu, a sua forca de sustentacdo também devera ter diminuido, o que
ocasiona uma falta de sustentacdo na semi-asa esquerda e que, por consequéncia, gera uma
rolagem negativa em torno de X (no sentido da semi-asa esquerda) que também contribui
para a aceleracao linear pela esquerda. Finalmente, a propria falta de sustentacéo para frente
do C.G. da aeronave, fara ela arfar negativamente (com o nariz da aeronave inclinando para
baixo) em torno de Y5 e, se bem a aeronave enxerga no comeg¢o uma aceleragao linear positiva
no sentido vertical w devido a queda inicial de sustentacido, devido a arfagem negativa a
aeronave comegara a enxergar uma aceleragdo vertical negativa (w —) vinda por cima da
aeronave.

Para tentar entender melhor este fenébmeno, foi reproduzida a resposta dindmica no
tempo do sistema quando ele tem como condigdes iniciais nas variaveis ¢g € ¢g, uma
variacdo de um grau de inclinagao, partindo da condi¢cio de equilibrio de 3°. Ou seja, o sistema
ja comecaria com 2° (negativos de acordo ao padrado estabelecido) na inclinagdo de ambas
semi-asas. A Figura 37 mostra este resultado.

U ¥ tempo v ¥ tempo WX termpo

Tempuo [s] Tempuo [s] Tempo [s]

Figura 37 - Resposta dindmica quando ¢, e ¢z, comegam com 1° de variagéo, desde a condig&o inicial de
equilibrio para modo de voo cruzeiro.
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Observa-se na figura acima que com ambas as inclinagcbes comegando a 2°, menor
inclinagdo daquela na qual foi estabelecido o equilibrio dindmico, ha uma leve e crescente
aceleracao longitudinal u 4+, como também uma leve e crescente aceleragao vertical para cima
(negativa) devido a arfagem negativa produzida pela falta de sustentacdo em ambas as semi-
asas. Adicionalmente ja ndo ha guinada, nem rolagem ou aceleracéo lateral.
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Entrada Impulso ¢g,:
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causara uma aceleragédo para a direita da aeronave v 4+, uma guina negativa e uma rolagem
positiva. Porém, mais uma vez, ndo é possivel observar variagdo ou efeito na arfagem da
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Figura 38 - Resposta dindmica a entrada de ¢z, como impulso para modo de voo cruzeiro.

A Figura 38 mostra a resposta dinamica da aeronave a entrada ¢z, como um impulso.
Assim como foi visto para a resposta dindmica de ¢, como impulso no modo de voo pairado,
uma inclinacdo que leve o rotor traseiro da sua condicao inicial de -90° para |¢E3| <902,

aeronave para esta condigao de entrada.
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e Entrada Impulso Tg, e Tg,:
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Figura 39 - Resposta dindmica a entrada de T, como impulso para modo de voo cruzeiro.

A resposta dindmica ao impulso de Tk, (Figura 39) mostra uma guinada negativa e uma
arfagem positiva, as quais fazem sentido se o rotor coaxial direito acelerar ja que o vetor de
tracao do rotor direito encontra-se para a direita, para frente e para baixo do C.G. da
aeroanave. Adicionalmente observa-se que aparece uma leve aceleragdo de rolagem negativa,
provavelmente decorrente do efeito giroscopico (da guinada negativa e da arfagem positiva) e
devido do aumento de sustentacdo na semi-asa direita. Observa-se também que ha um leve
salto na aceleragao longitudinal u da aeronave que se torna decrescente ao longo do tempo e
uma aceleracao lateral crescente v ao longo do tempo também. Provavelmente isto se deva a
influéncia da guinada negativa, ocasionando que a aeronave gire e viaje pelo ar por alguns
instantes diagonalmente, fazendo com que o corpo enxergue componentes de aceleragao tanto
longitudinal quanto lateralmente. A aceleragdo crescente no sentido positivo de w é devido a
que a aeronave esta enxergando uma aceleragdo no sentido positivo de Z; pois ela ndo s6
estd viajando diagonalmente, como também o faz enquanto rola negativamente e arfa
positivamente. Expondo a base ou “barriga” da aeronave ao vento relativo e a trajetoria.
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Figura 40 - Resposta dindmica a entrada de T, como impulso para modo de voo cruzeiro.

Analogamente como foi apresentada na figura 39, a Figura 40 mostra uma aceleragéo
do rotor esquerdo, onde aprecia-se uma guinada positiva, uma arfagem positiva e uma leve
rolagem positiva. Porém, novamente faz sentido pensar que a aeronave esta acelerando
diagonalmente, mas desta vez para a esquerda, enquanto rola e arfa positivamente expondo a
base da aeronave ao vento relativo. Gerando uma aceleragéo no sentido positivo de Zp.

Para ter uma melhor avaliacdo sobre a atuacdo da variacdo de tracdo dos rotores
frontais sobre a dinAmica da aeronave em condicdo cruzeiro, foi plotada a resposta dindmica
do sistema quando ambos rotores comegam 0,2 N acima da condi¢gdo de equilibrio de To, =
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Figura 41 - Resposta dindmica quando Tg, e Tk, comegam com 0,2 N de variagdo, desde a condig&o inicial de
equilibrio para modo de voo cruzeiro.

Observa-se que se ambos os rotores frontais forem variados da mesma quantidade de
forca de tragdo gerada (Figura 41), a aeronave enxergara apenas componentes longitudinais
com um leve crescimento da aceleragcdo longitudinal do corpo u e uma gradativa arfagem
positiva que, como consequéncia, deixara exposta a “barriga” da aeronave ao vento relativo,
gerando uma aceleragao positiva sobre o eixo Zz do corpo.
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Figura 42 - Resposta dindmica a entrada de Tg, como impulso para modo de voo cruzeiro.

Finalmente, a Figura 42 mostra a resposta ao impulso da variagao da for¢a de tragédo do

rotor traseiro. Semelhantemente como no caso do voo pairado, uma variagao na tracao traseira

gerara uma arfagem negativa (tendendo a abaixar o bico da aeronave), um gradativo
crescimento na aceleragdo w no sentido negativo de Z; (pois “as costas” da aeronave irdo
ficando “expostas” ao vento relativo) e uma aceleragdo positiva em u. Sem haver
consequéncias sobre os movimentos latero-direcionais.

Por fim, com o objetivo de avaliar a estabilidade do sistema, foram achados os
autovalores que definem a condigéo de voo cruzeiro e os resultados foram os seguintes:
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—27,75577
21,7208
-0,1312

0,0027

2=l o (7.2,6)

0
0
0
0

Da equagéo (7.2,3), observa-se que quatro dos nove autovalores deram diferente de
zero. Sendo dois deles positivos (que quer dizer que aeronave possui dois modos instaveis) e
dois deles negativos (que quer dizer que a aeronave possui dois modos estaveis). As figuras
35 até 42 reforcam que a aeronave € instavel, pois frente a uma resposta impulsiva, suas
variaveis de estados divergem no tempo.

A matriz de autovetores da condicdo de voo cruzeiro foi a seguinte (cada coluna
representa um auto-vetor):

10,006 —0,0125 09946 0 0 0 0 0 O7
0 0001 -1 100
0,7675 06846 —0,1038 0 0 0 0 0 O
0 000 O O0OO0OO0OTO
Auto — vetores =|—0,6406 0,7281 0,000 0 0 0 0 O O (7.2,7)
0 00O O0OO0OO0OO0OTO
0 00O O O0OO0OO0OTO
0,0231 0,0335 00173 0 0 0 0 0 O
0 0O0O0OO OO 1 -0,0383

Como comentario final da se¢éo 7, prestando atencéo no intervalo de tempo das figuras
correspondentes a resposta dinamica devido ao comando impulsivo das suas variaveis de
entrada, tanto para condigao de voo pairado, quanto para a condigcao de voo cruzeiro, observa-
se que foi plotado apenas intervalos de tempo iguais ou menores a meio segundo. Isto se deve
a que originalmente os resultados apresentados nas figuras divergiam muito mesmo em
questao de uns poucos segundos. Portanto foi escolhido cortar o tempo de amostragem das
figuras do modo de voo pairado para 0,5 segundos e o tempo de amostragem das figuras do
modo de voo cruzeiro para 0,1 segundos. Isto quer dizer que a resposta dindmica da aeronave
€ extremamente “agressiva” especialmente quando existe a deflexdo de uma semi-asa.
Provavelmente devido ao seu tamanho em relacido ao resto do corpo e também devido a
velocidade na qual foi considerada a condigdo de equilibrio do modo cruzeiro. Para trabalhos
futuros seria necessario reavaliar as dimensdes da aeronave e sua velocidade maxima de voo.
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8. Conclusao

O projeto apresentado neste trabalho representou um verdadeiro desafio, devido a que
o foco dele foi o desenvolvimento do modelo dinAmico de uma aeronave inexistente, até agora.
Foi necessario fazer uma ampla pesquisa bibliografica de diversas fontes para ir montando aos
poucos as equacgdes que definissem a dindmica de uma aeronave nao tripulada, nao
convencional e ainda com a possibilidade de ser assimétrica durante sua operacdo. Uma
aeronave como a que foi pensada neste projeto pode ter infinitas aplicagbes e, ainda mais, a
metodologia de como esta aeronave foi sendo concebida pode servir de guia para futuros
trabalhos.

Como objetivo principal foi proposto o desenvolvimento da dindmica de uma aeronave
multi-rotor que integrasse a sustentagdo de rotores mais superficies aerodindmicas. Este
objetivo foi cumprido com a elaboragao do equacionamento dindmico apresentado na secéao 4,
onde sao apresentados os sistemas de referéncia necessarios para mapear as coordenas de
um determinado componente e trazé-las a um referencial comum a todos os componentes
moveis, integrados ao corpo central da aeronave. Adicionalmente, foram apresentadas as
reacdes da aeronave as forcas e momentos externos, levando em consideracao tensores de
inércia, assimetria geométrica do corpo da aeronave e ainda, a variagdo temporal dos tensores
inerciais. Para as forcas e momentos foram consideradas as influéncias devido a tracéo de
motores, efeito gravitacional, forcas de arrasto sobre a fuselagem, influéncia de forgas
aerodindmicas sobre as semi-asas, efeitos giroscopios e momentos ocasionados pelo
desbalanceamento das hélices da aeronave. Adicionalmente, para ter uma ideia mais real do
conceito deste projeto, foram levantadas as caracteristicas de massa e comprimento dos
componentes eletrdnicos necessarios para cumprir com os requisitos hipotéticos dispostos na
secdo 5. Um modelo 3D da aeronave foi entdo desenhado com o software CAD SolidWorks®
para ter uma nogdo de massa e inércia da aeronave montada e obter as caracteristicas
necessarias para elaborar um modelo linear da dindamica do sistema em duas condi¢des de
operacao distintas: em modo de Voo Pairado (hover) e em modo de Voo Cruzeiro, como é
apresentado na secao 6. Por fim, através de um modelo de espaco de estados e com 0 uso do
software MATLAB®, foram elaborados varios graficos na se¢ao 7, mostrando o comportamento
da aeronave as perturbacdes das variaveis de comando. Sendo estas as inclinacdes e forcas
de tracdo de cada um dos rotores da aeronave, totalizando seis variaveis de comando.
Permitindo desta forma avaliar o comportamento e estabilidade da aeronave. Portanto,
considera-se cumprido o desafio proposto.

Avaliando o equacionamento dindmico do sistema, foi deixada de lado a variagcao
temporal dos tensores de inércia, pois estes eram dependentes da velocidade de giro dos
angulos de inclinacao dos rotores, a qual era desconhecida e foi desprezada. Portanto, para ter
uma nocado mais real do comportamento dindmico de uma aeronave com capacidade de
inclinar seus rotores (tilt-rotor), € necessario levar em consideracdo esta velocidade para
trabalhos futuros, seja como uma constante previamente conhecida através de testes
experimentais ou como mais uma variavel de comando.

O modelo aerodindmico adotado foi bastante basico, mas permitiu ter uma boa nogao
do comportamento das semi-asas sobre a dindmica da aeronave. Fica proposto o
aperfeicoamento deste modelo aerodindmico através do uso de técnicas de CFD
(Computational Fluid Dynamics) para obter parametros aerodindmicos de sustentacdo e
arrasto, especialmente considerando que esta aeronave foi pensada originalmente para
assumir varias condi¢des de equilibrio no ar. Isto quer dizer que ela devera ser capaz de mudar
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sua dindmica de um multi-rotor, exclusivamente, para uma aeronave que tire o0 maximo de
proveito das suas superficies aerodindmicas. O estudo da aerodindmica dos rotores sobre as
semi-asas permitira avaliar diferentes configuracdes. Desde o modelo inicial mostrado na se¢ao
3, passando pelo modelo com as duas semi-asas com giro solidario aquele dos rotores, até
uma configuragdo com superficies de comando no bordo de fuga de uma semi-asa, como flaps,
ailerons ou flaperons.

O conceito do uso de rotores coaxiais, com duas hélices independentes girando em
sentidos contrarios, mas provendo de um unico vetor de forga, permitiu desprezar os efeitos
giroscopios do giro dos rotores em relagcéo ao resto do corpo. Da mesma forma, assumindo que
um rotor coaxial tivesse dois rotores que anulassem seus torques entre eles, permitiu
considerar uma aeronave na qual nunca haveria desbalanceamento entre o giro das suas
hélices. Este tipo de rotor esta sendo cada vez mais utilizado na industria aeronautica e,
porque nao, poderia ser estudado a fundo para ter ampla aplicabilidade em aeronaves nao
tripuladas de pequeno porte. Isto permitiria ter um modelo mais real da tragéo e torque gerados
pelo rotor. Além de permitir entender e levar em conta o consumo de poténcia na operagao
desta classe de aeronave. Para este trabalho foi considerado apenas o modelo de “Disco-
Atuador” de Rankine-Froeud para modelar o comportamento aerodindmico do rotor coaxial
como se fosse um unico rotor. Mas talvez seja necessario conceber um novo modelo da
iteragao entre o fluxo passando por ambos os rotores que conformam um rotor coaxial.

Por fim, o trabalho aqui desenvolvido serve como ponto de partida para a aplicacao de
técnicas de controle para esta classe de aeronave ja que foi possivel de perceber na secéo 7,
que este veiculo se caracteriza por ser bastante instavel e requerer de comandos para
restaurar sua condi¢gdo de equilibrio. Através do modelo linear da aeronave, € possivel aplicar
técnicas de controle linear ou digital, uma vez que forem obtidas todas as funcbes de
transferéncia entre as diferentes combinagdes de variaveis de comando como entradas e
variaveis de estado como saidas. Adicionalmente, a possibilidade dindmica de mudar de
estados, de uma aeronave como a que foi elaborada neste trabalho, exige de um controle
adaptativo que provavelmente precise considerar a nao linearidade do sistema. Portanto,
estudos sobre a aplicagao de controle nao linear sobre a dinamica deste VANT ficam em
prontidao para futuros trabalhos.
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APENDICE | - Variagdo dos tensores de inércia dos rotores coaxiais, previamente
definidos no referencial fixo ao corpo da aeronave (B):

¢ Rotor Coaxial R;:

Partindo da equacdo do tensor de inércia do rotor R; no sistema fixo ao corpo
(convenientemente apresentado novamente a seguir):

2 . 2 1 .
I,C,CRM1 (cos g, ) + IZZerl (sm g ) + (lez + ZRIZ) Mg, —Xg, VR, Mg, 3 (122R1,1 - Ix"erl) sm(2¢>El) + xp, Zg, Mg,
]Rlb = —Xg, YR, Mg, Inym + (lez + ZRlz) Mpg, —Yr,Zr, M,
| 1 2 2
l 3 (IZZRM1 - I""erl) sm(2¢>El) + Xp, Zg, Mg, —YR,Zr, Mg, IZZerl(cos 4)51) + I""erl (sm <1>E1) + (lez + lez) MR1J

(1.a,1)

Derivando o tensor de inércia ]Rlb no tempo, assim como cada um dos elementos

dentro da matriz (1.a,1) (os produtos e momentos de inércia), tem-se:

[—lelerl cos by, sin by, by + 2ls24,, €05 b, sin g, b, 0 - (IZZRM1 - Ixlerl) cos(2dy, ) by, ]
jR1b = 0 0 0
— (IZZR“1 - IXXR1r1> Cos(ZtDEl) d>E1 0 —ZIZZRIT1 cos @, sin Pg, d>E1 + 21""er1 cos &g, sin g, tiJEl
(1.a,2)
<IZZR1 — Ligp, ) sin(2@g, )b, 0 — (IZZRl = Lep, ) cos(2g, ) b,
. T1 T1 T1 T1 (1 a 3)
Jry, = 0 0 0 "

- (1ZZR1T1 - IXXerl) cos(2@g,) b5, 0 (Ixlerl - IZZRm) sin(2®g, ) b,
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¢ Rotor Coaxial R,:

Partindo da equacdo do tensor de inércia do rotor R, no sistema fixo ao corpo
(convenientemente apresentado novamente a seguir):

2 . 2 1 .
[Ixszrz (cos CDEZ) + IZZRZTZ (sm CDEZ) + (yRZZ + ZRZZ) Mg, —Xg,Yr, Mg, 3 (IZZRZT2 - Ixszrz) sm(2¢>EZ) + xg,Zg, Mg,
]sz =1 —Xp,Yr, Mg, Inyzr2 + (xRZZ + ZRZZ) Mp, —YR,Zr, Mg, |
| 1 . 2 . 2 |
l _E(IZZRzTZ - Ix"Rzrz) sm(ZtDEz) + Xxg,2g, Mg, —YR,Zr, Mg, IZZRz,Z (cos <Z>Ez) + IMRH2 (sm @Ez) + (szz + szz) MRzJ
(1.a,3)

Derivando o tensor de inércia ]sz no tempo, assim como cada um dos elementos
dentro da matriz (1.a,3) (os produtos e momentos de inércia), tem-se:

r—ZIx,CRZr2 cos @, sin P, ‘i’sz + ZIZZRZ,Z cos @, sin P, d>E2 0 - (I”RZTZ - IXXRZTZ) cos(ZtDEZ) 11552 1

ijb = ! 0 0 0 !

| - (]ZZRZTZ - I”Rzrz) cos(2®y,) bg, 0 —2lp, cos®y,sin®g, by, + 2, COSPg,sindy, b, |
(1.a,4)

(1221% — Lix, )sin(Z(DEZ)d?EZ 0 - (122,% - IxszTZ> cos(2@g,) b,

T2

= 0 0 0

= (1.8,5)
- (IZZRer - Ix%) cos(2¢y,) by, 0 (IxszTz - IZZR2,2> sin(2¢y,) b,
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¢ Rotor Coaxial R;:

Partindo da equacdo do tensor de inércia do rotor R; no sistema fixo ao corpo
(convenientemente apresentado novamente a seguir):

IXXRer + (28,2) My, 0 —Xg,Zg, Mg,
2 . 2 1 .
Jry, = 0 Iny3r3(COS g ) + IZZR3,3 (sin®g,)" + (xg,% + 2g,%) Mp, ) <IZZR3,3 - Iny3r3) sin(2&p,)
1
[ —Xp,Zr, Mg, _E(IZZR37«3 - 1ny3r3) sin(2¢53) IZZR3,3 (cos ‘p53)2 + Inyzr3 (sin (1753)2 + (xRSZ) Mg, J
(1.a,6)

Derivando o tensor de inércia ]R3b no tempo, assim como cada um dos elementos
dentro da matriz a.3.1 (os produtos e momentos de inércia), tem-se:

0 0 0
Jo = 0 —213,3,‘?3 cos Pg_ sin P, ‘i’Eg + ZIZZR3 . cos @, sin P, 4753 - (IZZR3 T Iny3 )cos(2d>E3) ‘i’E3
Rs, — 3 T T r3
|0 - <IZZR3r3 ~ Ly, )cos(2¢53) by, 2Lz, cOS®Pp, sin Py, bp, + 21,y cOS Py, sin Dy, b, |
T3 T r3
(1.a,7)
0 0 0
. 0 <IZZR3 — Iy, ) sin(2dg,) dp, - (12% ~ 1y, )cos(2¢53) by, (1.a,8)

]R3b 3 313 T3 3r3

0o - (112% - 1ny3r3) cos(29;,) bp, (Iny3r3 - IZZR3r3> sin(2@z, ) g,

Observa-se que as matrizes dos tensores de inércia variantes no tempo para cada um
dos rotores coaxiais R;, apresentadas nas equagoes (1.a,3), (1.a,5) e (1.a,8), sao entdo fungao
apenas da posi¢do do seu respectivo angulo de inclinagdo ¢, e da variagdo deste angulo no
tempo o,
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APENDICE Il - Variacdo dos tensores de inércia das semi-asas, previamente
definidos no referencial fixo ao corpo da aeronave (B):

e Semi-Asa W;:

Partindo da equacgédo do tensor de inércia do rotor W; no sistema fixo ao corpo
(convenientemente apresentado novamente a seguir):

2 . 2 1 .
’VIXXW&WI(COS g, ) + IZZWIWI(sm ®5,)" + (vw, + 2w, ) My, —IxyWIWl cos Py, — Xy, Y, My, —3 (Izzmwl - Ixwal) sin(2®p, ) — xy, zw, My,
2 2 ;
Jw,, = | _Ixywiw1 cos Pg, — Xw, Yw, Mw, Iyywlw1 + (xw,? + 2w, ?) My, _Ixywlw1 sin @, + Yw, Zw, Mw, = Yw, 2w, My,
| 1 : . 2 _ 2
[ _E(]Zzwlw1 — Ix"W1W1) sm(2¢>51) = Xy, Zw, My, —Ixywlw1 sin®@g, + yw, 2w, Mw, — Yw, 2w, Mw, IZZW1W1(COS ¢E1) + Ixlewl (sm <1751) + (XW12 + yW12) My,

(1.b,1)

Derivando o tensor de inércia ]W1b no tempo, assim como cada um dos elementos
dentro da matriz (1.b,1) (os produtos e momentos de inércia), tem-se:

[_ZIXXW1W1 cos @, sin Pg, CbEl + ZIZZWIW1 cos @, sinPg, ti?El I"yW1W1d7E1 sin @, - (IZZWIW1 - IXXWIWI) cos(ZCbEl) CbEl 1
qu, = Ixlewl bp, SinPg, 0 _Ixlewl b, cos Py,
- (]ZZWIW1 - IxxW1W1> cos(2¢>51) d>El _I"ywlwld)El cos &g, —ZIZZW1Wl cos @, sin Py, <1'>E1 + ZIXXWIWI cos Py, sin P, d751
(1.b,2)

(Izzw1W1 - IXXWIWl)sin(ZdﬁEl) b, I,CyW%qu1 sindg - (lzzwlw1 - ’xxwlwl)

D, sSin@p, 0 g, cos P,

cos(2®,) b,

i - I -1
]wlb = "yw1W1 xyW1W1

|- (1ZZW1W1 - ’xxwlwl) cos(2@g, ) P, _Ixlewl‘pEl cos P, (’xxwlwl - Izzwlwl) sin(2@, ) &, |

(1.b,3)
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e Semi-Asa W,:

Partindo da equacédo do tensor de inércia do rotor W, no sistema fixo ao corpo
(convenientemente apresentado novamente a seguir):

2 ; 2 2 2 1 ;
IxszWZ (cos dJEZ) + IZZszz(Sm d)EZ) + (sz + zy, ) My, —Ixsz cos Pg, — Xy, Yw, Mw, —3 IZZW2 T Ixxw2 , 51n(2¢52) — X, Zw, My,
wy w w:
Jw,, = _I"szwz cos P, — Xy, Y, My, Iyszwz + (xWZZ + szz) My, —Ixyw2W2 sin ®g, + Y, 2w, Mw, = Y, 2w, My,
1 ; ; 2 ; 2 2 2
[ -3 IZZWZWZ - IXXWZWZ sm(2¢>Ez) — X, Zw, My, _I"szW2 sin@g, + Yy, Zw, My, — Yw, Zw, Mw, Izszwz (cos ‘1’52) + I’”‘szz (sm <1>Ez) + (sz + Yw, ) MWzJ
(1.b,4)

Derivando o tensor de inércia ]W2b no tempo, assim como cada um dos elementos
dentro da matriz (1.b,4) (os produtos e momentos de inércia), tem-se:

|[—21xszW2 cos by, sin by, by, + 2Lzayy,,, €05 Py, Sin P, b, -~ by, sin P, - (IZZW2W2 - IXXWzWZ) cos(2d;,) by, 1|
szb =1 I,O,W2W2 Dp, Sin P, 0 _I"szwz Dg, cos P, |
I - - : - , .
[ - (IZZW2W2 - Ix"WzW2> cos(2d7E2) b, _Ixszwzd)Ez cos P, _ZIZZWZWZ cos @, sin P, D, + ZIXXWzWZ cos P, sin @p, O, J

(1.b,5)
(IZZszZ - IXXszz) sin(2®p, ) , I,CyWZWquE2 sindg, - (IZZW2W2 - IXXWzWZ) cos(2®y,) b,
szb = Ixszwz D, Sin P, 0 _Ixszwz D, cos P,

|- (Izzwzwz - IXXWZWZ) cos(2@, ) P, _IWszzd’Ez cos P, (IXXWZWZ - Izzwzwz) sin(2@, ) &, |

(1.b,6)

Observa-se novamente que a variagdo dos tensores de inércia das semi-asas € apenas
fungéo do seu respectivo angulo de inclinagdo @g, e da variagdo no tempo deste angulo d)Ei.
Portanto, tanto para os rotores coaxiais, quanto para a s semi-asas poderia ser levado em
consideracao a variacao do tensor de inércia total da aeronave se fossem somadas as matrizes
de variagdo temporal dos tensores de inércia de cada componente sempre que os angulos de
inclinagao e suas velocidades angulares fossem conhecidas.
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APENDICE Il - Algoritmo de Avaliacdo Dinamica para o Modo de Voo Pairado
(Hover):

close all;
clear all;
clc;

o\
o\°

$ESTE PROGRAMA AVALIA O COMPORTAMENTO DINAMICO DA AERONAVE EM MODO DE VOO
$PATIRADO (HOVER)

o\
o\°

o\

$Matriz [A]:

’

Q
I
e}
o
=

|

Q

~e e O
~

. N

~.

~.

O O OO0 OO oo
O O OO0 OO oo
O O OO0 OO oo
ool S HoNeoNoNoNeNe]
O OO O OO oOOo
P O OOOOOoOoOOo
oNoNoNoNoNoNoNoNe]
O O O OO O oo

O O O OO O oo

~

N,
~e .

o\°
o\

%Dados de Tracdo Inicial:

rho = 1.112;

r = 10%0.0254/2;

AD pi*r*2;

Ct = 0.05397;

Cqg = 4.4*10"-3;

ktau = Cg*r/Ct;%Cg*rho*A*r"3;

KS = (ktau):

omega 0 = 5772.5*(2*pi/60); %rad/seg

Cl = 4*(KS"2) *rho*AD* (omega 072);

o\
o\

%$Massa, Momentos de Inércia e Distdncias necessarias:

MF = 1373.15*(10"-3);

IxxFB = 3223315.84*(10"-3) *(10"-6);

IyyFB = 20527812.09* (107-3) * (10"-6) ;
IzzFB = 19248004.68* (107-3) *(10"-6)

’

MR3 = 147.32 *(107-3);

IxxR3r3 = 4225300.00*(107-3)*(10"-6) ;
IyyR3r3 = 3680087.81* (107-3)*(10"-6) ;
IzzR3r3 = 4225304.99* (10"-3)*(10"-6) ;
XR3 = =278*(10"=-3);

YR3 = 0;
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ZR3 = -34.96*(10"-3);

MR1 = 242.30*(10"-3);

IxxRlrl = 3681392.33*(107-3)*(10"-6);

IyyRlrl = 10751047.81* (10"-3)*(10"-6);
IzzR1rl = 10750911.00* (10"=-3)*(10"-6)

XR1 139*%(107-3);

YR1 721*%(107-3);

ZR1 = 34.28*(10"-3);

’

MR2 = 242.30*(10"-3);

IxxR2r2 = 3681392.33*(107-3)*(10"-6);

IyyR2r2 = 10751047.81* (10"-3)*(10"-6);
IzzR2r2 = 10750911.00* (10"=-3)* (10"-6)

XR2 = 139*(10"-3);

YR2 = =721*(10"-3);

ZR2 = 34.28*(10"-3);

’

MWl = 247.5* (10%-3);

IxxWlwl = 55111658.27* (107=-3)*(10"-6) ;
IyyWlwl = 3527892.65* (107-3)*(10"-6) ;
IzzWlwl = 58579831.41* (10"-3)*(10"-6);
XW1l 139* (107-3);

YWl 389.04* (107-3);

ZW1 = 19.37*(10"-3);

MW2 = 247.5* (10%-3);

IxxW2w2 = 55111658.27* (107=-3)*(10"-6) ;
IyyW2w2 = 3527892.65* (107-3)*(10"-6) ;
IzzW2w2 = 58579831.41*(10"-3)*(10"-6);
XW2 = 139*(107-3);

YW2 -389.04*(10"-3);

ZW2 = 19.37*(10"-3);

MT = MF+MR1+MR2+MR3+MW1+MW2;

Ih =
[ (IxxFB+IxxR3r3+2*TIzzR1rl1+2*IzzWIwl+MR3*ZR3"2+2*MR1*YR1"2+2*MR1*ZR1"2+2*MW1*Y
W1N242* MW1*ZW1"2) 0 - (2*MW1*XW1*ZW1+2*MR1*XR1*ZR1+MR3*XR3*ZR3) ;...

0
(2*MR1*XR1"2+MR3*XR3"2+2*MR1*ZR1"2+MR3*ZR3"2+2*MW1*XW1"2+2* *MW1*ZW1"2+IyyFB+2*
IyyR2r2+42*IyyWlwl+IzzR3r3) O;

= (MR3*XR3*ZR3+2*MW1*XW1*ZW1+2*MR1*XR1*ZR1) O
(2*MR1*YR1IN2+MR3*YR3M24+2*MW1*XW1 " 2+2* *MW1*YW1"2+2*MR1 *XR1"2+MR3+XR3"2+1zzFB+2*
IxxR1rl+IyyR3r3+2*IxxWlwl) ];

InvIh = inv (Ih);

o\°

o
°

TRO = MT*g/3;

o\°
o\°

o\°

$Matriz [B]:

FB1 = [0 0 O TRO TRO O;...
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FB1

MB1

MB1

o
o

00O0O0O0 TRO;...
-1 -1 -1 00 0];

= [-YR1 YR1 0 0 O -TRO*ZR3; ...
XR1 XR1 XR3 TRO*ZR1 TRO*ZR1l O0;...
0 0 0 -YR1I*TRO YR1I*TRO XR3*TRO];

= Th\MB1;

(1/MT) *FB1;

zeros (9, 06);

:3,:) = FB1;
:6,:) = MB1;

zeros (9, 6);

$TIME RESPONSE:

%Condicdes Iniciais:

InicC.
InicC.
InicC.
InicC.
InicC.
InicC.

IniC
IniC
IniC

x0 =
IniC

SINP

Inp.
Inp.
Inp.
Inp.
Inp.
Inp.

~e N

o N

~e

~e

.teta =

T, R.QT g < ¢C
Il
I oo oooo

.psi = 0;

[IniC.u;

.psil;
UTS:

TR1 = 0;
TR3 0;
TR = 0;
sigmakEl
sigmak?2
sigmak3

IniC.v; IniC.w;

0*(pi/180);
0*(pi/180);
0* (pi/180);

IniC.phi; IniC.teta;
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u = [Inp.TR1; Inp.TR3; Inp.TR5; Inp.sigmaEl; Inp.sigmaE2;
uf = [Inp.TR1; Inp.TR3; Inp.TR5; Inp.sigmaEl; Inp.sigmaE2;
[t,x]=0ded5 (@ (t,x) odesys(t,A,B,x,u), (1:0.1:180),x0);
figure (1)

subplot (3,3,1),plot (t,x(:,1))

title('u x tempo')

xlabel ('Tempo [s]');

ylabel ('u [m/s]");

subplot (3,3,2),plot (t,x(:,2))

title('v x tempo')

xlabel ('Tempo [s]');

ylabel ('v [m/s]');

subplot (3,3,3),plot(t,x(:,3))

title('w x tempo')

xlabel ('Tempo [s]');

ylabel ('w [m/s]');

subplot (3,3,4),plot (t, radtodeg(x(:,4)))
title('p x tempo')

xlabel ('Tempo ")

ylabel ('p deg/s ")

subplot (3,3,5),plot (t, radtodeg(x(:,5)))
title('g x tempo')

xlabel ('Tempo [s]');

ylabel ('q [deg/s]');

subplot (3,3,6),plot (t, radtodeg(x(:,6)))
title('r x tempo')

xlabel ('Tempo [s]'"):;

ylabel ('r [deg/s]');

subplot (3,3,7),plot (t, radtodeg(x(:,7)))
title('"\phi x tempo')

xlabel ('Tempo [s]'"):;

ylabel ("\phi (rolagem) [deg/s]");

subplot (3,3,8),plot (t, radtodeg(x(:,8)))
title('\theta x tempo')

xlabel ('Tempo [s]');

ylabel ("\theta (arfagem) [deg/s]');

subplot (3,3,9),plot (t, radtodeg(x(:,9)))
title('\psi x tempo')

xlabel ('Tempo [s]');

ylabel ("\psi (guinada) [deg/s]');

t test = 0:0.01:0.5;

[Num, Den] = ss2tf(A,B,C,D,3);

figure (2)

subplot (3,3,1),impulse (tf (Num(1l, :),Den), t test)
title('u x tempo')

xlabel ('Tempo [s]'"):;

ylabel ('u [m/s]"');

subplot (3,3,2),impulse (tf (Num(2, :),Den),t test,'r')

Inp.sigmaE3];
Inp.sigmaE3];
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title('v.d o t x tempo')

xlabel ('Tempo [s]');

ylabel ('v [m/s]');

subplot (3,3,3),impulse (tf (Num (3,
title('w x tempo')

xlabel ('Tempo [s]');

ylabel ('w [m/s]');

subplot (3,3,4),impulse (tf (Num(4,
title('p x tempo')

xlabel ('Tempo [s]');

ylabel ('p [rad/s]'");

subplot (3,3,5),impulse (tf (Num(5,
title('g x tempo')

xlabel ('Tempo [s]');

ylabel ('qg [rad/s]'");

subplot (3,3,6),impulse (tf (Num(6,
title('r x tempo')

xlabel ('Tempo [s]');

ylabel ('r [rad/s]'");

subplot (3,3,7),impulse (tf (Num(7,
title('\phi x tempo')

xlabel ('Tempo [s]');

ylabel ('"\phi (rolagem) [rad/s]"');
subplot (3,3,8),impulse (tf (Num(8, :
title('\theta d o t x tempo')
xlabel ('Tempo [s]');

ylabel ('\theta (arfagem) [rad/s]'
subplot (3,3,9),impulse (tf (Num(9, :
title('\psi x tempo')

xlabel ('Tempo [s]');

ylabel ("\psi (guinada) [rad/s]"'");

$SPACE-STATE MODEL:

SYS = ss(A,B,C,D);

%$Analise de estabilidade através dos autovetores e autovalores:

lambda = eig (A)
[auto _vect,auto val] = eig(Ad);

:),Den),t test,

:),Den),t test)

[

:),Den),t test)

:),Den),t test,'r")

:),Den),t test,'r")

) ,Den) ,t test)

)7
) ,Den) ,t test,

-
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APENDICE IV - Algoritmo de Avaliagéo Dinamica para o Modo de Cruzeiro:

close all;
clear all;
clc;

o\

ESTE PROGRAMA AVALIA O COMPORTAMENTO DINAMICO DA AERONAVE EM MODO DE VOO
$CUZEIRO

o\°

o\

o
]
<

%
Dados de tracdo e massa inicial:

alpha w = 3*pi/180;
ARw = 6.53/2;

rho 1.1937;

Aw = 2*0.653*0.2;

semiAw = Aw/2;

Cl alpha w 2D = 5.7296;
Cl alpha w_3D Cl alpha w _2D/(1 + (Cl_alpha w_2D/(pi*ARw)));
Cl 0w=0;

Cl w=2Cl 0w+ Cl alpha w 3D*alpha w;

Cd 0 2D = 0.015;

Cd 0 3D = Cd 0 2D/(1 + (Cd 0 2D/ (pi*ARw)));
ew = 1.78*(1-0.045*ARw"0.68)-0.64;
Cdw=2Cd 0 3D + (ClL w*2)/(pi*ew*ARw);

m= 2.5;
g = 9.81;
Cd £ =0.7;

Af = pi*0.06"2;
kdx = 0.5*rho*Cd_f*Af;

Ct = 0.05397;

r = 10*%0.0254/2;

Ad = pi*r"2;

Cq = 4.4%10~-3;

ktau = Cq*r/Ct; $Cg*rho*A*r"3;

KS = (ktau);

$COEFICIENTES DAS MATRICES:

All = -(kdx + (rho*semiAw* (3600*ARw*ew*Cd 0 3D +
pi*Cl alpha w 3D"2))/(3600*ew*ARw) ) ;
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Al2 =
Al3 =
Bl =

A21 =
A22
A23
B2 =

o\
o\°

1;
0;

0;

(rho*semiAw*pi*Cl alpha w 3D)/60;

pi/60;
1;

m*g;

$MASSA E RELACOES DE POSICAO:

%$Massa, Momentos de Inércia e Distdncias necessarias:
MF = 1373.15*%(10"-3);

IxXFB = 3223315.84*(10"=-3)*(10"-6) ;
IyyFB = 20527812.09* (107-3)* (10"-06) ;
IzzFB = 19248004.68* (10"=-3)*(10"-6) ;
MR3 = 147.32 *(107=-3);

IxxR3r3 = 4225300.00* (107=3)*(107=-06) ;
IyyR3r3 = 3680087.81*(10"=-3)*(10"-6);
IzzR3r3 = 4225304.99* (107=-3)*(10"-06);
XR3 = (-278+42*49.34)*(10"-3);

YR3 = 0;

ZR3 = -23.21*%(10"-3);

MR1 = 242.30*(10"-3);

IxxRlrl = 3681392.33*(107-3)*(10"-6);

IyyRlrl = 10751047.81*% (L0~-3)* (10~-6) ;
IzzRlrl = 10750911.00% (10~-3)* (10~-6) ;

XR1 =
YR1
ZR1

MR2 =

’

(139-49.34)*(10"-3) ;
721*%(10%-3) ;

242.30*%(107-3) ;

IxxR2r2 = 3681392.33*(107-3)*(10"-6);

IyyR2r2 = 10751047.81* (10"-3)*(10"-6) ;
IzzR2r2 = 10750911.00* (10"-3)*(10"-6) ;

XR2 =
YR2
ZR2

MWl =

’

(139-49.34)*(10"-3) ;
-721*(10%-3);

247.5*%(107-3);

IxxWlwl = 55111658.27* (107=-3)*(10"-6) ;

IyyWlwl

3527892.65* (10"°-3) * (107-6) ;

IzzWlwl = 58579831.41* (10"-3)*(10"-6);

XWl =
YWl =
Zwl

MW2 =

(139-35.1)*(10"=-3) ;
389.04*(10"-3) ;

247.5*%(107-3);

IxxW2w2 = 55111658.27* (107=-3)*(10"-6) ;

IyyW2w2

3527892.65* (10"-3) * (10"-6) ;

IzzW2w2 = 58579831.41* (10"-3)*(10"-6);

= -0.72*(10"=-3); %Praticamente nulo de acordo com o desenho no SolidWorks

= -0.72*(10"=-3); %Praticamente nulo de acordo com o desenho no SolidWorks

= -1.42*(10"-3); %Praticamente nulo de acordo com o desenho no SolidWorks

129



XW2 = (139-35.1)*(10"=-3);
YW2 -389.04* (10"=-3) ;
ZW2 = =1.42*(10"-3); %Praticamente nulo de acordo com o desenho no SolidWorks

MT = MF+MR1+MR2+MR3+MW1+MW2 ;

A3l = (rho*semiAw* (60*ARwW*XW1*pi*Cl alpha w 3D*ew - 3600*ZW1*Cd O 3D*ew*ARw -
pi*ZW1*Cl alpha w 3D"2))/ (3600*pi*ew*ARw) ;

A32 = ((pi/60)*XR1+ZR1);

A33 = (XR3);

B3 = 0;

A SSE = [All Al2 Al3;...
A21 A22 A23;...
A31 A32 A33];

B _SSE [B1; B2; B3];

X_SSE = A SSE\B_SSE;
U0 = sqrt (X SSE(1));
TOf = X _SSE(2);
TOt = X _SSE(3);

SROTACOES :

oo
o\°

omega 5 = ((1/KS)* (sqrt ((TO0t/2)/(2*rho*Ad))))*(60/(2*pi)); %[RPM]

omega_3 ((1/KS)* (U0 + sgrt ((U0”2) + (2*T0£f/4)/(rho*Ad)))/2)*(60/(2*pi));
% [RPM]

omega 1 = omega_ 3;

o\°
o\

Lwl = 0.5*rho*Cl w*semiAw* (U0"2) ;

dMAl = -2*( (Lwl*XW1l/(0.5*rho* (U0"2)*semiAw*0.2)) - (2*XW1/0.2)*Cl w +
(2*ZW1/O.2)*Cd_w)*(O.5*rho*(UOAZ)*semiAw*O.Z);

auxl sum FX = Al1*X SSE(1l) + Al2*X SSE(2) + Al3*X SSE(3) - BI;
auxl sum FZ = A21*X SSE(1l) + A22*X SSE(2) + A23*X SSE(3) - B2;
auxl sum MY A31*X SSE(1) + A32*X SSE(2) + A33*X SSE(3) - B3;

o\
o

%$Martiz Inercial:

Icr =
[(IXxFB+IxXxR3r3+2*IxxRIr1+2*IxxWIwl+MR3*ZR3"2+2*MR1*YR1I"2+2*MR1*ZR1"2+2*MW1*Y
W1N242*MW1*ZW172) 0 (IzzWlwl* (pi/30)+IzzR1lrl* (pi/30)-IxxWlwl* (pi/30)-
IXXerl*(pi/30)—2*MW1*XWI*ZWI—Z*MRl*XRl*ZRl—MR3*XR3*ZR3);...
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0
(2*MR1*XR1"2+MR3*XR3"2+2*MR1*ZR1"2+MR3*ZR3"2+2*MW1*XW1 " 2+2* *MW1 *ZW1"2+IyyFB+2*
IyyR1r1+2*IyyWlwl+IzzR3r3) 0; ..

(IzzR1lrl* (pi/30)+IzzWlwl™* (pi/30)-IxxWlwl* (pi/30)-IxxR1lrl* (pi/30) -
2*MW1*XW1*ZW1-2*MR1*XR1*ZR1-MR3*XR3*ZR3) O
(2*MR1I*YR1IMN242*MW1* YW1 "24+MR3*YR3"2+2*MR1*XR1"2+MR3*XR3"24+2* *MW1*XW1 "24+2*TzzWlw
1+IyyR3r3+IzzFB+2*IzzR1rl) ];

InvIcr = inv(Icr);

°0

$Matriz de Forca Aerodinémica:

FA u u = -(rho*semiAw*U0* (3600*Cd_0 3D*ew*ARw +
pi*Cl _alpha w _3D"2))/ (1800*ew*ARw) ;
FA w u = (rho*semiAw*UO* (Cl alpha w 3D*pi*ARw*ew -

2*Cl alpha w 3D"2))/ (60*ew*ARw) ;
FA phiEl u = rho*semiAw*(UOAZ)*(Cl_alpha_w_BDAZ)/(6O*ew*ARw);
FA phiE2 u = rho*semiAw* (U0"2)* (Cl alpha w 3D"2)/ (60*ew*ARw) ;

FA u w = -(rho*semiAw*Cl alpha w_3D*pi*U0)/30;

FA w w = - (rho*semiAw*U0* (3600%Cd_0_3D*ew*ARw + 3600*C1 alpha w_3D*ew*ARw +
pi*C1 alpha w 3D"2))/ (3600%ew*ARw) ;

FA phiEl w = (rho*semiAw*Cl alpha w_3D*(U0"2))/2;

FA phiE2 w = (rho*semiAw*Cl alpha w 3D* (U0"2))/2;
FAA=[FAuuOFAwWwUOOOOOO;...

00000O0O0O0O0;...
FAuwOFAwwWwOOOOOQO];
FA B = [0 0 O FA phiEl u FA phiE2 u 0;...
00O0O0O0;...
0 0 FA phiEl w FA phiE2 w 0];...

O O O

o\
o\

%$Matriz de Forca de Tracédo:

FT TR1 u = 1;
FT TR2 u = 1;

FT _phiEl u = (TOf*pi)/120;

FT phiE2 u = (TOf*pi)/120;
FT phiE3 v = TOt;

FT TRl w = - (pi)/60;

FT TR2 w = - (pi)/60;

FT TR3 w = 1;

FT phiEl w = TO£/2;

FT phiE2 w = TO£/2;

FT A = zeros(3,9);

FT B = [FT TRl u FT TR2 u 0 FT phiEl u FT phiE2 u 0;...
0000 O FT phiE3 v;...
FT TRl w FT TR2 w FT TR3 w FT phiEl w FT phiE2 w 0];

o
o

$MATRIZ DE FORCA GRAVITACIONAL:
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MATRIZ DE FORCA DE ARRASTO DA FUSSELAGEM:

o
o

0) 0000O0OCO0O0;...
00000 O0;
00O0O0O0O0];

$MATRIZ AF:

e

AF = FA A + FT_A + FG_A + FDF_A;
AF(2,6) = AF(2,6)-m*U0;

AF(3,5) = AF(3,5)+m*U0;

AF = (1/m) *AF;

o\°
o\

$MATRIZ BF:

BF = (1/m)*(FA B + FT _B);

o\°
o\

$MATRIZ DE MOMENTOS AERODINAMICOS:

MA phiEl p = (YWl*rho*semiAw*Cl alpha w_ 3D*(U0"2))/2;
MA phiE2 p = - (YWl*rho*semiAw*Cl alpha w_3D* (U0"2))/2;

MA u g = (rho*semiAw*UO0* (60*XW1*Cl alpha w 3D*pi*ew*ARw -
3600*ZW1*Cd 0 3D*ew*ARw - ZW1l*pi*Cl alpha w 3D"2))/(1800*ew*ARw) ;
MA w g = (rho*semiAw*UO* (60*ZW1*Cl alpha w 3D*pi*ew*ARw +
3600*XW1*Cd 0 3D*ew*ARw + 3600*XW1*Cl alpha w_3D*ew*ARw +
XW1l*pi*Cl alpha w 3D"2 - lZO*ZWl*Cl_alpha_w_3DA2))/(36OO*ew*ARw);

MA phiEl g = (rho*semiAw*UO* (ZW1* (Cl alpha w_3D"2)-

30*XW1*Cl alpha w 3D*UO0*ew*ARw) )/ (60*ew*ARw) ;

MA phiE2 g = (rho*semiAw*UO* (ZW1* (Cl alpha w 3D"2)-
(

30*XW1*Cl alpha w 3D*UO*ew*ARw) )/ (60*ew*ARw) ;

MA phiEl r = —(rho*semiAw*(UOAZ)*YW1*(Cl_alpha_w_3DA2))/(6O*ew*ARw);
MA phiE2 r (rho*semiAw* (U0"2) *YW1* (C1l alpha w _3D"2))/ (60*ew*ARw) ;

MAA=1[0000O0OO0O0O;...
MAugOMAwWQOOOOO OGO ;...
00000 O01;

0
MA B 0 MA phiEl p MA phiE2 p O;...
0
0

|
Il
oo oo

MA phiEl g MA phiE2 g O;...
MA phiEl r MA phiE2 r 0];

o o o o

o\°
o\°

$MATRIZ DE MOMENTOS DE TRACAO:

MT TR1 p = - (pi*YR1)/60;
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MT TR2 p =

(p1*YR1) /60;

MT phiEl p =

MT phiE2 p
MT phiE3 p

MT TRl g =
MT_TR2_q =
MT_TR3 q =

((pi*XR1)/60)+ZR1;
((pi*XR1)/60)+2ZR1;

(YR1*TOf) /2;

- (YR1*TOf) /2;
-ZR3*TO0t;

XR3;

MT phiEl q =

MT phiE2 g

MT TRl r =
MT TR2 r =
MT phiEl r
MT phiE2 r
MT phiE3 r

((pi*ZR1*TOf) /120 -
((pi*ZR1*TOf) /120 -

-YR1;
YR1;

- (p1*YRI*TOf) /120;
(Pi*YR1*TOf) /120;
XR3*TOt;

MT A = zeros(3,9);

MT B

oo
o\°

SMATRIZ AM:

[MT TR1 p MT TR2 p 0 MT phiEl p MT phiE2 p MT phiE3 p;...
MT TR1 g MT TR2 g MT TR3 g MT phiEl g MT phiE2 g 0;...
MT TR1 r MT TR2 r 0 MT phiEl r MT phiE2 r MT phiE3 r];

AM = Icr\(MA A + MT A);

o\°
o\

$MATRIZ BM:

BM = Icr\(MA B + MT B);

$Matriz [A]:

A RC = [0 0100000
0 0010000
0 00010O00O0

A = zeros(9,9);

A(l:3,:) = AF;

A(4:6,:) = AM;

A(7:9,:) = A RC;

%$%$Matriz [B]:

B = zeros(9,06);

B(1:3,:) = BF;

B(4:6,:) = BM;

(XR1*TO0f) /2);
(XR1*T0f) /2);

~.

N,
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C = eye(9);
$Matriz [D]:
D = zeros(9,6);

o\
o\°

$SPACE-STATE MODEL:

SYS Cr = ss(A,B,C,D);

o\
o\°

$TIME RESPONSE:

%Condicdes Iniciais:
IniC.u =
InicC.
IniC.
IniC.
IniC.
IniC.
IniC.phi 0;
IniC.teta = 0;
IniC.psi = 0;

~.

~e

. N

~.

QT = < ¢

~.

I oo oo oo
~

x0 = [IniC.u; IniC.v; IniC.w; IniC.p; IniC.qg; IniC.r;
IniC.psil];

$INPUTS:

Inp.TR1 = 0.2;

Inp.TR2 = 0.2;

Inp.TR3 = 0;

Inp.sigmaEl = 0;

Inp.sigmakE2 = O;

Inp.sigmak3 = O;

u = [Inp.TR1l; Inp.TR2; Inp.TR3; Inp.sigmaEl; Inp.sigmaE2;

[t,x]=0ded’ (@ (t, x)

figure (1)

subplot (3,3,1),plot (t,x(:,1))
title('u x tempo')

xlabel ('Tempo [s]'"):;
ylabel('u [m/s]"');

subplot (3,3,2),plot(t,x(:,2),
title('v x tempo')

xlabel ('Tempo [s]'"):;

ylabel ('v [m/s]');

subplot (3,3,3),plot (t,x(:,3))
title('w x tempo')

odesys (t,A,B,x,u), (0:0.001:0.1),x0);

'g")

IniC.phi;

IniC.teta;

Inp.sigmaE3];
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xlabel ('Tempo [s]');
ylabel ('w [m/s]'");

subplot (3,3,4),plot (t, radtodeg(x(:,4)),'g")

title('p x tempo')
xlabel ('Tempo [s]
ylabel ('p [rad/s]

1
’
1

)
)7
subplot (3,3,5),plot (t, radtodeg(x(:,5)))

title('g x tempo')
xlabel ('Tempo [s]'
ylabel ('g [rad/s]'
subplot (3,3,6),plo
title('r x tempo')
xlabel ('Tempo [s]');
ylabel ('r [rad/s]l'");
subplot (3,3,7),plot(t, (x(:,7)),"
title('\phi x tempo')
xlabel ('Tempo [s]');

’

)
)
t

ylabel ('"\phi (rolagem) [rad/s]"');

subplot (3,3,8),plot(t, (x(:,8)))
title('\theta x tempo')
xlabel ('Tempo [s]');

ylabel ('\theta (arfagem) [rad/s]'

subplot(3,3,9),plot(t, (x(:,9)),"'
title('\psi x tempo')
xlabel ('Tempo [s]');

ylabel ("\psi (guinada) [rad/s]'");

o\
o\

t test = 0:0.001:0.1;
[Num, Den] = ss2tf(A,B,C,D,2);

figure (2)

subplot (3,3,1),impulse (tf (Num (1,
title('u x tempo')

xlabel ('Tempo [s]'"):;

ylabel ('u [m/s]");

subplot (3,3,2),impulse (tf (Num(2,
title('v x tempo')

xlabel ('Tempo [s]'");

ylabel ('v [m/s]');

subplot (3,3,3),impulse (tf (Num (3,
title('w x tempo')

xlabel ('Tempo [s]'"):;

ylabel ('w [m/s]');

subplot (3,3,4),impulse (tf (Num(4,
title('p x tempo')

xlabel ('Tempo [s]');

ylabel ('p [rad/s]'");

subplot (3,3,5),impulse (tf (Num(5,
title('g x tempo')

xlabel ('Tempo [s]');

ylabel ('g [rad/s]'");

subplot (3,3,6),impulse (tf (Num(6,
title('r x tempo')

:),Den),t test,

:),Den),t test,

:),Den),t test,

(t,radtodeg(x(:,6)),'qg")

g')

)7

:),Den),t test)

-

:),Den),t test)

[

:),Den),t test)

=
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xlabel ('Tempo [s]');

ylabel ('r [rad/s]');

subplot (3,3,7),impulse (tf (Num(7, :),Den),t test,
title('\phi x tempo')

xlabel ('Tempo [s]');

ylabel ("\phi (rolagem) [rad/s]');

subplot (3, 3,8),impulse (tf (Num (8, :),Den), t test)
title('\theta x tempo')

xlabel ('Tempo [s]');

ylabel ("\theta (arfagem) [rad/s]');

subplot (3,3,9),impulse (tf (Num(9, :),Den),t test,'r')
title('\psi x tempo')

xlabel ('Tempo [s]');

ylabel ("\psi (guinada) [rad/s]"');

[

o°
o°

o°

lambda = eig (A)
[auto _vect,auto _val] = eig(Ad);

Analise de estabilidade através dos autovetores e autovalores:
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