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RESUMO

Na ultima década, com o desenvolvimento continuo de Drones ou Veiculos Aéreos Nao
Tripulados (VANTSs), uma grande variedade de modelos foi testada e criada, destacando dois tipos
de Drones: multicopteros e asas fixas. Contudo, recentemente, tem havido uma demanda crescente
por explorar a combinagao entre esses dois tipos de veiculos, levando aos modelos de decolagem
e pouso vertical (Vertical Take Off and Landing - VTOL), que buscam produzir uma aeronave
capaz de ter as caracteristicas de estabilidade de um multicoptero no modo de voo pairado no ar
(hover) e a velocidade e autonomia de voo elevada que uma asa fixa geralmente fornece no modo
de voo cruzeiro (voo reto nivelado). Em contrapartida as vantagens do VTOL, o desafio com esta
classe de aeronaves € que estas estdo sujeitas a um alto grau de nao-linearidade, proprio da mistura
entre duas arquiteturas de aeronave diferentes. Adicionalmente, como todo veiculo aéreo, devem
ser capazes de lidar com perturbagdes atmosféricas no ar.

O objetivo principal deste trabalho ¢ o de propor uma nova arquitetura de VANT VTOL
com topologia tricoptero. Esta aeronave conta com inclina¢do independente de rotores em conjunto
com asas, vetorizando forcas de propulsdo e forcas aerodindmicas, com o objetivo de auxiliar no
controle da aeronave, diminuir o impacto de downwash e aproveitar uma mesma estrutura de
rotores para exercer movimento do veiculo em vérias dire¢des. O veiculo usa rotores-coaxiais para
balancear o torque induzido entre os rotores para todo angulo de inclinagdo dos mesmos e,
adicionalmente, aumentar a forca de tragao.

A modelagem dinamica foi desenvolvida tomando como base as leis fisicas que regem
sobre os principios propulsivos, aerodindmicos e inerciais. Destacando especialmente o centro de
gravidade (CG) moével devido ao veiculo se caracterizar por ser um sistema multi corpo, com
capacidade de assumir uma morfologia nao simétrica.

O design da aeronave foi feito através do software de desenho 3D SolidWorks®,
considerando componentes elétricos e mecanicos reais de forma a obter um modelo tedrico da
aeronave o mais proximo da realidade. O tensor de inércia do veiculo foi validado através da
comparag¢do do tensor de inércia gerado pelo modelo matematico e o tensor de inércia gerado pelo
SolidWorks®.

Para a simulacao, o modelo da aeronave foi linearizado nas condigdes de voo hover e
cruzeiro e o controle da aeronave foi implementado através de uma estratégia de controle em
cascata. Um controlador regulador linear quadratico com integracdo de estados (LQRI) foi
utilizado para controlar as velocidades lineares e angulares da aeronave, enquanto que um
controlador proporcional integral derivativo (PID) foi usado para controlar a posi¢do e atitude da
aeronave no espaco. A estratégia de controle adotada permitiu realizar o seguimento de trajetorias
de forma satisfatoria, mesmo na presenga de perturbagdes atmosféricas.

PALAVRAS-CHAVE: Controle 6timo, Controle PID, Mecanica do voo, Modelagem dindmica,
Rastreamento de trajetoria, Rotor-coaxial, Tilt-rotor, VTOL.
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ABSTRACT

In the last decade, with the continuous development of Drones or Unmanned Aerial
Vehicles (UAVs), a wide variety of models were tested and created, highlighting two types of
Drones: multicopters and fixed wings. However, recently, there has been a growing demand to
explore the “mixture” between these two types of vehicles. Leading to Vertical Take Off and
Landing (VTOL) models, which seek to produce an aircraft capable of having the stability
characteristics of a multicopter in hover flight mode, and the speed and high flight time that a fixed
wing typically provides in cruise mode (straight level flight). In contrast to the advantages of
VTOLs, the challenge with this class of aircraft is that they are subject to a high degree of non-
linearity, typical of the mixture between two different aircraft architectures. Additionally, like all
air vehicles, they must be able to deal with aerodynamic disturbances in the air.

The main objective of this work is to propose a new UAV VTOL architecture with tricopter
topology. This aircraft has independent rotor inclination together with wings, vectoring propulsion
forces and aerodynamic forces, in order to help control the aircraft, reduce the downwash impact
and take advantage of the same rotor structure to exert vehicle movement in several directions. The
vehicle uses coaxial-rotors to balance the induced torque between the rotors for every tilting angle
and, additionally, to increase the thrust force.

The dynamic modeling was developed based on the physical laws that govern the
propulsive, aerodynamic and inertial principles. Especially highlighting the mobile center of
gravity (CQG) due to the fact that the vehicle is characterized as a multi-body system, capable of
assuming a non-symmetrical morphology.

The aircraft design was made using SolidWorks® 3D design software, considering real
electrical and mechanical components in order to obtain a theoretical model of the aircraft as close
to reality. The vehicle's inertia tensor was validated by comparing the inertia tensor generated by
the mathematical model and the inertia tensor generated by SolidWorks®.

For the simulation, the aircraft model was linearized under the hover and cruise flight
conditions and the aircraft control was implemented through a cascade control strategy. A state-
integrated linear quadratic regulator controller (LQRI) was used to control the linear and angular
velocities of the aircraft, while a proportional derivative integral controller (PID) was used to
control the aircraft's position and attitude in space. The control strategy adopted allowed for the
tracking of trajectories in a satisfactory manner, even in the presence of aerodynamic disturbances.

KEY-WORDS: Coaxial-rotor, Dynamic Modelling, Flight Mechanics, Optimal Control, PID
control, Trajectory tracking, Tilt-rotor, VTOL.



vii

LISTA DE FIGURAS
Figura 1.1 - Modelos de VANT S ...uuiiiiiiieciieeeee ettt tee e aae e aae e saaae e e e snaeeenns 2
Figura 1.2 — EXemplos d& VTOLS......cc.ooiiiiiiiiieieiteeteieetesee ettt 4
Figura 1.3 — Montagem de um rotor-coaxial...........cecciiviiriiiiiiinieenieneeeeeseee e 6
Figura 1.4 — Fluxo de ar sobre um 1otor-coaxial ...........cccvieriieiiiieeiiie e 6
Figura 1.5 — Brinquedo voador tradicional Chings ............ccccccveeviieiiiiieiiie e 7
Figura 1.6 — Parafuso-aéreo de Da VINC ......ocueviiiieiiiiiiiieieeeeeeeee e 8
Figure 1.7 — Carruagem aérea de George Cayley......ccveriiieriieeiiieeiiieeiieecieeeeee e 8
Figura 1.8 — Aerddromo de Langley ........ccoooiiiiiiiiiiieee e 9
Figura 1.9 — Kettering BUgZ........cooiiiiiiee ettt st 10
Figura 1.10 — HelicOptero de Bothezat.............cooiiiiiiiiiiiiiiieiceceee e 10
Figura 1.11 — Fa-61 de Focke € AChEELiS......cceoiiiiiiiiiiiiieieceeeeee e 11
Figura 1.12 — Os helicopteros VS-300 e VS-300? de Igor SiKorsky .......ccocveveriiniencniicnecncnnne. 12
Figura 1.13 — V-1 “BUuzz Bomb™ ........ooiiiie ettt 12
Figura 1.14 — Spitfire PR.XIX ..o 13
Figure 1.15 — Aeronaves de ponta COM rotOreS-COAXIAIS. ...cc..eerurerreeriierieeniierieenreeieeseesieenieeens 16
Figura 1.16 — VTOL TWUAYV de AUTENRIEB et al (2019) ...cccccoviiviniiniiiiniinieneeceeeee, 16
Figura 1.17 — VTOL TRANSITION da companhia ALTI.........ccccoceiiiriiniininiinicneneneeeeen 17
Figura 1.18 — VTOL Vector da companhia Quantum SyStems..........ccceecvereeenuerieneenerseeneenennne 18
Figura 1.19 — VTOL NAURU 500C da companhia XMODbOtS.........ccceerueerieriiienieiieenienieeneene 18
Figura 1.20 — VTOL DRARGO 150A da companhia XMOoDbOtS..........cccceerieriiienienieenieiieeneee 19
Figura 1.21 — Modelo VTOL proposto por XINHUA e LILONG (2015) ....ccccecvevienenienienenne. 19
Figura 1.22 — Taxis-aére0s VTOL .....c..cooiiiiiiiiiiiiiieeee et 20
Figura 1.23 — Aeronaves de assalto com inclina¢do de rotores ou uso de rotores-coaxiais......... 20
Figura 2.1 — Interferéncia do fluxo de ar das h€lices ...........ccoviiiiiiiiiiiiiniieee 24
Figura 2.2 — QUad-tilt-Wing.......cooiiiiiiiieeiieie ettt ettt e e e siaesseesaneens 25
Figura 2.3 — Asa-voadora trICOPLETO......cccueruieriiiieiienieeieees ettt st 26
Figura 2.4 — Tricoptero com inclinacdo independente de rotores. ..........cceveervieerieniieenieniieenneane 27

Figura 2.5 — Gradiente de velocidade em quadricOptero-coaxial..........cccceeevveeeciieeniiieniieenieeens 29



viii

Figura 2.6 — HexacOptero coaxial-tilt-rotor..........oooueiieiiiriiniiiiiieseece e 29
Figura 2.7 — Diagrama de blocos do controlador LQRI.........ccccooiiiiiiniiniiiiiieeeeceeen 35
Figura 2.8 — Diagrama de controle do quad-tilt-wing com LQR ..........cccceviiiiiiiiiiiiiieieeees 36

Figura 2.9 — Diagrama de controle do quad-tilt-wing com LQR. Controlador translacional

Controlador TOTACIONAL ......c..eiuiiiiiiiiiieieee ettt et sb ettt st e b enees 36
Figure 2.10 — Diagrama de blocos do Sistema em malha fechada com controle PID.................. 39
Figura 2.11 — Aca0 do controle PID...........cooiiiiiiiioiie et 40
Figura 2.12 — Controle PID longitudinal do quad-tilt-wing...........ccccceeeviieeciieeiiieeieeeee e 42
Figura 3.1 — Montagem generalizada da aCTonave. ..........cccecveeriieiiienieeiienie e 43
Figura 3.2 — Condicdo de voo assimétrica da aCToNaVe. ..........cceeeveerveeruienieenieenieeieesreenseesnneens 45
Figura 3.3 — Rotacdo de acordo com os angulos de inclinagao...........eccueeveeeiiienieenieenieeieenee 46
Figura 3.4 - Perspectivas do TWUAV. ..o 46
Figura 3.5 — Distribui¢do dos sistemas de referéncia 4, B e Pb usados no sistema. .................... 49
Figure 3.6 — Relacao angular entre os sistemas 7 e Pb para cada um dos rotores-coaxiais.......... 50
Figura 3.7 — Vento incidente sobre as hélices de um rotor-coaxial lateral.............ccccoeeeriieene 73
Figura 3.8 — Coeficiente de tracao por razao de avango..........cccueevueerieeiienieesiienie e 80
Figura 3.9 — Angulo de ataque e dindmica do Perfil. .........coooeviueeeeeeiueeeeeeeeeeeee e, 82
Figura 3.10 — Distribuicao das secdes aecrodinamicas da asa dir€ita. ..........ccceeeeeuveerciveencveeenneenns 83

Figure 3.11- Coeficientes de sustentagdo C,e de arrasto C, 2D. Interpolacdo para angulos de

ataque elevados, a partir dos dados experimentais do perfil NACAOQO12. ........cccevvveveriinvcnncnne. 86
Figure 3.12 — Comparativo entre os coeficientes e derivadas dos coeficientes de sustentacao 2D

CrE 3D € ettt et b e st et es 89
Figura 3.13 — Coeficiente de torque por razao de avanco. ..........cceeeevveriereenieeiieneenenee e 93

Figura 3.14 — Coeficiente de momento C, 2D. Interpolagdo para angulos de ataque elevados, a

partir dos dados experimentais do perfil NACAOOI2. ......ccoeeeiieeiiiieeieeeeeeeee e 97
Figura 4.1 — Formato dos rotores-coaxiais da aeronave. ............ccecueerueerieenieeniennieenieeiee e eeee 102
Figura 4.2 — Formato da asa da Q€TroNaVe ..........ccccevuerieriieiienieniieieeesieeie ettt 103
Figura 4.3 — Formato da fuselagem da aeronave.............ccccevvereeniiiiinienieniienieeseeeeseeie e 104
Figura 4.4 — Componentes eletronicos no interior da fuselagem .........c.cccoceevieiiiiniiinencnnen. 104
Figura 4.5 — Vista lateral da aeronave montada ............ccccovieiiiiniiniiiniiieceeeeeeen 106

Figura 4.6 — Vista superior da aeronave montada ...........cccevcverievierienienenieneeeeieseesie e 106



Figure 4.7 — Aeronave completa €M VOO CIUZEITO.........eeouierieeriierieeieeeeeeteesereeseesineeseessneenseas 107
Figura 5.1 — Rotina iterativa para calculo da velocidade de rotacdo da hélice inferior ............. 114

Figura 5.2 — Velocidade de rotagao da hélice inferior, em funcao da velocidade de rotacao da

hélice superior e da velocidade axialmente incidente sobre a hélice superior ............cceeeuveenneee. 116
Figure 5.3 — Valores singulares do modo /over em funcao da frequéncia............cccceeevvennnnnnen. 124
Figura 5.4 — Valores singulares do modo cruzeiro em funcdo da frequéncia. .........cccccoeeuennee 133

Figura 5.5 — Diagrama de blocos LQRI para o controle de velocidades lineares e angulares da

aeronave relativas ao sistema fiXo 80 COTPO B...oovuviieruiiieiiieeiieeeiiee et eeve e ree e ere e e sreeeeevee s 135
Figura 5.6 — Diagrama de blocos generalizado da malha de controle do sistema...................... 139
Figura 5.7 — Diagrama de blocos do controlador PID utilizado...........cccceeeveeriiiiieniieienieenen. 140
Figure 6.1 — Diagrama de blocos final do sistema VTOL ..........cccccoceviininiiniiniiinicneeienene 143

Figura 6.2 — Resposta das velocidades lineares aos degraus de velocidade em voo cruzeiro.... 152
Figura 6.3 — Resposta das velocidades angulares aos degraus de velocidade em voo cruzeiro. 153
Figura 6.4 — Variag¢ao dos angulos de inclinagdo dos rotores-coaxiais para, os degraus de

velocidade €M VOO CTUZEITO .....euuiiiiiiiiieiie ettt ettt ettt st ettt et e st e st eeabeesbee et e e saeeeaneeeees 153

Figura 6.5 — Varia¢do das velocidades de rotacdo das hélices superiores dos rotores-coaxiais,

para os degraus de velocidade €m VOO CTUZEITO .......eeevuveieriiieeiiieeieeeree et e eive e eveeesaee e 154
Figura 6.6 — Trajetoria circular-diagonal em modo A0ver ..........cccoovveeeeiieeiieeeiiieeieeeee e 156
Figura 6.7 — Coordenadas de posicdo para a trajetoria circular-diagonal em modo hover ........ 157
Figura 6.8 — Coordenadas de atitude para a trajetoria circular-diagonal em modo hover.......... 158

Figura 6.9 — Angulos de inclina¢io dos rotores-coaxiais para a trajetoria circular-diagonal em
TNOAO IOV ...ttt ettt et e h et b e st e h et b e et 158

Figura 6.10 — Velocidades de rotacdo das hélices superiores dos rotores-coaxiais, para a

trajetoria circular-diagonal €m modo 0VEF ...........ccccoviriiniiiiiniiiiiiceeeee e 159
Figura 6.11 — Trajetoria helicoidal em modo over............ccoooiiiiiiiniiiiiiieeeen 161
Figura 6.12 — Coordenadas de posi¢ao para a trajetoria helicoidal em modo hover.................. 161
Figura 6.13 — Coordenadas de atitude para a trajetoria helicoidal em modo hover ................... 162

Figura 6.14 — Angulos de inclinagdo dos rotores-coaxiais, para a trajetoria helicoidal em modo

Figura 6.15 — Velocidade de rotacdo das hélices superiores dos rotores-coaxiais, para a trajetoria

helicoidal €M MO FIOVEF ... et e e e e e e e e e v ere e e e e e eeeeeeaanas 163



Figura 6.16 — Trajetoria helicoidal em modo /over, com rajadas de vento.........ccccoeceevereenene 165
Figura 6.17 — Coordenadas de posicao para a trajetdria helicoidal em modo hover, com rajadas
€ VETILO ..ttt ettt et s at e e bt a e bt e a e e e bt e ht e bt eeat e e bt e e heeenbeeeneeenteas 166

Figura 6.18 — Coordenadas de atitude para a trajetoria helicoidal em modo hover, com rajadas de

Figura 6.19 — Angulos de inclinagio dos rotores-coaxiais, para a trajetoria helicoidal em modo
hover, com 12Jadas A€ VENTO .......cccuiiieiiiieeiieeetieecieeestee et e e raeeeteeeetaeeeeaeesaaeesssaeessseeesaseeeesseens 167

Figure 6.20 — Velocidade de rotagao das hélices superiores dos rotores-coaxiais, para a trajetoria

helicoidal em modo Aover, com rajadas d€ VENTO .........c.eevveeiiieriieiiienie et 168
Figura 6.21 — Trajetoria helicoidal em modo CruzZeiro.........c.eevveeviieeiiieiieieecieeeeee e 170
Figura 6.22 — Coordenadas de posi¢ao para a trajetoria helicoidal em modo cruzeiro.............. 170
Figura 6.23 — Coordenadas de atitude para a trajetoria helicoidal em modo cruzeiro ............... 172

Figure 6.24 — Angulos de inclinagdo dos rotores-coaxiais, para a trajetoria helicoidal em modo
CTUZEITO . entteute ettt et et et e bt eate s et e bt eateeae e bt ea s e sa e e bt eaeeea e e bt emeeeaee st enbeesteebeenbesmtesseenbeentesbeenseennesneens 172

Figure 6.25 — Velocidade de rotacdo das hélices superiores dos rotores-coaxiais, para a trajetoria

helicoidal €m MOAO CIUZEITO .....c..evuiiriiiiiiiiiiietertet ettt 173
Figura 6.26 — Perspectiva da trajetoria personalizada em modo Cruzeiro.........c..cceeeeeveeneeennnen. 177
Figura 6.27 —Vista superior da trajetoria personalizada em modo cruzeiro...........c.cccecueevueennen. 178
Figura 6.28 — Coordenadas de posi¢ao para a trajetoria personalizada em modo cruzeiro........ 178
Figura 6.29 — Coordenadas de atitude para a trajetoria personalizada em modo cruzeiro......... 179

Figura 6.30 — Angulos de inclinagdo dos rotores-coaxiais, para a trajetoria customizada em modo
CTUZEITO .ttt ettt et ettt ettt e ettt sa bt e et e ut e bt et sae e bt eabeebe e bt et e satesuee b e e s eebeenneeanesunens 180
Figura 6.31 — Velocidade de rotagdo das hélices superiores dos rotores-coaxiais, para a trajetoria
personalizada €m MO0 CTUZEITO ......co.uieruiiriieiie ettt ettt sttt e ettt e aee e 180

Figura 6.32 — Perspectiva da trajetoria personalizada em modo cruzeiro, com rajadas de vento

Figura 6.34 — Coordenadas de posic¢ao para a trajetoria personalizada em modo cruzeiro, com

1 P Te G [ 01 o PSR 183



Xi

Figura 6.35 — Coordenadas de atitude para a trajetoria personalizada em modo cruzeiro, com

TAJAAAS A€ VEINTO 1..veiiiieiieeiii ettt ettt ettt e et e e st e e ateesaeeesbeesseesase e seeenseessseensaessseenseenns 184
Figura 6.36 — Angulos de inclinagio dos rotores-coaxiais, para a trajetoria customizada em modo
Cruzeiro, COm 1ajadas A€ VENTO ........ceccueieeciiieciieecieeecieeesteeesaeeeseaeeestaeeeeaeeeseeessseeessseeessseeennseens 184
Figura 6.37 — Velocidade de rotagdo das hélices superiores dos rotores-coaxiais, para a trajetoria
personalizada em modo cruzeiro, com rajadas de VeNto ..........ccccueeeveerieeiiienieeiienie e 185

Figura A1.1 - Relacdo entre os sistemas A4, Pb ¢ a junta de giro C, do rotor-coaxial direito R,

Figura A1.3 — Perfil aerodindmico NACAOQOL2........coouiiiiiiiiiiieieeeeee e 235

Figura A1.4 — Localizagdo dos centros aerodindmicos das se¢des da asa direita W, no plano XY.......... 236



Xii

LISTA DE TABELAS

Tabela 2.1- Efeito de incrementar as contastes do controlador PID para uma entrada degrau ... 41

Tabela 3.1 — Recomendagao de hélices oferecida pelo fabricante do motor brushless escolhido.

....................................................................................................................................................... 79
Tabela 4.1 — Componentes eletronicos da aCTONAVE. ..........cecveeerveeeiieeeiieeeieeeeieeeereeeeveeeseneees 108
Tabela 4.2 — Comparativo de tensor de inércia para angulos de inclinagdo ¢,, =¢,, =15° €

By =90° (CONTIGUIACAD STMEIIICA) ... .veeueieiiieiieeiieeiee ettt et e st ee st et e et e estee st e e saeesabeessaesteesaeeeas 109

Tabela 4.3 — Comparativo de tensor de inércia para angulos de inclinagdo ¢,, =120°,¢,, =45° ¢
Py = 65° (CONTIGUIACAO ASSIMELIICA) ..uvieueeeieiieiieiietiete ettt ettt et e st et et sbeesteenteseeenaeeneas 109
Tabela 4.4 — Comparativo de tensor de inércia para angulos de inclinagdo ¢,, =120° e

Py = Py =90° (CONFIGUIACAO ASSTMELIICA) ...vvenvinriiiiteeteriterteet ettt ettt et 110

Tabela 5.1 — Valores das variaveis de estado e de entrada para a condi¢do de equilibrio em voo
011 216 [0 TSP 120
Tabela 5.2 — Componentes de for¢ga e momento totais para voo pairado.........cccceeeeevveeeveeennenn. 122
Tabela 5.3 — Valores das variaveis de estado e de entrada para a condi¢do de equilibrio em voo
CTUZEITO .ttt ettt ettt ettt b et e et e bt et e eatesh e e bt e st e ea e e bt e st e sht e bt et e eb e e s bt et e satesbeenteeatesbeenbesanesneens 128
Tabela 5.4 — Componentes de forca € momento totais para VOO CTUZEIT0.........cc.eeverreeruervennnens 130
Tabela 6.1 — Ganhos dos controladores PID para cada uma das variaveis de posi¢do e atitude
para a trajetoria circular-diagonal em modo Z0Ver.............cccoevciieiiiiieiiiieiieeeeee e 146
Tabela 6.2 — Ganhos dos controladores PID para cada uma das variaveis de posigao e atitude
para a trajetdria helicoidal em modO 0Ver ............ccoeviiiiiiiiiiiiiiieeee e 146
Tabela 6.3 — Ganhos dos controladores PID para cada uma das variaveis de posi¢ado e atitude
para a trajetdria helicoidal em modo Aover, com rajadas de Vento .........ccceeeveveeecieeeniieenneeennne. 148
Tabela 6.4 — Ganhos dos controladores PID para cada uma das variaveis de posic¢ao e atitude
para a trajetoria helicoidal em mMOdo CTUZEITO ........eeviieiieiiieiiee e 149
Tabela 6.5 — Ganhos dos controladores PID para cada uma das variaveis de posi¢ao e atitude
para a trajetdria personalizada em modo cruzeiro, com rajadas de vento ...........cccceeevvveerneennee. 150

Tabela B1.1 — Parametros da fuselagem............ccooooiiiiiiiiiiiiiceceee e 243



xiii

Tabela B1.2 — Parametros do rotor-coaxial dir€it0............cecueeruieriiieniieiiieiie e 244
Tabela B1.3 — Parametros do rotor-coaxial eSquerdo...........ccecvveeeriieeriieeiiieciiee e 245
Tabela B1.4 — Parametros do rotor-coaxial traSeiro...........ceevverieeriieeiieeniienieeieeereesreeeee e 247
Tabela B1.5 — ParAmetros da asa dir€ita.............cooueeiuieiiiieniiiiiesieeicesee e 248
Tabela B1.6 — Parametros da asa €SqUETrda............cc.eeerviririieeiiieeiieecieeeeiee e 249

Tabela B1.7 — Parametros adicionais do modelo da a€ronave. ...........eeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeennn. 251



N S

AN
N

3

nxn

Wisj

AC

LISTA DE SIMBOLOS

Angulo de ataque
Vetor de aceleracao linear

Sistema de coordenadas fixo ao nariz da aeronave
Area do disco de hélice

Area projetada da fuselagem

Matriz da acdo natural do modelo linear do sistema, sem

acao de controle

Area da secio da asa

Centro aerodinamico

Razao de alongamento

Sistema de coordenadas fixo ao centro de gravidade da
aeronave

Matriz da ac¢ao controlada do modelo linear do sistema
Coeficiente de arrasto 2D do perfil aerodinamico
Coeficiente de arrasto 3D da asa

Coeficiente de arrasto da fuselagem

Junta de giro

Coeficiente de sustentacao 2D do perfil aerodindmico
Derivada do coeficiente de sustentacdo 2D do perfil
aerodinamico

Coeficiente de sustentagao 3D da asa

Derivada do coeficiente de sustentagdo 3D da asa
Coeficiente de momento 2D do perfil aerodindmico
Matriz de saida de estados do sistema

Coeficiente de torque da hélice

Coeficiente de tragcao da hélice

Xiv



dX Phy,C;

dX hl

dX hu

ACy;5C;

Xz

Ph,C;

Xz

Phy;C;

dY .hu

dy,

Pby,C;

dy,

Phy,C;

dyz

PbyC;

4

Xv

Distancia em X entre o sistema paralelo ao corpo de um
rotor-coaxial e sua respectiva junta de giro

Distancia em X entre o CG do rotor-coaxial e a hélice
inferior

Distancia em X entre o CG do rotor-coaxial e a hélice
superior

Raio de giro no plano XZ entre o0 AC de uma secao de asa
e a respectiva junta de giro

Raio de giro no plano XZ entre o CG de um rotor-coaxial e
a respectiva junta de giro

Raio de giro no plano XZ entre 0 CG de uma asa e a
respectiva junta de giro

Distancia em Y entre o CG do rotor-coaxial e a hélice
inferior

Distancia em Y entre o CG do rotor-coaxial e a hélice
superior

Distancia em Y entre o0 CG de um rotor-coaxial e sua
respectiva junta de giro

Distancia em Y entre o CG de uma asa e sua respectiva
junta de giro

Raio de giro no plano YZ entre o CG de um rotor-coaxial e
sua respectiva junta de giro

Diametro da hélice

Forg¢a de Arrasto 3D

Forga de arrasto 3D da secao da asa
Fator de Oswald

Erro entre referéncia e estado atual
Vetor forga externa

Forca aerodinamica da asa

Forga de arrasto aerodinamico da fuselagem



XVi

Forga gravitacional

For¢a de tragao do rotor-coaxial
Aceleracdo da gravidade
Numero condicional

Matriz de ganho estatico

Hélice superior

Hélice Inferior

Vetor de momento angular

Sistema de coordenadas Inercial

Inércia da hélice

Momento de inércia em torno do eixo X
Produto de inércia no plano XY

Produto de inércia no plano XZ

Produto de inércia no plano Y.X
Momento de inércia em torno do eixo Y
Produto de inércia no plano YZ

Produto de inércia no plano ZX

Produto de inércia no plano ZY

Produto de inércia no plano ZZ

Razao de avango

Funcao de custo

Tensor de inércia da fuselagem

Tensor de inércia do rotor-coaxial
Tensor de inércia total

Tensor de inércia da asa

Coeficiente de ganho proporcional do controlador PID
Coeficiente de ganho integrativo do controlador PID

Coeficiente de ganho derivativo do controlador PID



mxn

ASS

¢E i

Pb,
Pb

Ri

Pb,,

XVii

Matriz de ganho do controlador LQR

Matriz de ganho dos estados aumentados do controlador
LQRI

Matriz de ganho dos estados do controlador LQRI
Vetor de autovalores

Forca de sustentacao da segdo da asa

Massa da fuselagem

Massa do rotor-coaxial

Massa total da aeronave

Massa da asa

Vetor Momento externo

Momento aerodinamico da asa

Momento aerodinamico do perfil da asa
Momento giroscopico do rotor-coaxial

Momento induzido do rotor-coaxial

Momento de tragao do rotor-coaxial

Corda média aerodinamica

Velocidade de rotagao da hélice

Angulo de guinada no espago

Angulo de rolagem no espago

Angulo de inclinagio do rotor-coaxial

Velocidade de rotacao de rolagem em relagdo ao corpo
Sistema de coordenadas paralelo ao corpo e fixo ao CG da
fuselagem

Sistema de coordenadas paralelo ao corpo e fixo ao CG do
rotor-coaxial

Sistema de coordenadas paralelo ao corpo e fixo ao CG da
asa

Velocidade de rotacdo de arfagem em rela¢do ao corpo



XViii

O, Torque da hélice
0. Matriz de ponderagado de estados do controlador LQR
P Densidade do ar
rl- Sistema de coordenadas fixo ao rotor-coaxial
r(t) Referéncia
R Velocidade de rotacdo de guinada em relagdo ao corpo
R, Matriz de ponderagao de entradas do controlador LQR
R, Rotor-coaxial direito
R, Rotor-coaxial esquerdo
R, Rotor-coaxial traseiro
R,,, f Matriz de transformacao de / para B
Rot, Matriz de rotagdo em torno do eixo Y
Rot, Matriz de rotagdo em torno do eixo X
Matriz de valores de singulares da matriz de
> controlabilidade
Matriz de valores de singulares da matriz de
5 observabilidade
Sj Secdo da asa
0 Angulo de arfagem no espago
t Tempo
T, Constante de tempo do termo derivativo
T, Forga de tragao da hélice
u(r) Entrada ao sistema
U Velocidade horizontal em relagdo ao corpo
” Vetor de velocidades lineares em relagdo ao corpo
14 Velocidade lateral em relagao ao corpo
Ve Velocidade incidente
Vo Velocidade induzida

3



X S S = o=

=

—~

N

~

—~

<

N N N <

~

XiX

Velocidade de vento relativo

Vetor de velocidades angulares em relagdo ao corpo
Sistema de coordenadas fixo a asa

Velocidade vertical em relagao ao corpo

Asa direita

Asa esquerda

Estado

Abscissa

Coordenada de posi¢do da abscissa em ralacdo a Terra
Saida

Ordenada

Coordenada de posi¢do da ordenada em ralagdo a Terra
Cota

Coordenada de posi¢do da cota em ralacdo a Terra



CAD
CG
CFD
LQR
LQRI
PID
RNA
RGA
SVD
TRUAV
TWUAV
UAV
VANT
VTOL

LISTA DE ABREVIATURAS

Computed Aided Design

Centro de Gravidade

Computational Fluid Dynamics
Linear Quadratic Regulator

Linear Quadratic Regulator Integrator
Proporcional Integrativo Derivativo
Rede Neural Artificial

Relative Gain Array

Singular Value Decomposition
Tilt-Rotor Unmanned Aerial Vehicle
Tilt-Wing Unmanned Aerial Vehicle
Unmanned Aerial Vehicle

Veiculos Aéreo Nao Tripulados

Vertical-Take-Off-and-Landing

XX



1

2

3

XXi

SUMARIO
INTRODUGAO ...ttt ettt et ee e eer e 1
Ll O VTOL ottt ettt et st b ettt b ettt e sae et eaeenaeenee 3
1.2 O ROTOR COAXIAL ..ottt ettt ettt et ente e sneenseeneenneenes 5
1.3 HISTORICO ..ottt 7
1.4 MOTIVACAO ..ottt ettt ettt ettt ee st enes s s enenanas 14
1.5 ESTADO DA ARTE ...oioiiieeeeeeeee ettt sttt ne s 15
1.6 OBEJTIVOS ...ttt sttt ettt e te et e st e enseesaenseeseenseeseenseeneas 21
1.7 ORGANIZACAO DA DISSERTACAO ........cooooioieeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeteveeeeeeeeeveeeeee e 22
1.8 PUBLICACOES ...ttt ettt ettt s s ene s s s s s 23
REVISAO BIBLIOGRAFICA ...........oooooioeieeeeeeeeeeeeeeeeeeee s 24
2.1  VTOL TILT-ROTOR E TILT-WING ....ccceiteiiriinieiieiereeie et 24
22  CARATERISTICAS DO ROTOR-COAXIAL ......ooomveiveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeesee s 27
2.3 CONTROLE REGULADOR LINEAR QUADRATICO —LQR ......cccoovvvreerrrenn. 30
2.3.1 Realimentacao de eStadoS.........ueiieeiiiiiieiiiie e 30
2.3.2  Integrador de eStAdOS .....ccuiieiuiieiiieeciie e s 33
2.3.3  Aplicacao de controladores LQR para aeronaves VTOL.........ccccoevvvevvviencreeennnnn. 35
24 CONTROLE PROPORCIONAL INTEGRAL DERIVATIVO —PID ......ccccccvevvenenne. 37
2.4.1  Estratégia do controle PID.........cccciiiiiiiiiiiiiieeeee e 38
2.4.2  Aplicagao de controladores PID para aeronaves VTOL .........cccccoevvvieniniineenennne. 41
MODELAGEM DINAMICA ......ccosvvuumriiiriiieeieneeessessssssssssssssessssessssessssssssesssssssssnes 43
3.1  DESCRICAO DA AERONAVE .......coootimiiriineiesineeinsiesiseseseesiessse s sssssesesesenes 43

3.2 SISTEMAS DE REFERENCIA ..........coooomiiiieieeiieieeeeee e 47



XXii

33  FORMULACAO MATEMATICA DO MODELO .......cccoovviveeereeeeeeeeeeeseeresenenes 51
3.3.1  Equag0es dO MOVIMENLO ......eceuvieiieiiieiieeieeiie et esiteereesieesreesareesseesseeenseessaeenseenens 51
3.3.2  Posigdo Relativa e Centro de Gravidade .............ccooveieviiieiiiieiiieeeeeeee e, 53
3.3.3  Tensor de INEICIA ...cc..evuiiiiiiiiiieieeieeee ettt s 57
3.3.4  Derivada do Tensor de INErcia..........cueeoeeiiiiiiiiiiiieiieeiceee e 63
335 Forgas Atuantes N0 SISteMA.........cc.uiiiieiiiiiiiiiiieeeecieee et 70
3.3.6  Momentos Atuantes N0 SISTEMA .....cc.eeeuieriieriieiiieiie ettt ettt st 90
3.3.7  Relag0es CINEMALICAS ......eeevuveeeiiieeiiieeiteeeieeeeieeesteeessaeeesabeessseeesseessaeesssaeessseeenes 98

3.4 CONCLUSOES ...ttt st 99

4 DESIGN DA AERONAVE ........ociiieeeeee ettt st sneens 101

4.1  COMPONENTES UTILIZADOS ......oi oottt ettt ettt ssa s ennens 101

4.2 PARAMETROS DO DRONE ........omiriiirrimriireriisessesessesssssssssesssssssssessssssssssnssens 107

43  VALIDACAO DO TENSOR DE INERCIA ........co.cooiimiieieeeeeeeeeeeeeeeeeeseenses s 108

4.4 CONCLUSOES ......ovoiiiiiiitirneiresine ittt sieseaes 110

5 ESTRATEGIA DE CONTROLE ..........co.cooooooiiiiimiieeeeeeeeeeeeeeeeee e 112

51  TRATAMENTO DA SOBRE ATUACAO ... 112

5.2 LINEARIZACAO ... 117
5.2.1 Linearizacao em condi¢cao de voo pairado (AOVEF)........ccccueeeveeeeciveeeciieeeiieeeieeenns 120
5.2.2  Linearizagdo em condi¢@o de voo reto-nivelado (Cruzeiro) ........cccceeeeeveeeenveeennnenn. 127

5.3  CONTROLE LQRI DE VELOCIDADE RELATIVA AO CORPO DA

AERONAVE. ... e 134
5.4  CONTROLE PID DE POSICAO E ATITUDE NO ESPACO ........ccccooovrrerireriernnen 138
5.5 CONCLUSOES ..ottt es et s s senans 141
6  SIMULACAO E RESULTADOS .........coooiiimieiieeeeeeee e esae s 142

6.1  SIMULACAO COMPUTACIONAL ......oovervieereceeeeeeceeeeeee e 142



XXiii

6.2 PARAMETROS DOS CONTROLADORES..........ccoovvuimmrereeeeeeeeeiseeeeees s 144

6.2.1  Parametros do Controlador LQRI para Controle de Velocidades Relativas ao

6.2.2  Parametros dos Controladores PID e LQRI para Controle de Trajetoria Circular-
Diagonal €m MOAO HOVEF ..........ccocueieeiiieeie ettt e rte e sae e eeaae e s reeesnaeeesnseeeens 145

6.2.3  Parametros dos Controladores PID e LQRI para Controle de Trajetoria Helicoidal
€M MOAO HOVEF ..ottt ettt ettt sttt nae e 146

6.2.4  Parametros dos Controladores PID e LQRI para Controle de Trajetoria Helicoidal
em Modo Hover com Rajadas de VENtO .........ccecuviruiieiieniiiiieciecieecee et 147

6.2.5  Parametros dos Controladores PID e LQRI para Controle de Trajetoria Helicoidal

€11 IMOAO CTUZEITO ..o e et e e e e e e e e et e e e e e e e e e e e e e aaeeaeeeeeeaaaaeseeeeeenennnns 148

6.2.6  Parametros dos Controladores PID e LQRI para Controle de Trajetoria

Personalizada €M MO0 CIUZEITO ..eeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeneeeeeeeseseneneeenenenenenanes 149

6.2.7  Parametros dos Controladores PID e LQRI para Controle de Trajetoria

Personalizada em Modo Cruzeiro, com Rajadas de Vento ........c.ccceeevevecieencieencieenieeeee, 150
6.3 RESULTADOS ...ttt sttt sttt 151
6.3.1  Resposta ao Degrau de Velocidade em Modo Cruzeiro...........cceeveeeveeeneenieennnnnne 151
6.3.2  Rastreamento de Trajetdria Circular-Diagonal em Modo Hover .......................... 155
6.3.3  Rastreamento de Trajetdoria Helicoidal em Modo Hover............ccccocvevvevuenecnnnnne. 159

6.3.4  Rastreamento de Trajetoria Helicoidal em Modo Hover, com Rajadas de Vento 164
6.3.5  Rastreamento de Trajetoria Helicoidal em Modo Cruzeiro............cceceevveeieennnnne 168
6.3.6  Rastreamento de Trajetoria Personalizada em Modo Cruzeiro...........ccccvevveennnnne 173

6.3.7  Rastreamento de Trajetoria Personalizada em Modo Cruzeiro, com Rajadas de

VM0 . e et e et ——— e e t————eet————— et ——er————————— 181
6.4 CONCLUSOES .. oot e e e e e e e e s e s e e es e s e e e e es e s e e eseeser e eesens 185
7  CONCLUSOES E TRABALHOS FUTUROS ....ooooooeeeeoeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeees e, 187

REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS ......ooooeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e 190



XXiv

APENDICE AT .o e e e e e e e e e s e e s s e s e e s s e e e er s es e 194

APENDICE B...o.oooeooeeeoeoeoeoeeeeeeeeeeeeeeee e e e e s e e e s et s s e s e e s s s e e s s esenenn 243



1 INTRODUCAO

Veiculos-Aéreos-Nao-Tripulados (VANT) ou Unmanned-Aerial-Vehicles (UAV), por suas
siglas em inglés, mais comumente conhecidos como “Drones”, tem ganhado espaco no dia a dia
da nossa sociedade e o conceito de uma maquina voadora capaz de realizar tarefas no ar como
filmagens recreativas ou profissionais, inspe¢ao, mapeamento, pulverizacdo agricola, dentre
outras; nas areas civil, industrial e até militar tomou forma na ultima década. Hoje em dia, com
uma aparente demanda em crescimento por esta classe de tecnologia e com novas aplicagdes
surgindo, ¢ muito provavel que todo mundo tenha ouvido pelo menos falar do conceito de Drone.

“A demanda do mercado mundial por Veiculos-Aéreos-Nao-Tripulados (VANTS)
aumentou nos ultimos anos. O potencial campo de aplicagdes para veiculos de voo

autonomo abrange desde operagdes na area comercial, tais como inspegdes agricolas ou
de construcdo, até um uso amplo no setor militar em que drones autdnomos sdo usados

para atividades de vigilancia, transporte e prote¢do” (United Nations Office for
Disarmament Affairs, 2015, traducdo propria).

De acordo com GUNDLACH (2012), o Departamento de Defesa dos Estados Unidos

(DOD) define uma aeronave nao tripulada como:

“Um veiculo motorizado que ndo transporta um operador humano, que pode ser operado
de forma autonoma ou remota, pode ser dispensavel ou recuperavel, e pode transportar
uma carga letal ou nao letal. Um veiculo balistico ou semibalistico, misseis de cruzeiro,
projéteis de artilharia, torpedos, minas, satélites e sensores autonomos (sem forma de
propulsio) ndo sdo considerados veiculos néo tripulados. Veiculos néo tripulados sdo o
principal componente de sistemas nao tripulados”

Adicionalmente, o autor acrescenta:

“[...] sistemas de aeronaves nao tripuladas tem um componente aerotransportado que
desempenha pelo menos uma funcdo de missdo sem um piloto a bordo. Além disso,
aeronaves ndo tripuladas devem ser capazes de voo controlado e sustentado”
(GUNDLACH, 2012, p. 2, Cap. 1, tradugdo propria).

Isto quer dizer que se entende um VANT como todo veiculo aéreo sem piloto a bordo, que
pode ser controlado e que € capaz de voar por propulsdo propria, com o objetivo de executar uma

determinada missao.

Tomando como base a concepgao descrita previamente, existem diversos tipos de aeronaves
que se encaixam neste conceito. Como exemplo, a Figura 1.1 apresenta diferentes arquiteturas de

drones usadas hoje em dia para propositos diversos, dentre os que se incluem: filmagens



recreativas, inspe¢do, mapeamento agricola e missdes relacionadas com defesa e seguranga. Em
(a) ¢ mostrado o “Oblix” da companhia aerobotX, cuja forma de sustentacdo ¢ baseada em gases
menos densos que o ar (nao especificados pelo fabricante) e ¢ propulsado e controlado por 9 rotores.
Em (b) ¢ apresentado o modelo FT 100H da companhia brasileira FT Sistemas e usa o conceito de
um helicoptero de rotagdo sincrona de dois pares de hélices. Em (c) observa-se um drone em
formato de “asa-voadora”, o “Arator”, da empresa brasileira XMobots, lider de mercado em drones
para mapeamento agricola. Em (d) observa-se a arquitetura de VANT provavelmente mais
conhecida do mundo, o quadricoptero. Neste caso sendo apresentado o modelo Mavic Air 2 da
chinesa DJI, lider em vendas de drones “multirrotores” no mundo. Em (e) observa-se um drone
com arquitetura de “asa-fixa” ou formato “classico” de avido. Neste caso trata-se do conhecido (e
polémico) MQ-1 “Predator”, aeronave desenvolvida pela empresa General Atomics para uso
militar. Por fim, em (f) observa-se um drone que mistura o formato de uma asa-fixa e a arquitetura
de um multirrotor quadricéptero. Esta classe de aeronave é conhecida ou classificada como

Vertical-Take-Off-and-Landing (VTOL) e busca aproveitar as vantagens que ambas arquiteturas

(asa-fixa e multirrotor) possuem.

Figura 1.1 - Modelos de VANT’s. (a) Aeronave mais leve que o ar Oblix; (b) Helicoptero sincrono FT 100H; (c)
Asa voadora Arator; (d) Quadricoptero Mavic Air 2; (e) Asa-fixa MQ-1 Predator; (f) VTOL

(d) (e) ®

Fonte: Compilagao do autor

Montagem a partir de imagens coletadas nos sites da aerobotX, FT Sistemas, Xmobots, DJI, General Atomics e da
internet



1.1 O VTOL

Pelo entendimento literal da frase “Vertical-Take-Off-and-Landing (VTOL) ”, entende-se
que toda aeronave capaz de decolar e pousar verticalmente ¢ de fato um VTOL (e.g. um helicoptero
ou um multirrotor), porém, o modelo apresentado na Figura 1.1 (f) € o consenso aceito
academicamente falando para o tipo de aeronave (tripulada ou ndo) que mistura as asas de um aviao
e os rotores de um multirrotor, tornando a aeronave capaz de ter as caracteristicas de estabilidade
de um multicoptero em modo de voo pairado no ar (hover), e a velocidade e tempo de voo elevado
que uma aeronave asa-fixa geralmente fornece em modo de voo cruzeiro (voo reto nivelado).
Assim, VTOLSs sdo capazes de decolar verticalmente, pairar no ar, voar horizontalmente (gerando
sustentacdo em suas asas) ¢ entdo pousar verticalmente. Infelizmente, isto vem com o custo da
complexidade, aumentando significativamente o grau ndo linear da dindmica do sistema.

No universo das aeronaves VTOL existem subdivisoes e, dentre elas, € possivel encontrar
arquiteturas com rotores inclinaveis conhecidos como “Tilt-rotor” e com asas inclinaveis,
conhecidos como “Tilt-wing”.

“Uma configuracdo de acronave que apresenta enorme potencial para mobilidade urbana
no futuro ¢ a configuracao 7ilt-wing. Este sistema de aeronave combina os beneficios de
um sistema multicoptero e os de uma aeronave convencional. Isso permite que o sistema
opere em ambientes compactos € imprevisiveis, mas também pode voar eficientemente
em longo alcance [...] operando em regimes de voo altamente ndo lineares e, portanto,
sistemas de controle de voo que considerem condi¢cdes de voo ndo lineares sdo
necessarios. ” (AUTENRIEB et. al, 2019, tradugao propria).

De acordo com ZHONG et al. (2016) a classificagdo e distingdo de VTOLs nas categorias
Tilt-Rotor Unmanned Aerial Vehicle (TRUAV) e Tilt-Wing Unmanned Aerial Vehicle (TWUAV)
se deve a exploragdo de novas configuracdes de aeronaves por cientistas e engenheiros do mundo
todo ao longo da ultima década. A Figura 1.2 apresenta uma série de exemplos de VTOLs com
inclinagdo de rotores e asas que ZHONG et al. (2016) recopilam no seu trabalho. Em (a) observa-
se a aeronave tripulada V22 — Osprey da marinha dos Estados Unidos, considerado o projeto
precursor das pesquisas sobre VTOLs. Em (b) observa-se o TRUAV Eagle Eye desenvolvido para
operagOes de resgate da guarda costeira dos Estados Unidos. Em (c) observa-se um TRUAV
semelhante desenvolvido pela Korean Aerospace Research Institute (KARI). Em (d) aparece o
“Quad-tilt-wing”, um TWUAYV desenvolvido pela Japan Aerospace Exploration Agency (JAXA)

e nele observa-se que os rotores giram junto com as asas para reduzir o efeito de “downwash”. Em



(e) ¢ apresentado um modelo “Tri-TRUAV” desenvolvido pela Universidade de Patras na Grécia
em conjunto com o Federal Institute of Technology Zurich (ETH) da Suiga. Neste modelo dois
rotores frontais-laterais (para reduzir a interferéncia de vento com as asas) giram sobre um mesmo
eixo lateral, enquanto que um terceiro rotor traseiro gira individualmente em torno de um eixo
longitudinal a fuselagem da aeronave. Finalmente, em (f), é apresentado um modelo “Quad-
TRUAV”, desenvolvido pelo Shenyang Institute of Automation (SIA) da China. Neste modelo,
para diminuir a interferéncia de vento entre rotores e asas, dois pares de rotores-tilt sdo montados

na frente das asas e dois pares de rotores-tilt sdio montados por tras das asas.

Figura 1.2 — Exemplos de VTOLs

(a) “Osprey” tilt rotor aircraft* (b) Eagle Eye VTOL UAV"

(¢) TR-60 TRUAV'

(e) Tri-TRUAV*® (f) Quad-TRUAV

Fonte: ZHONG et al. (2016)



Em todos os modelos VTOL apresentados até agora, ¢ possivel observar o uso de
superficies classicas de controle de voo como: ailerons, leme e profundor. Estas superficies de
comando sdo efetivas para 0 momento em que a aeronave passa da transicdo de voo pairado para
voo acelerado para frente (em modo avido), ja que dependem do escoamento de vento sobre elas
para funcionarem. Mas, fora deste modo de voo, as superficies aerodindmicas-classicas de
comando tornam-se praticamente ineficientes no momento em que a aeronave assume o modo de
voo pairado.

Ao usar um rotor em uma aeronave, ¢ necessario considerar o torque induzido do rotor no
corpo ou base onde estd montado, devido a terceira lei de Newton causada pela interacdo do fluxo
de ar que passa pelas hélices. Assim, toda acronave que utiliza rotores deve fazer uso de algum
mecanismo que garanta o equilibrio ou cancelamento desse torque induzido e, consequentemente,
controlar a atitude da aeronave. No caso de um helicoptero, por exemplo, um rotor traseiro
compensa esse torque ao mesmo tempo que fornece controle de guinada. Para as aeronaves VTOL,
algumas das estratégias para equilibrar ou cancelar o torque induzido de um determinado rotor
podem incluir: inclinagdo de rotores, contra-aceleragao de hélices e o uso de superficies classicas

de controle de voo (efetivas quando ha suficiente escoamento de vento incidente).

1.2 O ROTOR COAXIAL

Uma estratégia diferente para equilibrar o torque induzido por rotores ¢ através do uso de
rotores-coaxiais. Seu principio de funcionamento ¢ baseado na contrarrotagdo de duas hélices
(superior e inferior) sobre um mesmo eixo, podendo cancelar o torque induzido entre as hélices
enquanto gera-se forca de tracdo de ambas as hélices em um mesmo sentido. A Figura 1.3 apresenta
o sistema do rotor-coaxial e a Figura 1.4 mostra um esquematico do fluxo de ar passando através
de um rotor-coaxial, onde as hélices superior e inferior encontram-se bastante afastadas entre elas.

Rotores-coaxiais podem ser uma solucdo interessante quando € necessario que uma
aeronave opere com grande carregamento de disco (disk-loading), i.e., quando a aeronave carregar
mais peso ou acelerar contra o vento (precisando acelerar mais a hélice do rotor e,

consequentemente, exigindo mais poténcia para isto).



“[...] € claro que as hélices coaxiais podem ser também interessantes em termos de
eficiéncia quando carregamentos de disco elevados sdo necessarios, por exemplo, se o
VANT tiver que ser compacto ou resistente ao vento. ” (THEYS, 2016, traducdo

propria).

Figura 1.3 — Montagem de um rotor-coaxial
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Figura 1.4 — Fluxo de ar sobre um rotor-coaxial
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1.3 HISTORICO

De acordo com CASTILLO et al. (2005, p. 3, Cap. 1), o surgimento dos primeiros conceitos
de aeronaves de decolagem vertical pode-se remontar ao ano 400 a.C. na China com o brinquedo
de hélice tradicional apresentado na Figura 1.5, feito de penas e de um pedago de bamboo. Acredita-

se que o brinquedo foi bioinspirado nas sementes voadoras da arvore sicomoro.

Figura 1.5 — Brinquedo voador tradicional chinés

Fonte: CASTILLO et al. (2005)

Séculos mais tarde, Leonardo Da Vinci projeta seu “parafuso aéreo” em 1483 (Figura 1.6),
conhecido como precursor do helicoptero (CASTILLO et a. 2005, p. 4, Cap 1). Com um diametro
de 5 metros, devia ser operado por quatro pessoas girando a manivela no meio da estrutura. Nao

existem registros factiveis de que a invengao foi testada.



Figura 1.6 — Parafuso-aéreo de Da Vinci

Fonte: Extraido de CASTILLO et al. (2005)

Um dos primeiros avancos no modelo do helicoptero foi por George Cayley que produziu
uma espécie de carruagem com hélices em 1843. Cayley projetou uma aeronave capaz de pairar
que ele chamou de “carruagem aérea”. No entanto, o dispositivo de Cayley permaneceu apenas
como uma ideia porque os Unicos motores disponiveis na €poca eram maquinas a vapor, e estas
tinham uma razdo peso/poténcia baixa demais para permitir um voo motorizado bem-sucedido

(CASTILLO et al., 2005, p. 5, Cap 1). A Figura 1.7 mostra seu projeto.

Figure 1.7 — Carruagem aérea de George Cayley

Fonte: Extraido de CASTILLO et al. (2005)



Em 1896 Samuel Pierpont Langley langou uma aeronave com motor a vapor ndo tripulada
sobre o Rio Potomac com o uso de uma catapulta localizada no meio do rio. A aeronave nao
tripulada, apelidada de “Aerodromo”, voou por quase uma milha e ndo tinha sistema de orientagao
(Figura 1.8). O Aerédromo serviu de inspiragdo para que em 1918 Elmer Sperry criasse o
giroscopio como o primeiro mecanismo de piloto automatico para controle de aeronaves

(GUNDLACH, 2012, p. 12, Cap 1).

Figura 1.8 — Aerodromo de Langley

Fonte: Smithsonian Air and Space Museum

Disponivel em: <https://airandspace.si.edu/collection-objects/langley-aerodrome/nasm_A19180001000>. Acesso
em: 15 out. 2021.

Para a primeira guerra mundial (1914-1918), o interesse por usar maquinas como
helicopteros para dominar os campos de batalha motivou varios aviadores a testarem diversos
prototipos, mas sem motores a combustdo e pegas ainda pesadas demais, todos os projetos da €poca

falharam para decolar.

Por outro lado, durante a primeira guerra mundial, a primeira tentativa de uso efetivo de
um VANT apareceu com o programa “Kettering Bug” (Figura 1.9). Era basicamente um biplano
que decolava de um trilho para trem, carregando uma bomba de 180 libras de explosivos, e era
capaz de voar autonomamente (gragas ao seu giroscopio) por até 40 milhas até seu objetivo. A

guerra terminou antes do projeto ser concluido (GUNDLACH, 2012, p. 12, Cap 1).
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Fonte: National Museum of the United States Air Force

Disponivel em: <https://www.nationalmuseum.af.mil/Visit/Museum-Exhibits/Fact-
Sheets/Display/Article/198095/kettering-aerial-torpedo-bug/>. Acesso em: 9 out. 2021

Levaria até 1922, com avangos na tecnologia de materiais e motores, que o primeiro

helicoptero levantaria voo (Figura 1.10).

“Em 1922, George de Bothezat construiu um helicoptero com quatro rotores, sob o
patrocinio do Exército dos EUA. O helicoptero tinha quatro hélices de seis pas, montadas
sobre rotores nas extremidades das vigas de 18 m de comprimento, formando uma cruz
[...] Além dos rotores com pas de passo variavel, o helicoptero tinha duas hélices
horizontais chamadas parafusos de direcdo, bem como dois pequenos parafusos
colocados acima da caixa de engrenagens e atuando como reguladores para o motor de
220 cv. Pronto para o voo, o helicoptero pesava 1.700 kg. ” (Castillo et al., 2005, p. 8,
Cap. 1).

Figura 1.10 — Helicoptero de Bothezat

Fonte: Extraido de CASTILLO et al. (2005)
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Em 1936 Heinrich Focke e Gert Achgelis criariam o Fa-61, o mais proximo do primeiro
VTOL tilt-rotor da historia (Figura 1.11). Com dois rotores inclindveis nas extremidades da
fuselagem de um biplano (sem asas) e com leme e profundor, esta aeronave foi capaz de voar, ser

estavel e controlédvel no ar (CASTILLO et al., 2005, p. 9, Cap. 1).

Figura 1.11 — Fa-61 de Focke e Achgelis

Fonte: Extraido de CASTILLO et al. (2005)

Seria entdo na segunda guerra mundial (1939-1945) que tanto as aeronaves rotativas

(helicopteros), quanto os primeiros VANTSs totalmente controlados remotamente surgiriam.

Igor Sikorsky criaria em 1939 seu modelo VS-300 (Figura 1.12 (a)) com uma composi¢ao
de um rotor principal no centro para sustentar a aeronave no ar e trés rotores de apoio para controlar
a guinada desta. O rotor traseiro seria fixo e com sua aceleragao auxiliaria no controle de arfagem.
Os dois rotores frontais-laterais seriam capazes de inclinar para controlar a guinada. O sistema era
capaz de voar gracas a um unico motor de 75 hp e constatou-se ser capaz de pairar no ar, voar para
frente e para trés, para os lados, além de decolar e pousar verticalmente em seguranga. Seu modelo
VS-300A (Figura 1.12 (b)), uma evolu¢do do anterior, retiraria os dois rotores frontais € o rotor
traseiro o inclinaria em 90°, apenas para auxiliar com a guinada. Resumidamente, o padrao de

helicoptero de hoje tinha sido criado (Castillo et al., 2005, p. 10, Cép. 1).
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Figura 1.12 — Os helicopteros VS-300 e VS-300? de Igor Sikorsky. (a) VS-300; (b) VS-300A.

Fonte: Sikorsky Aircraft Corp.

Disponivel em: < https://sikorskyarchives.com/VS-300_ Helicopter.php>. Acesso em: 11 out. 2021

Em contrapartida, os alemaes criavam durante a segunda guerra mundial o projeto Fiesler
V-1 “Buzz Bomb” (Figura 1.13). A forca aérea alema Luftwaffe usava a aeronave radio-controlada
para carregar explosivos e atingir navios aliados com o proposito de afunda-los. Gragas a esta
tecnologia, os Estados Unidos iniciaram seu programa espacial apds a guerra (Gundlach, 2012, p.

13, Cap 1).

Fo

Figura 1.13 — V-1 “Buzz Bomb”

Fonte: The Museum of Flight

Disponivel em: < https://www.museumoftlight.org/Exhibits/fieseler-fi-103-v1>. Acesso em: 10 out. 2021

Rotores-coaxiais foram sendo testados para diversos projetos de helicopteros antes de Igor
Sikorsky, sem nenhum destes projetos obter muito sucesso. Mas ja durante a segunda guerra

mundial, os britdnicos desenvolveriam o “Spitfire PR.XIX” (Figura 1.14) (modelo com rotores-
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coaxais). O que seria considerado uma obra de arte para aquela época, devido ao fato de ser um

caca de combate extremadamente 4gil e eficiente, capaz de servir em missdes multi propdsito.

Figura 1.14 — Spitfire PR.XIX

Fonte: Royal Air Force Museum

Disponivel em: < https://www.rafmuseum.org.uk/research/collections/supermarine-spitfire-prxix/>. Acesso em: 13
out. 2021

Da segunda Guerra mundial em diante, a tecnologia por trds de aeronaves tripuladas como
ndo tripuladas continuaria sendo explorada e desenvolvida no mundo todo, cada vez mais. Seriam
novamente conflitos bélicos que motivariam a pesquisa e desenvolvimento de novas tecnologias
em drones. Finalmente, através dos anos e a partir do surgimento dos circuitos eletronicos digitais
na década de 1990, € que aparecem os primeiros micro controladores, o Global Positioning System
— GPS, links de dados digitais e a comunicagdo via satélite. Sendo estas tecnologias essenciais para

o desenvolvimento, constru¢ao e uso de VANTS.

Como apresentado previamente nas Figuras 1.1 e 1.2, estas aeronaves atuais existem gracas
ao esfor¢o e desenvolvimento de mais de 2000 anos de histéria humana, quando as civiliza¢des
antigas olharam para uma semente voando (planando) e se inspiraram nela para criar um brinquedo.
E, talvez, gragas a esse objeto “simples” € que nossa civilizagdo conte hoje com uma das

ferramentas mais importantes de hoje em dia e que promete moldar o futuro.
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14 MOTIVACAO

A demanda por drones cada vez mais eficientes € com maior tempo de voo, mais rapidos,
mais ageis e também mais seguros tem fomentado a pesquisa em diversas areas ou sistemas de um
VANT. Desde o aperfeicoamento da eletronica e controladores de voo, passando pelo
desenvolvimento de novas baterias, melhores e mais eficiente hélices e motores, até o
aprimoramento da aerodinamica e da estrutura das aeronaves.

Com essa tendéncia por melhorar os sistemas de aeronaves e por testar novas ideias como,
por exemplo, arquiteturas VTOL, surge a primeira pergunta: ¢ possivel criar uma nova arquitetura
ou novo projeto de VTOL mais agil (e controlavel), diferente dos designs usados até agora, porém
que conserve as caracteristicas de misturar a estabilidade de um multicoptero e o uso de superficies
aerodinamicas para auxiliar na sustentacdo, aumentando assim sua eficiéncia em voo e
consequentemente seu tempo no ar?

“Os veiculos aéreos com inclinagdo nos seus rotores sdo aeronaves que dependem de
asas e rotores para gerar sustentagdo. Eles t€m trés modos de voo: modo de helicoptero,
transicdo e avido [...] Por causa do angulo variavel de inclinagdo dos rotores, a
caracteristica mais atraente dos veiculos aéreos com inclinagao nos seus rotores ¢ que
eles possuem a capacidade de pairar no lugar, como helicopteros, enquanto alcancam
um cruzeiro com velocidades muito mais altas do que o convencional helicoptero, em
modo avido. ” (ZHONG et al., 2016).

Talvez, a resposta para esta pergunta pode partir das arquiteturas VTOL TRUAV ou
TWUAYV como apresentado por ZHONG et al. (2016). Porém, se for analisada a quantidade de
comandos necessarios para controlar uma das aeronaves apresentadas pelos autores e mostradas na
Figura 1.2, € possivel perceber que sdo necessarios trés comandos para os atuadores aerodinamicos
(ailerons, leme e profundor; que sdao funcionais apenas em condigdes de voo proximas das de um
avido), n comandos para os rotores presentes no sistema (onde n representa o numero de rotores)
e, se a aeronave tiver inclinacdo nos seus rotores e se seus rotores forem livres de girar
independentemente entre eles, entdo seria necessario acrescentar mais » comandos (um total de
2n+3, onde 3 pode ou ndo estar presente, a depender do escoamento aerodinamico sobre as
superficies classicas de controle aerodinamico).

Devido a isto, e com o intuito de equilibrar o torque induzido pelos rotores sob qualquer
condi¢do de inclinagdo dos mesmos, muitas configuragdes TRUAV e TWUAYV optam por “aferrar”

ou sincronizar a todo momento a inclinagao entre dois rotores “paralelos” (enquanto suas hélices
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giram em sentidos opostos). Como exemplo, o “Osprey” da marinha americana (Figura 1.2 (a))
deflete seus rotores juntos, passando da posicao vertical na decolagem ou pouso, para horizontal
no voo para frente. De forma analoga, o “Quad-TWUAV” da JAXA na Figura 1.2 (d) deflete seus
quatro rotores juntos para transicionar de uma condi¢ao de voo pairado para um voo para frente.
Este condicional na deflexao dos rotores diminui e simplifica o nimero de comandos disponiveis
para controlar a aeronave, mas também significa que retira graus de liberdade aos comandos,
tornando o design menos agil ou manobravel.

Tomando como base a primeira pergunta e, conhecendo o potencial dos rotores-coaxiais
para balancear torques induzidos entre hélices, a0 mesmo tempo que sdo eficientes com o aumento
do carregamento de disco (diskloading) sobre as hélices; surge o segundo questionamento: ¢é
possivel usar rotores-coaxiais para balancear o torque de uma nova arquitetura de VTOL e com
isto tornar o sistema agil?

“Um sistema de rotor coaxial ¢ definido como tendo um rotor superior ¢ um inferior que
giram em dire¢des opostas. Em um helicoptero convencional que tem uma combinagdo
de rotor principal / rotor de cauda, o torque gerado pelo rotor principal é neutralizado
pelo impulso do rotor de cauda. Uma vez que os momentos reativos dos rotores coaxiais
devem ser cancelados por contrarrotacdo, nenhum rotor de cauda é necessario para
contrabalancear o torque. Ao contrario do projeto de rotor principal unico que distribui
energia para ambos os rotores principal e de cauda, toda a poténcia dos rotores coaxiais
¢ usada para o empuxo vertical. Assim, nenhuma energia ¢ desperdicada por anti torque
ou controle direcional. A energia economizada ajuda a aeronave com rotores coaxiais a
atingir um teto de voo em modo /over mais alto do que um helicoptero com um tnico
rotor. Outra vantagem dos rotores coaxiais ¢ que o diametro geral do rotor pode ser
reduzido para um determinado peso bruto do veiculo, porque cada rotor fornece uma
contribuicdo maxima para o empuxo vertical para superar o peso total do veiculo”
(SEOKKWAN et al., 2017)

1.5 ESTADO DA ARTE

Através de pesquisas como a de SEOKKWAN et al. (2017) sobre rotores-coaxiais, ¢
possivel conhecer sobre modelos de aeronaves de ponta que usem sistemas coaxiais. Como ¢ visto
na Figura 1.15, os autores apresentam duas aeronaves, uma tripulada e outra ndao. Em (a) observa-
se o Ehang 184, aeronave quadricoptero-coaxial autonoma que estd sendo desenvolvida para

transporte humano entre cidades (taxi aéreo). Por outro lado, em (b) observa-se o modelo Tern da
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Defense Advanced Research Projects Agency — DARPA, um VTOL em configuragao “fail-sitter”

destinado a decolar desde navios de combate para missdes de reconhecimento e observagao.

Figure 1.15 — Aeronaves de ponta com rotores-coaxiais. (a) Ehang 184; (b) Tern.

(a) (®)
Fonte: YOON et al. (2017)

Outra proposta atual que chama muito a atencdo vem da pesquisa de AUTENRIEB et al.
(2019), cuja acronave TWUAYV, inspirada no projeto Osprey V22, é controlada nos modos hover,
transicao e cruzeiro através do uso de Redes Neurais Artificiais - RNA. Varias pesquisas, incluindo
a de SEONGHUN et al. (2014) com seu modelo TWUAV, apontam ao uso de RNAs como uma
forma muito eficiente para controlar esta classe de aeronaves em todos seus modos de voo, devido

ao alto grau de ndo linearidade do sistema.

Figura 1.16 — VTOL TWUAV de AUTENRIEB et al (2019)

Fonte: AUTENRIEB et al. (2019)
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Mas para entender o estado da arte de aeronaves VTOL ¢ necessario também considerar o
que a industria possui atualmente de mais avangado € o que € que estd em desenvolvimento.
Portanto, através de uma pesquisa feita sobre companhias no mundo que usem esta classe de
tecnologia em drones, varios resultados foram encontrados. Em primeiro lugar ¢ apresentada a

empresa da Africa do Sul: Advanced Unmanned VTOL Aircraft “ALTI”:

“Todos os sistemas VTOL nao tripulados da ALTI seguem nosso projeto confidvel e
comprovado. Uma aeronave avangada de decolagem e pouso vertical com formato de asa-fixa e
sistema quadricoptero, combinado com um motor de combustdo otimizado para o voo para a frente,

tudo montado sobre uma fuselagem composta de carbono reforgado forte e leve.

Na Figura 1.17 € possivel observar o modelo TRANSITION, destinado a inspegdo e
mapeamento aéreo, com maior detalhe. E possivel destacar neste modelo a otimizagio

aerodinamica da estrutura da aeronave.

Figura 1.17 — VTOL TRANSITION da companhia ALTI

Fonte: ALTI UAS LTD.

Disponivel em: < https://www.suasnews.com/2018/11/alti-uas-launches-enhanced-vtol-uav-for-search-and-rescue-
operations/>. Acesso em: 12 dez 2019

Na Alemanha aparece a empresa “Quantum Systems” com suas aeronaves VIOL TRUAV,

1.e, com inclinacao dos rotores. Na Figura 1.18 pode-se observar o modelo Vector com maior
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detalhe. E interessante observar que esta aeronave faz uso de trés rotores (dois sobre as asas e um
sobre a cauda) e os trés sdo usados verticalmente para decolar e depois inclinam-se juntos para

prosseguir com o voo reto horizontal da aeronave.

Figura 1.18 — VTOL Vector da companhia Quantum Systems

P

|

Fonte: Quantum Systems LTD.

Disponivel em: < https://www.quantum-systems.com/project/vector/>. Acesso em 22 nov 2019

Dentro do Brasil, destaca-se a empresa Xmobots com suas aeronaves VTOL NAURU 500C
ISR (Figura 1.19), aplicada em operagdes de vigilancia e seguranga, e o VTOL DRARGO 150A
(Figura 1.20), recentemente anunciado para transporte de cargas de 41 kg em um raio de 100 km,
até 17 kg em um raio de 700 km. Nesta ultima aeronave, observa-se o uso de rotores-coaxiais,

provavelmente por causa do peso destinado a ser carregado.

Figura 1.19 — VTOL NAURU 500C da companhia XMobots

Fonte: XMobots LTDA.

Disponivel em: < https://xmobots.com.br/nauru-500c-vtol/>. Acesso em: 29 nov 2019
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Figura 1.20 — VTOL DRARGO 150A da companhia XMobots

Fonte: XMobots LTDA.

Disponivel em: < https://www.infodefensa.com/texto-diario/mostrar/2964214/brasileira-xmobots-lanca-seu-drone-
fw-150-drargo-no-mercado>. Acesso em 15 out 2021

Mas, dentro do ramo das aeronaves tripuladas, hd um grande destaque para os modelos civis
de transporte aéreo de pessoas. De acordo com a pesquisa de XINHUA e LILONG (2015), o
modelo matematico de uma aeronave tripulada com inclinagdo de quatro rotores, junto com
inclinagdo de superficies aerodindmicas ndo convencionais (diferentes dos ailerons, leme ou
profundor), € possivel de ser controlada através do uso de uma fung¢do de Lyapunov para
estabilizagcdo do sistema e um observador de estados. O controlador em questdo ¢ varidvel a
depender do modo de voo em que aeronave se encontra (hover, transi¢do ou cruzeiro). O

esquematico da aeronave ¢ apresentado na Figura 1.21.

Figura 1.21 — Modelo VTOL proposto por XINHUA ¢ LILONG (2015)

Fonte: XINHUA e LILONG (2015)
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Por fim, grandes companhias como, por exemplo, Embraer (em parceria com a Uber) e AIR
usam arquitetura VTOL na corrida tecnoldgica por ofertar sua solucdo de taxi-aéreo (Figura 1.22).
J& dentro do ramo militar, empresas como a Bell (usando rotores-tilt) e Sikorksy (usando rotores
coaxiais) concorrem por ofertar suas aeronaves de Ultima tecnologia para o exército dos Estados

Unidos (Figura 1.23).

Figura 1.22 — Taxis-aéreos VTOL. (a) EVE da companhia Embraer; (b) Air One da companhia AIR.
1 i

(@) (b)

(a) — Fonte: <www.eveairmobility.com/evtol> Acesso em 12 out 2021
(b) — Fonte: <www.airv.aero> Acesso em 12 out 2021

Figura 1.23 — Aeronaves de assalto com inclinag@o de rotores ou uso de rotores-coaxiais. (a) V-280 “VALOR” da
empresa Bell; (b) “Defiant X” da empresa Sikorsky-Lockheed Martin.

(a) (b)

(a) — Fonte: <www.bellflight.com/products/bell-v-280>. Acesso em 12 out 2021
(b) — Fonte: <www.lockheedmartin.com/en-us/products/flraa-defiant-x>. Acesso em 12 out 2021



http://www.eveairmobility.com/evtol
http://www.airv.aero/
http://www.bellflight.com/products/bell-v-280
http://www.lockheedmartin.com/en-us/products/flraa-defiant-x
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1.6 OBEJTIVOS

Tomando como base os diferentes projetos de aeronaves VTOL encontradas e apresentadas
ao longo da pesquisa deste projeto, considerando o estado da arte que mostra que o uso de rotores
com inclinacdo (rotores-tilt) pode ser uma proposta promissora, assim como também o uso de
rotores-coaxiais; destaca-se, entdo, como objetivo principal deste trabalho contribuir com a
modelagem, design e simulacdo de uma nova arquitetura de VANT VTOL com inclinacdo de
rotores em conjunto com suas asas (TWUAV) e que faca uso de rotores-coaxiais para equilibrar o

torque induzido entre o par de hélices de um mesmo rotor-coaxial.

Para o0 modelo e design da aeronave sera considerada uma fuselagem central sobre a qual
girardo independentemente trés rotores-coaxiais, dois frontais-laterais e um traseiro. Os rotores
laterais irdo conectados a fuselagem através de asas que giram junto com seu respectivo rotor-
coaxial, localizado na ponta da asa. Desta forma, o formato da aeronave sera semelhante ao da letra
“T” ou ao de uma cruz. Os rotores junto com suas asas comegardo inclinados verticalmente

apontando para cima e se inclinardo a medida que o VANT comecar a voar para frente.

Em modo de voo pairado (hover) o controle de arfagem sera dado pela diferenca nas forgas
de tracdo entre os rotores-coaxiais frontais-laterais e a for¢a de tracao do rotor-coaxial traseiro. O
controle de rolagem ser4 dado pela diferenca nas forcas de tracdo entre os rotores-coaxiais laterais
e, finalmente para o modo /over, o controle de guinada serd dado pela inclinacdo junto com

aceleracao dos trés rotores.

No modo avido ou cruzeiro, para evitar o uso de superficies classicas de comando como
ailerons, leme e profundor, o giro das asas sera considerado independente entre elas, de tal forma
que a diferenca nas forgas de sustentacao das asas (com inclinacdes diferentes) contribuird para o
controle de rolagem e guinada da aeronave junto com as forcas de tracao dos rotores laterais, além
da inclinacdo e forca de tracdo do rotor-coaxial traseiro. O controle de arfagem sera dado pela
diferenca de forcas de sustentacao das asas, em conjunto com as for¢as de tragdo dos rotores

laterais, e a forca de tracao do rotor-coaxial traseiro.

O VANT sera tratado como um sistema “multi corpo” e o modelo matematico que define a

dindmica nao linear do sistema sera criado levando em consideragao forgas e torques relacionados
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aos principios aerodinamicos, propulsivos e inerciais; destacando que, devido ao movimento
independente entre os rotores, o centro de gravidade da aeronave serd considerado movel e
consequentemente o tensor de inércia do veiculo sera variavel em fungao dos angulos de inclinagao.

A aeronave podera assumir uma morfologia assimétrica.

O seguinte passo sera criar o projeto da aeronave, considerando dimensdes e massas de
componentes reais, buscando fazer com que o modelo tedrico se aproxime o melhor possivel de
uma estrutura real. Para isto serd usado o software de auxilio para desenho de pecgas 3D (Computed
Aided Design — CAD) Solidworks e com os resultados gerados pelo software para o tensor de
inércia do sistema, em fungdo dos angulos de inclinacdo, serd possivel validar o tensor de inércia

gerado pelos resultados das equacdes do modelo matemético que descreve a inércia do VANT.

Para a simulagdo do sistema, sera usada a plataforma Matlab-Simulink com a linearizacao
do modelo nos modos de voo hover e cruzeiro. Para cada um destes dois modos, trés missoes
diferentes de seguimento de trajetoria (seis em total) serdo alcancadas com a estratégia de controle
em cascata entre um controlador Proporcional Integrativo Derivativo — PID e um controlador 6timo
Linear Quadratic Regulator — LQR com realimentagcdo de estados e acdo integrativa, também

conhecido como Linear Quadratic Regulator Integrator — LQRI.

1.7 ORGANIZACAO DA DISSERTACAO

A dissertagdo sera organizada da seguinte maneira:

e Capitulo 2: Este capitulo apresentara a revisao bibliografica realizada sobre veiculos VTOLs,
rotores-coaxiais e sobre as técnicas de controle PID e LQR usadas para o controle deste modelo
de aeronave.

e Capitulo 3: Este capitulo apresenta as equacdes do movimento do VTOL. Inicialmente ¢é
apresentada a descricdo da aeronave e as premissas consideradas para modelar o veiculo.
Como seguinte passo, sdo apresentados os sistemas de referéncia usados para definir a
dindmica de cada um dos componentes do sistema multi corpo, sendo estes as duas asas, os
trés rotores-coaxiais e a fuselagem. Finalmente, a formula¢do matematica do modelo dinamico

do sistema ¢ apresentada com base nos principios de Newton-Euler.
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Capitulo 4: Esta se¢do mostra como foi projetada a aeronave, considerando para isto
dimensdes, massas e materiais de componentes eletronicos e elementos mecanicos. Na
primeira secdo ¢ apresentado o formato das asas, dos rotores-coaxiais e da fuselagem, além de
mostrar como foi escolhida a localizagdo de asas e rotores em torno a fuselagem. A seguinte
secdo apresentara os parametros considerados para o sistema e que “alimentardo” as equacoes
do modelo matematico. Por fim, no final ¢ apresentada a validacao do tensor de inércia entre
o modelo matemadtico e o modelo CAD do software Solidworks.

Capitulo 5: Neste capitulo comeca-se mostrando a estratégia escolhida para passar de um
sistema sobre atuado de 9 entradas e 6 graus de liberdade, para um sistema quadrado 6x6. O
seguinte passo sera apresentar a linearizagdo utilizada para os modos de voo pairado (hover) e
voo cruzeiro; para depois apresentar o controlador LQRI utilizado para controlar as
velocidades da aeronave relativas ao corpo € o controlador PID para controlar a posi¢ao do
veiculo no espago.

Capitulo 6: O capitulo de simulagdes e resultados inicia apresentando o esquematico dos
controladores PID e LQRI em formato de diagramas de blocos no software Simulink, que sera
utilizado para realizar o controle de 6 missoes de seguimento de trajetoria, sendo trés para o
modo hover e trés para o modo cruzeiro. A seguir serdo apresentados os pardmetros
considerados para os controladores e, por fim, sdo apresentados os resultados das 6 missoes de
voo escolhidas.

Capitulo 7: Este capitulo ¢ destinado a apresentar as principais conclusdes do trabalho e as
propostas para trabalhos futuros.

Referéncias Bibliograficas: Aqui serdo apresentadas as referéncias bibliograficas citadas ao

longo da dissertacao.
PUBLICACOES
Arroyo, A. D. H.; Morais, A. S.; Lima, G. V.; Ribeiro, L. Modeling and Simulation of a

Novel Tilt-Wing-Coaxial-Rotor Tricopter. Simpdsio Brasileiro de Automacdo Inteligente —
SBAI, Outubro 17-20, Online, 2021. (No prelo 2021).
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Este capitulo apresenta os principais topicos que compdem este trabalho e que servirao
como base para a decorrente discussao dos resultados. Os temas em questao sdo: veiculos vertical
take off and landing - VTOL, rotores-coaxiais, controle regulador linear quadratico —-LQR e

controle proporcional integral derivativo - PID.

2.1 VTOL TILT-ROTOR E TILT-WING

Um dos principais problemas que enfrentam as aeronaves com arquitetura VTOL ¢ a
interferéncia causada pelo fluxo de ar das hélices sobre as asas do veiculo. Quando os rotores t€ém
a capacidade de inclinar, como no caso dos TRUAV, o fluxo de ar gerado pelas hélices afeta
significativamente o desempenho aerodinamico das asas. Este ¢ o caso do VTOL TRUAYV Osprey
observado na Figura 1.2 (a) e, de acordo com ZHONG et al. (2016), enquanto os rotores se
encontrarem orientados verticalmente para cima, as asas produzirdo uma elevada forca de arrasto,
ja que elas sdo fixas a fuselagem da aeronave. De forma complementar, a asa pode ser considerada
dividida em duas se¢des: uma secdo com interferéncia do fluxo de ar gerado pela hélice e outra

secdo sem esta interferéncia. A Figura 2.1 ajuda a ilustrar esta abordagem.

Figura 2.1 — Interferéncia do fluxo de ar das hélices

Range of\ Slip stream area Range N
rotor airflow  \ rotor airflow \

=y

N /S \ N /S

—_— Free stream area et
Fonte: ZHONG et al. (2016)

Adicionalmente, MAQSOQD et al. (2010), em seu trabalho com uma aeronave com angulo

de incidéncia variavel nas asas, considera que o fluxo de ar gerado por uma hélice pode ser
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assumido como limitado ao “tubo” de ar gerado pela rotagcdo da hélice, no qual o ar ndo sofre
compressao radial e age exclusivamente sobre a se¢do da asa que intersecciona o “tubo” ou cilindro
de ar. As secdes ou regides subsequentes da asa sao consideradas inalteradas pelo fluxo de ar vindo
da hélice. Esta consideracao sera usada na modelagem da aeronave deste trabalho.

Para diminuir a forca de arrasto sobre as asas no projeto que aqui serd proposto, optou-se
por usar a estratégia de asa e rotor com inclinagdo conjunta, isto ¢, obtendo uma configuragdo
TWUAV. Esta ¢ uma estratégia inspirada e semelhante a adotada pela Japan Aerospace Exploration
Agency — JAXA, no seu modelo apresentado na Figura 1.2 (d), e por MIKAMI ¢ UCHIYAMA

(2015) no seu modelo quad-tilt-wing, observado na Figura 2.2.

Figura 2.2 — Quad-tilt-wing

Fonte: MIKAMI e UCHIYAMA (2015)

De acordo com ZHONG et al. (2016), a maioria de pesquisas revisadas pelos autores sobre
aeronaves VTOL TRUAV e TWUAYV mostram que ¢ matematicamente dificil modelar a interagao
aerodinamica entre rotores e asas. Devido a isto, a maioria dos modelos matematicos que eles citam
no trabalho consideram as asas e os rotores como elementos separados e independentes, ignorando
a interagdo entre estes dois tipos de componentes e deixando eventuais disparidades entre o modelo
tedrico e o real sobre a responsabilidade do controlador. Alguns trabalhos buscam melhorar o
modelo matematico aerodinamico através da realizacdo de testes (e obten¢do de dados para os
coeficientes aerodindmicos) em tuneis de vento. Para o trabalho aqui proposto, ndo sera ignorada
a interagdo entre hélices e rotores e, na modelagem matematica do capitulo 3, serd apresentada uma

solugdo baseada na Teoria de Disco Atuador ao longo do eixo de rotagdo das hélices.
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Dentre as pesquisas encontradas e, a medida que a ideia ou formato da aeronave VTOL
proposta neste trabalho ia tomando forma, duas referéncias apareceram e mostraram que o uso de
uma configuracao tricoptero com rotores ou até asas inclindveis, representava uma configuragao
promissora. Na Figura 2.3 ¢ apresentada a proposta de BAUTISTA et. al (2017), onde ¢ possivel
observar uma asa voadora com um rotor traseiro, com giro em torno do eixo longitudinal da
aeronave (eixo X), e dois rotores laterais, de frente a superficie aerodindmica da asa-voadora, para

evitar interferéncia com as hélices.

Figura 2.3 — Asa-voadora tricoptero

Fonte: BAUTISTA et al. (2017)

A segunda referéncia que alentava o uso de uma configuragdo tricoptero em conjunto com
rotores inclindveis (neste caso, até com asas inclinaveis) € a pesquisa e KYUNG-JAE et al. (2020).

Na Figura 2.4 ¢ possivel observar o tricoptero proposto pelos autores nos voos vertical e horizontal.

E destacavel nesta ultima configuracdo que a aeronave ainda faz uso de ailerons, mesmo
quando as asas possuem a capacidade de girar independentemente entre elas, gracas ao uso de servo
motores. Adicionalmente, a arquitetura usa um estabilizador horizontal sem superficie de comando
aerodinamico (profundor) e, no meio do estabilizador, encontra-se um rotor que gira no mesmo
plano de giro dos rotores da frente. Isto ¢, passa de uma posicao vertical para horizontal, auxiliando

o empuxo de voo para frente. Os autores explicam que o uso de asas com giro independente se
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deve ao fato de que, por ser um tricoptero, o rotor traseiro constantemente gerara torque induzido
sobre o corpo da aeronave, podendo ser corrigido através da inclinagdo das asas junto com seus
respectivos rotores. Os autores chegaram inclusive a realizar um protétipo do drone, obtendo
sucesso no controle de atitude da aeronave ao longo de uma operacao de voo pairado, transi¢ao e

voo para frente.

Figura 2.4 — Tricoptero com inclinagdo independente de rotores. (a) Voo vertical; (b) Voo horizontal.

Vertical flight mode Horizontal flight mode

Vertical flight Pitch operation Horizontal fiight Pilch operation

W 44
/ / i \
Yaw operation Roll operation

o ' \
@ =
[ 1

(a) (b)

Fonte: KYUNG-JAE et al. (2020)

A configuragdo proposta para este trabalho ¢ semelhante ao modelo de KYUNG-JAE et al.
(2020), com a diferenca de que os rotores usados sdo coaxiais, os rotores laterais estardo alojados
nas pontas das asas, o rotor traseiro girard em torno do eixo longitudinal da aeronave e o drone ndo

possuiréa profundor ou ailerons.

2.2 CARATERISTICAS DO ROTOR-COAXIAL

Existem diversas teorias para modelar matematicamente a dinamica de um rotor e sua
hélice. Os mais precisos fazem uso de andlises computacionais através de gradientes de velocidade

e pressao em softwares Computational Fluid Dynamics — CFD.
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Por outro lado, McCRINK ¢ GREGORY (2015) mostram a implementa¢do do modelo
Blade Element Theory — BEM para hélices aplicadas em VANTs com correg¢des para perdas de
sustentagdo nas pontas das hélices, efeitos de Mach, componentes de fluxo tridimensionais e
variagdes no numero de Reynolds. Este ¢ um modelo analitico bastante completo, sua
implementagdo exige uma boa estimativa das velocidades axial e radial sobre a hélice, o que de
acordo com os autores ¢ bastante variavel de acordo com as condi¢des de operacdo da hélice e até
da propria geometria da hélice, tornando esta abordagem muito mais complicada do que parece.

A pesquisa de THEYS et. al (2016) mostra o comparativo de eficiéncia de rotores-coaxiais
frente a outras configuragdes de rotor, e.g. monorrotor ou dois rotores com sobreposi¢ao parcial.
Segundo os autores, a configura¢do coaxial se destaca quando se espera que o veiculo seja
compacto, precise levantar bastante peso e seja necessario que alcance altas velocidades. Para a
modelagem de cada um dos rotores-coaxiais eles usam a teoria do disco-atuador proposta por
Rankine-Freud. A teoria ¢ uma simplificacdo da aerodinamica presente na hélice do rotor,
considerando apenas o fluxo de ar axial e paralelo ao eixo de giro da hélice do rotor. De acordo
com esta teoria, uma hélice acelerard o ar atravessando por ela, agregando velocidade ao vento

incidente sobre a hélice. A equagdo (2.1) apresenta a expressao para o vento induzido pela hélice

de um rotor, onde 7, representa a forca de tragdo da hélice, V.., € o vento incidente (axialmente)
sobre a hélice, V,,_,, € o vento induzido pela hélice, 4, ¢ a area do “disco” formado pela rotacao

da hélice e p representa a densidade do ar.

27,

hi

pA, 2.1)

2
I/incehi +

v,

incehi

Viaen = >

No projeto proposto para este trabalho, a teoria do disco-atuador serd considerada para

modelar o vento induzido pela hélice superior de um rotor-coaxial, agindo sobre a hélice inferior
do mesmo rotor.

No trabalho realizado por SEOKKWAN et al. (2017) os autores compararam o desempenho

e a forga de tracdo produzida por um quadricéptero comum e o mesmo quadricdptero com rotores-

coaxiais, onde suas hélices sao balanceadas entre elas, i.e., obrigando a hélice inferior a balancear

o torque gerado pela hélice superior em um mesmo rotor-coaxial. De acordo com os autores, um

quadricoptero usando quatro rotores-coaxais desbalanceados, ao invés de quatro monorrotores,
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gera um aumento de 66% na forca total de empuxo (considerando perdas causada pela interacao
com a fuselagem do drone). Ja se as hélices forem balanceadas, o aumento de for¢a de tragdo nos
rotores-coaxiais sobe para 82%, em compara¢do a uma configuracao de quadricoptero com rotores
simples.

A Figura 2.5 mostra o gradiente de velocidade através de simulacdo computacional CFD

para o quadricdptero com rotores-coaxiais.

Figura 2.5 — Gradiente de velocidade em quadricoptero-coaxial

’

Fonte: SEOKKWAN et al. (2017)

Um trabalho que chama bastante a aten¢do por causa do uso de rotores-coaxiais € o de
ALLENSPACH et al. (2020), no qual os autores usam uma arquitetura multirrotor hexacoptero,
onde cada rotor é coaxial e com capacidade de inclinagdo. Portanto o drone possui seis rotores-
coaxiais, cada um com rotagdo independente. Isto permite a aeronave atingir um bom desempenho

quando o objetivo € o movimento omnidirecional. A Figura 2.6 apresenta a acronave proposta.

Figura 2.6 — Hexacoptero coaxial-tilt-rotor

Fonte: ALLENSPACH et al. (2020)
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“A implementacdo do tilt-rotor no design de um hexacoptero padrdo promete uma
solucdo versatil e capaz, gracas a sua morfologia. Peso e complexidade adicionais podem
ser justificados por métricas de desempenho significativamente aprimoradas. A
inclinagdo independente de cada rotor resulta em sobre atuagdo: 12 entradas para
controlar 6 graus de liberdade. [...] Nos podemos justificar ainda mais a versdo
hexacoptero padrdo com acréscimo de rotores-tilt, ja que sua morfologia para aplicacdes
de percepcao permite um grande campo de visdo desobstruido. [...] Como tal, optamos
por acrescentar ao sistema um duplo grupo de hélices para aumentar o empuxo total de
cada rotor e para equilibrar a inércia rotacional em torno do eixo de inclinagdo. A técnica
de contra-rotacdo de hélices em cada rotor reduz ainda mais o efeito giroscopico total do
sistema. As dire¢des de rotacdo do rotor superior alternam com os bragos adjacentes para
reduzir os efeitos ndo modelados de rotores contra rotativos (coaxiais). ”
(ALLENSPACH et. al, 2020).

2.3 CONTROLE REGULADOR LINEAR QUADRATICO - LQR

O desempenho de um sistema de controle pode ser representado por indices de desempenho
integral, como € o caso do indice da integral do erro quadratico (ISE), apresentado na equagao (2.2)
como uma fun¢do de custo. Sistemas que sdo ajustados com o objetivo de obter um minimo indice
de desempenho sdo conhecidos geralmente como sistemas de controle 6timo (DORF e BISHOP,

2010, p. 859).

oo = [, x(2) x(t)dt (2.2)

0

Tal que x representa o vetor de estados do sistema.
2.3.1 Realimentac¢ao de estados

Considerando um sistema em espago de estados definido pela equagdo (2.3), no qual a

variagdo instantanea dos estados x é considerada uma func¢ao do valor instantaneo dos estados x e
das entradas u, tal que a matriz A de dimensdo nxn (com n o nimero de estados do sistema) ¢
considerada a matriz de resposta natural do sistema, i.e., sem a¢do de entradas (os autovalores da
matriz A serdo os polos do sistema em malha aberta). A matriz B tem dimensao nxm (com m como

o numero de entradas) e € considerada a matriz de acao externa ja que multiplica o vetor de entradas
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u. O vetor y representa o vetor de saidas do sistema, a matriz C representa a matriz de modificagdo
dos estados na saida (e dependera da dimensdo desta matriz para poder obter todos estados como

saidas). Finalmente, a matriz D representa a matriz de agao direta entre entradas e saidas.

x(t)= Ax(¢) + Bu(t)

(2.3)
y(t) = Cx(t) +Du(t)

Como estratégia de controle, pode-se gerar um sistema em malha fechada através da
realimentacdo dos estados do sistema, definindo o vetor de entradas # como uma fungdo do vetor
de estados x multiplicado por uma matriz de ganhos K de dimensdo mxn, como observado na

equagao (2.4).
”l(t)—‘ rxl(t)
w(0) oo 1 (2.4)

Substituindo (2.4) em (2.3), tem-se:

x(t) = Ax(t) - BKx(t) = (4 BK ) x() (2.5)

Nesta tltima equagao, os autovalores do termo (4— BK) representardo os polos em malha

fechada do sistema.

O controle regulador linear quadratico — LQR ¢ considerado um tipo de controle 6timo ja
que se baseia em uma variagao do indice de desempenho ISE, junto com a realimentagdo de estados
do sistema na entrada.

A fungdo de custo do controlador LQR considera os estados do sistema e as entradas do
mesmo, quando a varavel de tempo ¢ tende para o infinito e considera-se que o sistema podera
entrar em equilibrio, alcangando um regime permanente. A fungao de custo do controlador LQR ¢
apresentada na equagao (2.6), tal que u representa o vetor de entradas do sistema, O ¢ uma matriz

de pesos ou ponderagdo dos estados e R ¢ uma matriz de ponderagdo das entradas.
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0

JCMS[O = mlnu(l) J-O

(x(t)" 0x(r)+u() Ru(r))ar (2.6)

O vetor de entradas u ¢ considerado na funcdo de custo do controlador LQR ja que o
objetivo ¢ contabilizar e diminuir/otimizar o gasto de energia do sinal controle. Por exemplo, em

sistemas de controle de veiculos elétricos, ¢ necessario considerar o gasto de energia que o sinal de
. T . .
controle gera. Para isto, o termo u(z) u(¢) representa o gasto de energia da bateria e deve ser

restrito para conservar a energia por longos periodos de viagem (DORF e BISHOP, 2010, p. 866).
Para o controlador LQR, a matriz de ganhos K apresentada na equagdo (2.4) ¢ dada pela

expressao (2.7). Tal que a matriz P ¢ uma matriz de dimensao nxn, simétrica e positiva-definida.

K=R"'BP 2.7)

Se o sistema ¢ controlavel, existird uma unica soluc¢do positiva-definida para a matriz P,
que tornara o sistema em malha fechada estavel. Para determinar o valor da matriz P, a equagao

algébrica de Riccati ¢ usada:

A"P+PA-PBR'B"P+0Q=0
5020 (2.8)
—>R>0

Uma solugdo simples para determinar as matrizes Q e R ¢ considerar elas diagonais como

observado na equacao (2.9), onde os coeficientes g e pdescrevem quanto, individualmente, um

estado ou entrada (ao quadrado) deve contribuir com o custo total. Para tornar uma determinada
variavel menor (estado ou entrada), seu respectivo coeficiente no indice de custo de controle deve
ser aumentado e, analogamente, para aumentar a contribui¢do de uma variavel, seu respectivo

coeficiente no indice de custo de controle deve ser diminuido.

q, O—l |7p1 0 —l
O, = (2.9)
0 9, Lo P
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2.3.2 Integrador de estados

Os controladores com base na realimentacdo de estados alcancam a resposta de estado
estaciondrio correta para sinais de comando através de uma calibragdo cuidadosa do ganho K. No
entanto, um dos principais usos da realimentagdo ¢ a de permitir um bom desempenho na presenga
de incertezas e para isto exige-se que se tenha um modelo exato do processo. Uma alternativa a
calibracdo ¢ fazer uso de realimentacdo integral dos estados, em que o controlador usa um
integrador para fornecer um erro em regime estaciondrio igual a zero (ASTROM e MURRAY,
2020, p. 252).

A abordagem do controlador com integrador de estados é a de acrescentar a expressao da
entrada no sistema, observada na equagao (2.6), um segundo termo de ganho que multiplica o vetor

de integrais do erro entre o estado atual (dado pela saida y) e a referéncia comandada r.

U, (1) =—Ko,,., %, (1)— Ki,nxnf[y(t) - r(t)lmdt
Fra H(%(ﬂ—n(t))dt_
uz(t)“ PCO:“ . . . ‘i(t))dt (2.10)

w, ()] L\ /] || (1) =7, (1))ar

Por outro lado, o sistema passa a ter o dobro de estados, aumentado para 2n. De tal forma

que a equagao do sistema em espaco de estados € reescrita como:

%vn{ »(0)=r(1) }
*(1)| Ax(t)+Bu(t)

y(t) = Cx(t) + Du(t)

2.11)

Ou em forma matricial expandida, substituindo y(7)=Cx(¢)+ Du(t):
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xe)- itijj{g ﬂ[im{ﬂ”“)‘w(” (2.12)

—z(t)=[[y(t)-r(e) e

Desta maneira, as novas matrizes 4 ¢ B passam a ser:

0 C D
AN()va = |: :| > BNUva = |: :| (2 1 3)
0 4 B

As novas matrizes 4 ¢ B podem ser usadas para a aplicagdo do controlador LQR, chamado
agora de controlador regulador linear quadratico integrador - “LQRI”, e assim obter o ganho K que
sera dividido em duas matrizes de tamanhos iguais Ko e Ki.

A matriz QO de ponderacdo dos estados agora terd dimensdo 2nx2n por causa do aumento
dos integradores em cada estado. Porém, a matriz R ndo ¢ alterada ja que esta pondera as entradas
que continuam com a mesma dimensao .

Portanto, com as novas matrizes 4 e B, a equacdo algébrica de Riccati se torna:

ANnvaTP + PANnva - PBNOtfaR_lBN()vaTP+ QN()va = 0
- QN()V(I 2 0 (2 14)
—->R>0

E as matrizes de ganho:
Koy oo
o “; L | (2.15)

Por fim, a funcdo de custo passa a ter a forma:

custo

o =min, g [(Xe (1) Oy, Xe(r) +u(2)' Ru(t))de (2.16)
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A Figura 2.7 apresenta o diagrama de blocos correspondente ao controle com o estado

aumentado:

Figura 2.7 — Diagrama de blocos do controlador LQRI

Xy » % U |3=Av+Bu Y
—b{— i

v=Cx+Du
X

0=

2.3.3 Aplicacao de controladores LQR para aeronaves VTOL

Gragas a que o controlador LQR ¢ um método de controle de dominio no tempo, baseado
em espaco de estados, a resolu¢do de problemas por este método de controle consegue ir além dos
métodos de controle classico e, de acordo com ZHONG et. al (2016), ¢ um método mais adequado
para calculos feitos por computador.

ONER et al. (2008) usaram o método LQR para estudar o controle de um TWUAYV sob
diferentes angulos de inclinagdo dos rotores do sistema, de forma a estabilizar o modelo ndo linear
da aeronave perto de um ponto de equilibrio (#rim). Portanto, o controle de voo com base no
controle 6timo exige um modelo linear preciso da planta controlada, que ¢ adquirida através da
linearizagdo do modelo ndo linear correspondente. Para um modelo nao linear da planta, a faixa de
controle de um controlador 6timo ¢ limitada a uma faixa de operagdo proxima de um ponto de
equilibrio.

MIKAMI e UCHIYAMA (2015) aplicam o método de controle 6timo LQR para encontrar
os ganhos que multiplicam os erros de posicao e atitude no espago (referencial inercial) dos blocos
de controle translacional e rotacional, que permitem achar as for¢as de tracdo e momentos
requeridos, através de uma inversao dindmica da planta em um determinado ponto de operagdo. A
tracdo e momentos requeridos para estabilizar o sistema sdo entdo passados para o bloco de
atuadores e estes por sua vez servem de entrada para a planta ndo-linear do veiculo. A Figura 2.8

mostra o diagrama de controle utilizado pelos autores e a Figura 2.9 mostra os diagramas dos blocos
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de controle translacional e rotacional. Nas Figuras 2.9 (a) e (b) as matrizes F, e F representam as

matrizes de ganhos geradas pela aplicacdo do controle LQR.

Figura 2.8 — Diagrama de controle do quad-tilt-wing com LQR
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™+ > Controll - :
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X

Fonte: MIKAMI e UCHIYAMA (2015)

Figura 2.9 — Diagrama de controle do quad-tilt-wing com LQR. (a) Controlador translacional; (b) Controlador

rotacional.
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Fonte: MIKAMI e UCHIYAMA (2015)

BAUTISTA et al. (2017) linearizam a planta da sua asa voadora com rotores inclinaveis e
aplicam o método LQR para controlar o movimento longitudinal da aeronave, ou seja, seu

deslocamento para frente, sua altitude e seu angulo de arfagem. Os resultados sdo comparados com
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um controlador proporcional derivativo - PD para o mesmo modo de voo, mostrando uma
convergéncia mais rapida do objetivo quando ¢ usado o controlador LQR.

ALLENSPACH et al. (2020) usam um controlador LQR com realimentagao integral de
estados (LQRI) para otimizar a dindmica do sistema, minimizando o erro através da funcdo de
custo apresentada na equagdo (2.17). O modelo dinamico ¢ usado em nivel de jerk (derivada da

aceleragdo) para o movimento linear e angular.

min , [e(z)" Qe(t)+u(r) Ru(r)dr
g 2.17)

e(t)=f(e(t).u())

Tal que e(7) representa o vetor de erros que ¢ minimizado, u(¢) ¢ a entrada de controle no
sistema e f(-) representa a fungéo de evolugao dos erros.

O controlador de atitude lineariza a planta nao linear a cada instante de tempo tanto na
realimentacdo, quanto no bloco seguinte ao célculo do erro. Depois, através de uma inversao
dinamica, sdo encontrados os comandos de aceleragao ¢ inclinagdo dos rotores-coaxiais e enviados
como entradas a planta nao linear do sistema.

De forma paralela, um controlador PID ¢ usado também para auxiliar o controlador LQRI
no controle da dindmica em nivel de jerks. Este controlador é usado de forma “intercambiéavel”
com o controlador LQRI a depender de um bloco de selecdo chamado de “differential allocator” e
que tem por objetivo selecionar qual das duas estratégias de controle ¢ mais adequada para uma

determinada condi¢ao de voo e referéncia.
24 CONTROLE PROPORCIONAL INTEGRAL DERIVATIVO - PID

Conhecido como a técnica de controle mais utilizada por causa da sua praticidade, relativa
facil implementagao e alta confiabilidade quando se trata de eliminar erros em regime permanente
e conseguir trabalhar com regimes transitorios; o controlador PID representa a “porta de entrada”

ou primeira alternativa a considerar para todo projeto que requeira controle de rastreamento.
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“O controle proporcional-integral-derivativo (PID) ¢ de longe a forma mais comum de
usar realimentacdo em sistemas aplicados a engenharia. ” (ASTROM e MURRAY,
2020, p. 375).

“Baseado em uma pesquisa sobre 11.000 controladores aplicados as industrias de
refinaria, quimicos e de papel, observa-se que 97% dos controladores de regulagem usam
um algoritmo de controle com realimentagcdo PID” (DESBOROUGH e MILLER, 2002).

Os controladores PID sao classificados como “classicos” e acredita-se que tenham sido
concebidos inicialmente em 1911, quando inventor Elmer Sperry projetou este controlador para a
marinha dos Estados Unidos. Seu objetivo era automatizar a dire¢do do navio e emular o
comportamento de um timoneiro, que era capaz de compensar variagdes persistentes e prever
variagoes futuras em alto mar. Em 1922, o engenheiro Nicolas Minorsky publicou a primeira
analise teorica do controle PID, descrevendo seu comportamento em uma formula matematica que
serve de base de calculo até hoje. No entanto, somente em 1942, quando as regras de ajuste de
Ziegler e Nichols foram introduzidas, foi possivel encontrar e definir os pardmetros apropriados

dos controladores PID (BENNET, 1996).

2.4.1 Estratégia do controle PID

O controlador PID ¢é, como seu nome indica, a soma de trés parcelas de controle:
“proporcional, integral e derivativo”. Cada uma destas parcelas contribui de certa forma para
controlar um determinado sistema e conseguir fazer com que a saida esperada deste, seja
condicente com a entrada de referéncia entregue a ele. Matematicamente, o controlador PID no

dominio do tempo, e no dominio da frequéncia, pode ser escrito como:

u(t)z NN LR S de_(t)
(2.18)
u(s)=""" 16@4‘ B
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Tal que u representa a entrada que ira para a planta e e representa o erro entre a referéncia

esperada e a saida obtida do sistema. As constantes k,, k, € k, representam, respectivamente na

ordem, os coeficientes proporcional, integral e derivativo.
De acordo com ASTROM e MURRAY (2020, p. 378), na equagdo (2.18) o termo derivativo
na representacao de Laplace na verdade deveria ser escrito como apresentado na equagao (2.19).

Onde 7, representa a constante de tempo da parcela derivativa e que, por ser geralmente muito

menor que a constante de tempo do sistema completo, ¢ geralmente desprezada na teoria (gerando

o formato visto na equacao (2.18)).

k.s
ud(s):T;+1
d

e(s) 2.19)

Porém, na pratica, desprezar este termo significaria que com altas frequéncias a saida do
controlador u(s) (e entrada para a planta) tenderia para o infinito e, na prética, isto causaria danos
ao sistema. Por isto o formato da parcela derivativa apresentada na equacao (2.19) age como um
filtro passa baixa.

A Figura 2.10 mostra o diagrama de blocos do sistema com o controlador PID acoplado,
no dominio da frequéncia. Observa-se nesta figura a agdao de realimentacao da qual depende o
controlador para atuar. Desta figura € possivel obter a fun¢do de transferéncia na equagao (2.20),

entre o erro e e a referéncia » como entrada.

Figure 2.10 — Diagrama de blocos do Sistema em malha fechada com controle PID
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Fonte: ASTROM e MURRAY (2020, p. 376)
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(2.20)

A Figura 2.11 apresenta como cada componente da equagao (2.18) contribui com o
controlador. No tempo ¢, o termo proporcional depende do erro instantaneo do sistema, ou seja, no
presente. A porcao integral da realimentagdo ¢ baseada na integral do erro até o tempo ¢ (4rea
sombreada), ou seja, considera o passado. O termo derivativo fornece uma estimativa do
crescimento ou decaimento do erro sobre o tempo olhando para a taxa de variacdo do erro, ou seja,
¢ uma forma preditiva do futuro. O tempo de predi¢do aproximado que o erro serd projetado para
frente € representado por 7, , que € justamente a constante de tempo do termo derivativo visto na
equagdo (2.19).

A parcela proporcional do controlador PID tem por objetivo estabilizar o sinal da variavel
de processo frente a uma variagdo na entrada, buscando aproximar a saida y da referéncia r (Figura
2.10), corrigindo o erro entre ambas. Porém, se o sistema ndo possuir polos na origem, quando o
sistema voltar ao equilibrio este podera apresentar um erro entre a referéncia e a saida em regime
permanente que nao podera ser corrigido exclusivamente pela acdo da parcela proporcional do

controlador. O aumento ou diminuigdo do coeficiente k,alterara a velocidade de resposta do

sistema e o valor do erro em regime permanente.

Figura 2.11 — Agdo do controle PID
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Fonte: Extraido de ASTROM e MURRAY (2020, p. 32)
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Para corrigir o erro em regime permanente, ¢ usada a parcela integral do controlador j& que
esta fornece um polo na origem e, observando a equagao (2.19), um polo quando s tende a zero, o
ganho do controlador C tende ao infinito e, consequentemente, a funcao de transferéncia do erro
tende a zero.

Por fim, a parcela derivativa do controlador tem como objetivo obter uma resposta
transitoria do sistema em malha fechada mais rapida. Em regime permanente, quando o valor de s
tende a zero, a parcela derivativa desaparece na equagado (2.18). Portanto de fato esta parcela ndo
atua em regime permanente.

A Tabela 2.1 apresenta como o incremento das constantes k,, k, ¢ k, geralmente altera a

resposta em malha fechada do sistema frente a uma entra degrau, de acordo com DORF ¢ BISHOP

(2010, p 483).

Tabela 2.1- Efeito de incrementar as contastes do controlador PID para uma entrada degrau

Porcentagem de Tempo de Erro em Regime
Ganho PID

Overshoot Acomodacio Estacionario

Incrementando Kp Aumenta Impacto Minimo Diminui

Erro nulo em regime

Incrementando Ki Aumenta Aumenta ‘ _
estacionario
Incrementando Kd Diminui Diminui Sem impacto

Fonte: Adaptado de DORF e BISHOP (2010, p. 483)

2.4.2 Aplicacao de controladores PID para aeronaves VTOL

Por ser um método muito conhecido e pratico, baseado na resposta do sistema no dominio
da frequéncia e através do método do lugar das raizes (root-locus), além de nao depender de
modelos dindmicos precisos; muitos pesquisadores construiram estruturas de controlador com base
em controle PID, e os voos estaveis de TRUAVs em plataformas experimentais foram alcangados
em diferentes modos (ZHONG et. al, 2016).

Os controladores baseados em PID, segundo ZHONG et al. (2016), tém sido muito
aplicados no controle de atitude das arquiteturas VTOL TRUAV e TWUAYV, i.e., no controle dos

angulos de rolagem, arfagem e guinada do veiculo. Porém, devido ao baixo desempenho do
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controlador PID quando usado com uma planta com acoplamento ndo linear, uma analise de
desacoplamento ¢ necessaria para o TRUAV ou TWUAYV, que geralmente ¢ um sistema subatuado
e de multiplas entradas e multiplas saidas (MIMO). Além disso, o modo de transi¢ao requer a
coordenagao de varios conjuntos de controladores.

Desta forma, MURAOKA et al. (2012), em seu modelo “quad-tilt-wing”, apresentam um
conjunto de controladores PID para o modo hover, outro conjunto de controladores PID para o
modo avido e um bloco controlador de pesos “W”’ que decide qual controlador sera usado a
depender do angulo de inclinagdo dos rotores. Durante o modo de voo de transicdo, ambos
controladores sdo usados através da técnica de ajuste de ganhos (gain scheduling). A Figura 2.12

mostra o diagrama de blocos do controlados longitudinal desta aeronave.

Figura 2.12 — Controle PID longitudinal do quad-tilt-wing
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Fonte: MURAOKA et. al (2012)

Adicionalmente, a técnica de multiplos controladores PID para os modos #over e avido, em
conjunto com ajuste de ganhos durante o voo de transicao, ¢ praticada também por KYUNG-JAE

et. al (2020), conseguindo bons resultados tanto em simulagdo quanto na pratica.
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3 MODELAGEM DINAMICA

Neste capitulo sera apresentada a modelagem dinamica de um veiculo aéreo nao tripulado
que utiliza tanto asas com angulo de incidéncia varidvel quanto rotores coaxiais capazes de girar
independentemente entre si. O modelo dinamico aqui apresentado corresponde ao aprimoramento
de um modelo prévio, exposto no trabalho de conclusao de curso (TCC) intitulado “Modelagem e
Simulacao de uma Aeronave Multirrotor ndo Convencional” e que foi elaborado pelo autor deste
trabalho em 2018 (ARROYO, 2018). A Figura 3.1 apresenta uma montagem generalizada no
software CAD Solidworks da aeronave, que servird como fonte para descrever seu funcionamento

e formato.

Figura 3.1 — Montagem generalizada da aeronave.

Fonte: Autoria propria

3.1 DESCRICAO DA AERONAVE

Como pode ser observado na Figura 3.1, a aeronave corresponde a associacdo de um
modelo multirrotor e uma aeronave de asa fixa. Sua estrutura ¢ composta por seis elementos
acoplados entre eles, sendo estes: duas asas (direita e esquerda), dois rotores-coaxiais laterais

acoplados respectivamente na ponta de cada asa, um rotor-coaxial traseiro e o corpo principal ou
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fuselagem da aeronave, onde vao acopladas as duas asas e o rotor-coaxial traseiro. O formato da
aeronave foi concebido desta forma ja que se considera que cada asa (junto ao seu respectivo rotor-
coaxial) possui a capacidade de girar independentemente uma da outra, assim como também o
rotor-coaxial traseiro. Desta maneira espera-se que a aeronave seja manobravel e controlavel a
partir da deflexdo das suas asas e do rotor-coaxial traseiro, junto com a aceleragao dos trés rotores-
coaxiais. E necessario ressaltar que a acronave nao possui superficies de comando “classicas” como

ailerons, flaps ou empenagens vertical e/ou horizontal.

De agora em diante, ao longo do texto, cada um dos seis componentes descritos

anteriormente sera abreviado da seguinte maneira:

o Fuselagem: F

o Asa direita: W,

o Asa esquerda: W,

o Rotor-coaxial direito: R,

o Rotor-coaxial esquerdo: R,
o Rotor-coaxial traseiro: R,

A capacidade da aeronave de girar ou defletir suas duas asas e seu rotor traseiro de forma
independente, tem como consequéncia que o formato da aeronave seja assimétrico para uma
determinada condi¢ao de voo, alterando diretamente o tensor de inércia da aeronave. Devido a isto,
a formulacdo matematica do modelo da aeronave levara em consideragdo a mudanga na sua
simetria. A Figura 3.2 mostra uma condi¢ao de voo onde a aeronave encontra-se assimétrica (em

relacdo a fuselagem) devido a inclinacdo distinta entre asas e rotor traseiro.
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Figura 3.2 — Condig8o de voo assimétrica da aeronave.

Fonte: Autoria propria

O objetivo do design desta aeronave ¢ o de funcionar como um veiculo VTOL (Vertical-
Take-Off-and-Landing), capaz de decolar e pousar verticalmente, pairar no ar e entdo passar para
uma condi¢do de voo reto-nivelado ou “cruzeiro”, caracteristico das aeronaves do tipo asa-fixa
(avides). Por ser uma aeronave VTOL capaz de defletir suas asas em conjunto com seus rotores,
ela pode ser classificada como “TWUAV” ou “Tilt-Wing-Unmanned-Air-Vehicle” (ZHONG et
al., 2016). A deflexdo das asas e do rotor traseiro depende do respectivo angulo de inclinacdo ¢,
(1=1, 2, 3) e este pode ser observado na Figura 3.3, na qual observa-se que um dado rotor-coaxial
¢ considerado orientado horizontalmente quando seu &ngulo de inclinagdo ¢ 0° e orientado
verticalmente quando o angulo de inclinagdo alcanga 90°. A Figura 3.4 apresenta a aeronave atraveés

de varias perspectivas nas condigdes voo pairado (hover) e voo reto-nivelado (cruzeiro).
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Figura 3.3 — Rotagio de acordo com os angulos de inclinagdo. (a) Angulo de inclinagio do conjunto asa-rotor-
coaxial direito, (b) Angulo de inclinagdo do conjunto asa-rotor-coaxial esquerdo, (¢) Angulo de inclinagio do rotor-
coaxial traseiro.

Fonte: Autoria propria

Figura 3.4 - Perspectivas do TWUAV. (a) Voo para frente em perspectiva, (b) Voo pairado em perspectiva, (c) Vista
superior de voo para frente, (d) Vista superior de voo pairado, (e) Visa frontal de voo para frente, (d) Vista frontal de
voo pairado.
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Fonte: Autoria propria
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Para a modelagem dinamica, algumas premissas sdo consideradas:

e Asas, rotores, fuselagem e hélices sdao considerados corpos rigidos;

e A aeronave ¢ considerada um sistema multicorpo;

e O centro de massa ou centro de gravidade do veiculo coincide com a origem do
sistema de coordenadas fixo ao corpo;

e Osistema de coordenadas fixo ao corpo ¢ considerado variavel no espago em funcao
da inclinagdo das asas e do rotor-coaxial traseiro;

¢ A morfologia da aeronave ¢ considerada variavel e pode ser assimétrica a depender
da inclinagdo das asas e do rotor-coaxial traseiro.

e O centro de pressdo aerodindmica da fuselagem ¢ considerado fixo, sem variagdo
devido ao C.G. da aeronave. Desprezando, entdo, os momentos aerodinamicos

causados pela fuselagem.

3.2 SISTEMAS DE REFERENCIA

Para descrever corretamente a variacao do centro de gravidade da aeronave em funcao dos
angulos de inclinacao, determinar os momentos e produtos de inércia a cada instante do sistema
multicorpo e definir os momentos e for¢as atuantes sobre o veiculo, ¢ preciso de uma série de

sistemas de referéncia.
= Referéncia Inercial: /

Referencial fixo a Terra com a coordenada Z, apontando para o 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 que ¢ movel e

dependente dos angulos de inclinagdo ¢, . X, aponta para o nariz da aeronave ao longo do eixo
longitudinal da fuselagem. O eixo Y,aponta para a asa direita e o eixo Z,aponta para baixo,

conforme a regra da mao direita.
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E sobre este sistema de referéncia que serdo determinadas as forgas, momentos e o tensor

de inércia da aeronave.
=  Referencial Fixo ao Nariz: 4

Referencial que tem como origem um ponto fixo (constante) na aeronave. Neste caso foi
escolhido o nariz do veiculo e sua fungao ¢ servir como ponto de referéncia para se determinar a

posi¢do relativa do sistema B em relacdo a ele. Seus eixos [x,v,Z],sdo sempre paralelos aos eixos

[x.v,Z],.
* Referencial Paralelo ao Corpo e Fixo ao Componente: Pb,, Pb,, Pb,, Pb,, Pb,, Pb,

Sistema de referéncia que tem como origem o centro de gravidade de cada componente (asas,

rotores-coaxiais e fuselagem) e que possui seus eixos [X,Y,Z], sempre paralelos aos eixos
[x.7.Z],. A fungdo de cada um destes referenciais € o de permitir transferir eventos ou sinais que

acontecam ou tenham como origem um determinado componente para o sistema fixo ao corpo B,
como forgas, momentos e até tensores de inércia de cada componente. Por sua vez, eventos ou
sinais que tenham origem no centro de gravidade da aeronave e que afetem um componente, podem
ser transferidos para o sistema Pb, como por exemplo, velocidades lineares e angulares (definidas
originalmente no sistema B) que podem afetar a dinamica de uma asa ou de um rotor-coaxial. A
Figura 3.5 apresenta a distribui¢do dos sistemas 4, B e Pb descritos até agora, onde apenas o sistema

Pb fixo ao centro de gravidade da fuselagem nao ¢ apresentado.
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Figura 3.5 — Distribuigdo dos sistemas de referéncia 4, B e Pb usados no sistema.

Fonte: Autoria propria

= Referencial Fixo aos Rotores-Coaxiais e as Asas: 7,7,,7;,w,,w,

Sistema de referéncia que tem como origem o centro de gravidade de cada rotor-coaxial e
de cada asa. Para um determinado componente (asa ou rotor-coaxial), seus eixos encontram-se
deslocados angularmente dos eixos do respectivo sistema Pb através de uma determinada rotagao

em fungdo do angulo de inclina¢do ¢,,. Como mostra a Figura 3.6, para os trés rotores-coaxiais,

cada um encontra-se deslocado do seu respectivo angulo de inclinacdo em relagdo aos sistemas Pb.
Observa-se que para os rotores-coaxiais laterais, os eixos Y entre os sistemas » € Pb sdo paralelos,
enquanto que para o rotor-coaxial traseiro o eixo X € paralelo entre os sistemas r e Pb. Deve-se
ressaltar que de acordo com a regra da mao direita e pela orientacdo dos eixos coordenados

escolhidos para os sistemas Pb, a Figura 3.3 (c) apresenta uma rotagdo de ¢,,que na verdade €

considerada negativa e que serd levada em consideracdo como tal para a formulagdo matematica

da dinamica do veiculo.

A fungdo destes sistemas ¢ a de permitir transferir os momentos e produtos de inércia de
um determinado rotor-coaxial ou de uma asa para o respectivo sistema Pb através de uma rotagao
angular. Posteriormente, o teorema dos eixos paralelos permitird transferir os momentos e produtos
de inércia de cada componente entre os sistemas Pb e o sistema fixo ao corpo B. Adicionalmente,

for¢as e momentos produzidos pelos rotores ou pelas asas requerem que sejam transferidos do seu
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sistema de origem r,,r,,7;,w,, W, para o respectivo sistema Pb para serem considerados nas equagdes

dindmicas em relacdo ao corpo, que serdo vistas a seguir.

Particularmente no caso das asas, os sistemas w,,w, permitirdo ndo somente transferir os

momentos ¢ produtos de inércia para os sistemas Pb e posteriormente para o sistema B, mas,
também, permitirdo determinar a localiza¢do do centro aerodinamico da asa (onde atuam as forgas

e momentos aecrodinamicos obre ela) em relagdo ao sistema fixo ao corpo B.

Figure 3.6 — Relagdo angular entre os sistemas r € Pb para cada um dos rotores-coaxiais. (a) Sistemas 7, ¢ Pb,, do

rotor- coaxial direito; (b) Sistemas 7, e Pb,, do rotor- coaxial esquerdo; (c) Sistemas 7, e Pb,; do rotor- coaxial
traseiro.

i
—

Yppra |l Y

Fonte: Autoria propria.
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33 FORMULACAO MATEMATICA DO MODELO

A formulagdo matematica a seguir parte dos principios de Newton-Euler e ¢ usada para
descrever as equacdes do movimento da aeronave inicialmente em relacao ao corpo, ja que forgas,
momentos e matrizes de inércia sdo definidas em relagdo ao sistema fixo ao corpo B.
Posteriormente, as equacdes cinematicas, em func¢do de trés coordenadas lineares de posi¢do e dos
trés angulos de Euler para determinar a orientacdo da aeronave, sdo usadas para definir a

localizagao e atitude da aeronave no espago, isto €, em relagao ao referencial inercial /.

Sabe-se que a segunda lei de Newton apenas ¢ valida com respeito ao referencial inercial.
Porém, as equagdes dindmicas podem ser expressas no sistema de referéncia fixo ao corpo, sempre
que se levar em consideracdo o fato de que o sistema pode se transladar e girar com respeito a um

referencial inercial.
De acordo com HIBBELER (2010), a derivada temporal de qualquer vetor y , observado

5
no referencial inercial / ¢ igual a taxa temporal de mudanga do vetor 4 observado no referencial

de translacao-rotacdo B, mais a parcela Q x 4 que refere-se a mudanca de 4 provocada pela rotagado

do sistema B, quando observada desde o referencial inercial /. Isto é:

N 7\

A,J :W FQsx A, 3.1)
B B

3.3.1 Equagodes do Movimento

Definindo os vetores v=[U V W]T e w=[P Q R]T como vetores de velocidade linear

e angular, respectivamente, em relagdo ao sistema fixo ao corpo B, a equacdo (3.2) mostra a

segunda lei de Newton para o movimento linear causado por forcas externas:
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- zmr a] =F (3.2)

I

Com m, como a massa total da aeronave. Na equagdo (3.2), aplicando a relagdo (3.1) para

a aceleragdo, temos na equacao (3.3) a aceleragdo da aeronave vista desde o sistema fixo ao copo:

(;,j vy (3.3)

Portanto, o somatorio de forgas para a segunda lei de Newton passa a ter a forma da equacao

(3.4):

U+ QW —RV

FX
mT(erwva:mT V+RU-FPW | =|F, =ZFB (3.4)
FZ

w+prv-QU
L B

Agora, da segunda lei de Newton para o movimento angular causado por momentos

externos em relagdo ao sistema fixo ao corpo B, e da relagdo (3.1), a soma de momentos sera igual

a derivada no tempo do momento angular, na a equacao (3.5), tal que H representa 0 momento

angular.
— N
dH . - - —
—_— =|H +wxHp=m
~ J 5 (3.5)
I 1p B

Sabendo que o momento angular pode ser descrito como a multiplicagcdo entre inércia e

velocidade angular, a equacdo (3.6) apresenta esta relagdo:
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I(y2+zz)dm —J.(xy)dm —J(xz)dm p I, -1, —1,7[P (3.6)
Hg = —I(yx)dm I(x2+zz)dm —I(yz)dm ol\=\-1, I, -1,

—_[(zx)dm —J-(zy)dm I(x2+y2)dm R e Ly Iz LR

Com J,eR como a matriz tensor de inércia total da aeronave. Portanto, a derivada no

tempo da equagdo (3.5) dara a equagado (3.7):

N -

ILIB:J‘T’W'FJT'V‘V (37)
Portanto, substituindo as equagoes (3.6) e (3.7) em (3.5), temos:
J-T'W+JT'1:V+WX(JT-W)=ZMB (3.8)

Observa-se na equacao (3.8) que o primeiro termo do lado esquerdo, que possui a derivada

do tensor de inércia total da aeronave J, , € levado em consideragdo ja que o tensor de inércia do
conjunto multicorpo ¢ varidvel a depender dos angulos de inclinagdo ¢, . Comumente, o modelo
dindmico de uma aeronave despreza este termo ja que considera que a inércia total da aeronave

sera invariavel. Para este projeto ¢ apresentada a formulagdo matematica para determinar os valores

das matrizes J,eJ, a cada instante de tempo.

3.3.2 Posicao Relativa e Centro de Gravidade

Com uma base de referéncia fixa localizada no nariz da aeronave (X, Y, Z,),aposigdo

do C.G. da aeronave em relagdo a base A4, serd dada pela equacdo (3.9), onde o indice i refere-se a

cada um dos componentes do sistema multicorpo.
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_ZlelA_
mT

XBA XCGA ZmY

B, || e, || S G9)
T

ZB ZCG

! ! Zm[ZtA
mT

Portanto, o primeiro passo corresponde a encontrar as expressdes dos centros de gravidade
de cada um dos componentes (asas, rotores-coaxiais e fuselagem) em relagdo ao sistema fixo ao

nariz da aeronave A4. Isto ¢, encontrar as coordenadas (X, Y, Z,)de cada um dos

componentes.

Nas equagdes a seguir serdo apresentados apenas os resultados finais das equagdes de
posic¢ao relativa de cada um dos componentes em relagao ao sistema fixo ao nariz da aeronave A4.

A formulacao completa para cada um dos componentes pode ser encontrada na se¢ao i do apéndice

Al.

= Posicao Relativa do Rotor-Coaxial Direito R,

As coordenadas do sistema Pb do rotor-coaxial direito em rela¢ao ao sistema A4, sao dadas

pela equagéo (3.10), como fung@o do angulo de inclinagéo ¢, . A expressdo dXZ,, . representa o
raio de giro (constante) no plano X ,Z, entre o sistema Pb,, e a junta de giro do rotor-coaxial direito
C,. Por outro lado, a expressdo dY,, . representa a distdncia em Y, entre o sistema Pb,, € a junta
C,. A base (X o, Yo, Za, ) representa as coordenadas (constantes) da junta C, relativas ao

sistema fixo ao nariz A.

XPleA XCIA + (dXZPleCI )COS(¢51)
Yoo, |= Yo, +dYy, (3.10)

ZPleA ZCIA _(dXZPleq )Sin(¢El)
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= Posiciao Relativa do Rotor-Coaxial Esquerdo R,

Analogamente ao procedimento realizado para determinar a localiza¢do do sistema Pb do

rotor-coaxial direito R,, a localizacdo do sistema Pb do rotor-coaxial esquerdo R, ¢ dada pela
equagdo (3.11), em fungdo do angulo de inclina¢do ¢,, . A expressdo dXZ,, . representa o raio de
giro (constante) no plano X ,Z, entre o sistema Pb,, ¢ a junta de giro do rotor-coaxial esquerdo

C,. Por outro lado, a expressao dY,, . representa a distincia em Y, entre o sistema Pb,, e a junta
R2-2

C,. A base (X c2, Yea, Zcz,,) representa as coordenadas (constantes) da junta C,relativas ao
sistema fixo ao nariz 4.

X XczA +(dXZPbR2C2 )COS(¢52)

PbR2,
YPszA = YczA + dethc2 (3.11)
ZPI:RZA ZczA — (a'XZPbRZC2 )sin (¢E2 )

= Posicao Relativa do Rotor-Coaxial Traseiro R,

As coordenadas do sistema Pb do rotor-coaxial traseiro em relagao ao sistema A4, sdo dadas

pela equagdo (3.12), como fungdo do angulo de inclinagdo ¢, . a expressdo d¥Z,, . representa o
raio de giro (constante) no plano Y,Z, entre o sistema Pb,, € a junta de giro do rotor-coaxial traseiro
C, . Por outro lado, a expressdo dX,, . representa a distdncia em X, entre o sistema Pb,, € a junta
C,. Observa-se também que a base (X o3, Ye3,=0 Zg ) representa as coordenadas (constantes)

da junta C,relativas ao sistema fixo ao nariz 4. E necessdrio ressaltar que a junta de giro traseira €

considerada alinhada ao eixo X, no plano X,Y,, portanto a distancia Y, € igual a zero.

S

XC3A + d‘)(.f’h,uc3

PbR3,

PbR3, |~ YczA""(dYZPbmcs)COS(%s) (3.12)
sy || Zey, +(dYZ,y, ¢, )sin(dys)

N~
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= Posiciao Relativa da Asa direita 17,
Seguindo um processo analogo ao do rotor-coaxial direito R, a equacdo (3.13) mostra a

posicao relativa da a asa direita em relagdo ao sistema fixo ao nariz 4:

X‘DhWIA XCIA + (dAX'ZPme] )COS(¢E1)
Yo, |= Yoo, +dYp, ¢ (3.13)

Zoow, || Zey, —(dX2Zy,, ¢, )sin (¢ )

= Posiciao Relativa da Asa esquerda 77,
Seguindo um processo analogo ao do rotor-coaxial esquerdo R,, a equagdo (3.14) mostra a

posigdo relativa para a asa esquerda em relagdo ao sistema fixo ao nariz A4:

XPbWZA XCZA + (dXZPhwzcz )COS(¢52 )
pow2, |~ YczA + dYPbWZCZ (3- 14)

Z oy, Ze, - (dxzp,,mcz )sin(¢E2)

~

= Posicao Relativa da Fuselagem F

Para a fuselagem, seu sistema Pb encontra-se em uma posicao fixa em relagdao ao sistema

V4

fixo ao nariz da aeronave A. Portanto, as coordenadas (X, Y, .

. ), sdo consideradas fixas

e conhecidas.

=  Posi¢cao Relativa do Centro de Gravidade da Aeronave B

Portanto, partindo da equagdo (3.9), havendo encontrado as expressdes dos centros de
gravidade de cada um dos componentes (asas, rotores-coaxiais € fuselagem) em relagdo ao sistema

fixo ao nariz da aeronave 4, temos que as coordenadas do sistema fixo ao corpo B, correspondente
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as coordenadas do centro de gravidade da aeronave em relacdo ao sistema A, sdo dadas pela

expressao (3.15):

my
mRz
XPleA XPbRZA XPhR3A XPthA XwazA XPbFA (3 15
my, 15)
m YPleA YPbRZA YPhRSA YPleA Ypbwz/4 YPbFA
m
T i
ZPbRIA ZPbRZA ZPbR3A ZPleA ZwazA ZPbFA
mW
2
LMF |

= Posicao Relativa das Coordenadas em Relacdo ao C.G. da Aeronave

Agora, para determinar as coordenadas de qualquer um dos componentes (asas, rotores ou
fuselagem) em relacdo ao sistema fixo ao corpo B, é necessario apenas aplicar a subtragdo vetorial
apresentada na equacdo (3.16). Observemos que o sistema A funciona como “ponte” para

determinar a posic¢ao relativa (varidvel) entre os componentes e o centro de gravidade do veiculo.

X o, X, X,
Yoy |=| You, || Ys, (3.16)
Phi Zpyi, B,

A posicao relativa de cada componente (asas, rotores e fuselagem) em relagdo ao sistema
fixo ao corpo B, permite determinar os tensores de inércia de cada componente € 0s momentos ou

torques, respectivos a cada componente.

3.3.3 Tensor de Inércia

O tensor de inércia da aeronave sera representado pela soma dos tensores de inércia de cada
um dos componentes através da equagdo (3.17). Cada um dos tensores de inércia devera ser

representado em relacdo ao sistema fixo ao corpo B.
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JTZ‘]RIB+JR25+JR3B+JWIB+JW25+JFB (3.17)

A formulagdo completa para o equacionamento de cada um dos tensores de inércia dos
componentes descritos na equagdo (3.17) ¢ apresentada com detalhe na se¢do ii do apéndice Al.
Aqui serao apresentados apenas os resultados finais dos tensores de inércia, relativos ao sistema

fixo ao corpo B.

* Tensor de Inércia do Rotor-Coaxial Direito R
O tensor de inércia do rotor-coaxial direito R,, observado no sistema B pode ser descrito
como na equagao (3.18), com a aplicagdo do teorema dos eixos paralelos. O simbolo © representa

uma multiplicagao matricial elemento-a-elemento.

1 _1 _1 [(]XXRIPle ]XYRIPth ]XZRIPbm

JRIB - _1 1 _1 @ R1 YYR'Ple YZR]Ple
-1 -1 1 H [ZXRIth IZYRW. 1 L
(3.18)
(YPme2 + ZPleb,z) (XPleﬁ YPbRIB ) (XPleg ZPleB )
g, (YPbRIBXPleB) (Xpbmgz +ZPbR152) (YPbRIBZPbRIB)
(ZPleﬁ XPleB ) (ZPleﬁ YPle,g ) (XPbRIBZ + YPleb,z)

Na equagao (3.18), a primeira matriz dentro das chaves tem como elementos os momentos

e produtos de inércia do rotor-coaxial direito R, em relacdo ao respectivo sistema fixo ao corpo
Pb,, . Estes momentos e produtos de inércia sdo apresentados na equagdo (3.19). Nesta equagao,
os momentos e produtos de inércia do lado direito dos sinais de igualdade (com o subscrito R1,,)
referem-se, respectivamente, aos momentos e ao produto de inércia do rotor-coaxial R, em relagdo
ao sistema fixo ao rotor-coaxial direito 7. O interessante nesta abordagem ¢ que estes momentos

e produto de inércia podem ser calculados diretamente sobre a peca desenhada, por exemplo,

usando o software CAD Solidworks e seguindo uma orientacao de eixos de acordo com a base .
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A segunda matriz dentro das chaves da equagdo (3.18), tem como elementos as distancias

entre o sistema paralelo ao corpo Pb,, e o sistema fixo ao corpo B. Estas distancias sdo encontradas

aplicando a equac¢ao (3.16) para cada um dos componentes.

IXXR]prl - [ZZRI,,I Sinz (¢E1 ) + IXXerl COS2 (¢EI ) - IXZRI,,I Sin(2¢E1 )
]XYmPth - IXYer1 COS(¢E1 ) + IYZRl,] Sin(¢El )

in(2
IXZR‘PI)RI = (IXXRIH _[szr1 )M*’Iﬂmﬂ (COS(2¢EI)_1)

IYXR‘P"RI YRipr1

e, =, (3.19)
Ly, =1y, ©08(¢y)—1 sin(g,)

IZXR]Ple = X g

[ZYR‘Pth Rippr1

Lt = 1xx,,, S0 (4p)+1,, . cos’ (¢, )+ 1y, | sin (24, )

= Tensor de Inércia do Rotor-Coaxial Esquerdo R,

Analogamente ao rotor-coaxial R,, a equacdo (3.20) mostra o tensor de inércia do rotor-

coaxial esquerdo R, observado desde o sistema fixo ao corpo B:

1 -1 -1 HVIXXRZPW IXYRZPsz [XZRZPth

B R2 Y¥e2pprs YZrappra
-1 -1 1
IZX R2ppRr2 ]Z YR2ppra IZZ R2ppr2
) X (3.20)
(YPszg +ZPbR23 ) (XPbR2BYPbR25 ) (XPhRZBZPhRZB )

T, (YPsz,, XPbRZB ) (XPbRZBz + ZPszgz ) (YPbkz,, ZPbRZB )
(Z X (ZPbRZBYPszg) (XP})RZBZ +YPbR232)

PbR2, Pszg)

Os produtos de inércia em relagdo ao sistema paralelo ao corpo do rotor-coaxial esquerdo

Pb,, , sdo apresentados na equacdo (3.21).
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IXX“Psz - IZZRZrz Sinz (¢E2 ) + IXXRZ,.z C082 (¢E2 ) - IXZRZ,.z Sin(2¢E2 )
L, co5(d:) Iy, ()

in(2
IXZRZP[,RZ Z(IXXRZ,.Z _IZZRZ,Z )%+1XZRZ,Z (COS(2¢52)_1)

‘()RZPhRZ

IYX Ropprs XVr2ppes

IYYRZ,,,,M :[YYM,Z (3.21)
IYZRZW2 = IYZRZ,Z cos((éE2 ) - IXYRz,.z sin(¢E2 )

IZXR2PbR2 = XZpopy,

IZYRZPhRZ - YZR2P17R2

Lige =1ux,, . sin® (g, )+ I, cos’ (¢, ) + I, sin (24, )

* Tensor de Inércia do Rotor-Coaxial Traseiro R,
Analogamente ao rotor-coaxial R,, a equagdo (3.22) mostra o tensor de inércia do rotor-

coaxial traseiro R, observado desde o sistema fixo ao corpo B:

1 1 1
1 _1 _1 HV XXR3P17R3 XYRJP{;RJ XZR3P1)R3

JR}B - _1 1 _1 @ R3 YYIHM;R} YZ’”H;R}
1 -1 1 H Ly Ly L
3.22
(Ypbmgz +ZPbR332) (XPmeYthB) (XP17R3BZPhR3B) ( )
TMgs (YPbRs,, XPbR3B ) (‘XvPme2 + ZPbR352 ) (YPbRSB ZPbR3B )
(ZPme XPme ) (ZPme YPhR3B ) (XPbR352 + YPbR332)

Os produtos de inércia em relagdo ao sistema paralelo ao corpo do rotor-coaxial traseiro

Pb,,, sdo apresentados na equacdo (3.23).
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XX R3ppps R33
]Xy’”mm XT3 COS(¢E3) IXZR3 Sln(¢E3)
IXZ’”P&RJ R3,3 Sln(¢L""3)—‘r—IXZR;r3 COS(¢E3)
IYXRprm - IXYmP,m
: 2 .
]wm,,bk3 =1, Vs, COS (¢E3) 2y, ST (¢E3)+IYZRSV3 s1n(2¢53) (3.23)
sin (24, )
[szsm = (IZZRngm _IYYR%RS )—2 +IYZR3P};R3 [COS(2¢E3)— 1]
ZX R3pprs - XZR3ppps
Z¥r3pps - YZR3pirs
220y, = Iy, , SN () +1 224, €OS ()1 Ve, sin (24, )

* Tensor de Inércia da Asa Direita 7,
Analogamente ao rotor-coaxial R, , a equacgdo (3.24) mostra o tensor de inércia da asa direita

em relacdo ao sistema fixo ao corpo B.

I I I
1 -1 -1 HV XX par XY 1y X2y

JWIH =-1 1 -1 @ - IYYWlmw YZy pprt
-1 -1 1 H‘IZXW,”’W] IZY,,,IPW] IZZWIPW
3.24
(YPth +ZPbW1 ) (XPbWIBYPthB) (XPleBZPleB) ( )
Ty, (YPbWIEXPbWIB) (XPle +ZPbW1 ) (YPle ZPle )
(ZPbWIBXPbWIB) (ZPhWIBYPbWIB) (XPhW1B +YPhW1 )

Os momentos e produtos de inércia em relacdo ao sistema paralelo ao corpo da asa direita

Pb,,, sdo mostrados na equagao (3.25):
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Iy, =Ig, sin (g, )+ 1 2ty €08 (80) 1, sin(24y,)
IXYWlple = ]XYWM cos(¢El ) + IYZWIWI sin (¢51 )

in(2
[XZWleWl = (IXXWIM - [ZZWM )% + IXZWIWI (COS(2¢51 ) - 1)

IYXWIW1 =L Xy

Iy =l (3.25)
Iy, =1, cos(d,, )—1 Kby, sin (¢, )

[ZXWIPhwu =X,

[Zywwm =

IZZW]Pth = ]XXW,M sin’ (¢El ) + IZZWIWI cos (¢El ) + IXZWI“_] sin (2¢El )

* Tensor de Inércia da Asa Esquerda W,
Analogamente ao rotor-coaxial R,, a equacdo (3.26) mostra o tensor de inércia da asa

esquerda em relacdo ao sistema fixo ao corpo B.

1 -1 -1 HVIXX” 2pp2 XY” /2pbw 2 [XZWZwaz
Jyp, =|-1 1 -1
W2g w2 Yy 2pbw 2 YZWZPMVZ
-1 -1 1 L J
ZXy 2ppw 2 ZYy 2pbw 2 ZZWZPAWZ

3.26
(Ypbwz,,2 +ZPbW232) (Xwazﬂypbwz ) (Xwazgszsz) ( :

Ty, (thwzﬂXwazg) (XPhW2B +ZPbW2 ) (thwzgzpbwzg)

(ZpbszXwazg) (Zwazb,Ywazb,) (XPbWZ +YPbW2 )

Os momentos e produtos de inércia em relagdo ao sistema paralelo ao corpo da asa esquerda

Pb,,, sao mostrados na equacao (3.27):
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IXXWZPWZ = IZZWZM sin’ (¢E2 ) + IXszwz cos” (¢E2 ) - ]XZWEM sin (2¢E2 )

IXszpbWz = IXszw: cos(¢$E2 ) + IYszwz sin (¢E2 )

sin(2
IXZ,,,ZPW2 = ([)fx,,,zwz - Izz,,,zw2 )% + IXZWsz (COS (2¢E2 ) - 1)
I pspws 2 Xbpapns
[Ysz,Wz - [Ysz“.z (3.27)
IYZ,”PW2 = IYZWsz cos (¢Ez ) - IXY,”M sin (¢E2 )
I gy I Xy sy
]ZYWZFhWZ - YZy 2y
1

s IXXWZMZ sin” (¢E2 ) + IZZWZWZ cos’ (¢E2 ) + ]XZWZ“_Z sin (2¢E2 )

= Tensor de Inércia da Fuselagem F

Para a fuselagem o processo ¢ mais direto ja& que por ser um componente/peca fixo e

considerado rigido, seu tensor de inércia em relagdo ao sistema Pb, ¢ obtido diretamente da peca

que o conforma, possivel de ser obtido através do software CAD Solidworks. Portanto a equacao

(3.28) mostra o tensor de inércia da fuselagem em relagdo ao sistema fixo ao corpo B:

Jg,=-1 1 -1|0O M, M,
-1 -1 1 H szw 1 2, 1 224,

( Yoy, +Z PbE, ’ ) (X porry Yoo, ) (X pory Z b, )

T (YPbF,,, Xpor, ) (XPngz + ZPbFBZ) (YPbFB Zpyr, )

(Z PbFy X PbFy ) (ZPbFB Yopwa 5 ) (X PbFy T+Y, PbFy ’ )

(3.28)

3.3.4 Derivada do Tensor de Inércia

Da equagdo (3.17), derivando a expressdo do tensor de inércia da aeronave no tempo,

obtém-se a equacao (3.29). Observa-se que a derivada do tensor de inércia total da aeronave ¢ igual
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a derivada no tempo de cada um dos tensores de inércia dos componentes, com relagdo ao sistema

fixo ao corpo B.

Jr=Jr,+Jr,tIr3, +Jwi,+JIwor,+JE, (3.29)

Portanto, partindo da equacao do tensor de inércia de um determinado componente em
relacdo a B, observa-se que a derivada do tensor de inércia serd descrita pela equagao (3.30) (com

i= R,R,R,W, W, F.):

|—] -1 _]—| (IX/\’,i IXX [XZ,-’

.}ig =-1 1 -1]0 I.Yylpm I.YZ%, |
[—1 -1 1J [

1Pbi 1Pbi

1 zx, 1 zy, 17z, J

(3.30)
(Y, + 2y, )fdt  d(X,,, Y, )/ dt d( X, 2, )l
| d (Y Xy, )[dt d( Xy, + 2,0 )t d(Y,, 2y, ) /dt
A(Zpy Xy, )Jdt A(Zpy Vo) ) Jdt d( Xy, +7,,7 ) fdt

Da equagdo (3.30) observamos que para um determinado componente, ¢ necessario
determinar a expressdo da derivada de cada um dos produtos e momentos de inércia em relagdo a
um sistema paralelo ao corpo Pb, assim como também a derivada de cada um dos termos dentro da

matriz de distancias quadraticas que multiplica a massa do componente.

Por causa da semelhanca nas equagdes de momentos e produtos de inércia das asas W,,W,
e dos rotores-coaxiais laterais R ,R,, o procedimento para encontrar as expressoes das derivadas
dos momentos e produtos de inércia destes componentes € 0 mesmo. Para o rotor traseiro R, e para

a fuselagem F, o procedimento ¢ um pouco diferente.

Aqui serdo apresentados apenas os resultados para as derivadas dos tensores de inércia dos
componentes da aeronave. A formulagdo detalhada para chegar nos resultados do equacionamento

das derivadas dos tensores de inércia € apresentada na secao iii do apéndice Al.



65

* Derivada dos Momentos e Produtos de Inércia das Asas e dos Rotores-coaxiais
Laterais: W,,W,,R,R,, em relacio aos sistemas paralelos ao corpo Pbysi
A equacdo (3.31) mostra a derivada dos momentos e produtos de inércia das asas W,,W, ou

dos rotores-coaxiais laterais R ,R,, em rela¢do ao respectivo sistema paralelo ao corpo PDy iy -

cos(24y)]

wilri)

1 XX(W" i) pi(ywi i) = ¢Ei Lklzz(m R i) - IXX(m RO i) )SIH (2¢E’ ) B 2[XZ(WA/RI)(

cos (¢E1 ) - IXY(WR,.)W”) sin (¢E1 ):|

XY .
(WiLRE) py gy i

wilri)

0 =5 Klu"””f")w,) B [Zzwv B) i) jcos (2¢Ei ) B ZIXZW R) i) - (2% )}

2 LIYZ(;;'HR")(

X Xy .
(VIR i i) (FilRE) py i i

(3.31)

Yy
(WilR) piy i i

cos ( b ) +1 P, sin (¢Ei )}

1‘ YZ ki) iy — _¢Ei V XE083) 1

2 X80 iy 1 X2 010) py )

I‘Z},(Wi/Ri)Ph(Wi &) =1 YZ(W"R"‘pb(Wz’Ri)

2ZZ(WR,)P,,(W1 = ¢.)Ei LKIXX(WNM)(H.I,,.L) - [ZZ(WI’IH)(M ) jsin (2¢E1 ) + 2])(2(”,,. ) cos (2¢El ):|

Portanto, da equacdo (3.31), observa-se que a derivada dos momentos e produtos de inércia

de um determinado rotor-coaxial R ou asa W, , em relagdo ao respectivo sistema paralelo ao corpo

i

Pb, se torna uma func¢do do respectivo angulo de inclinagcdo ¢,, e da derivada desse angulo de

inclinagdo ¢, .

* Derivada dos Momentos e Produtos de Inércia do Rotor-coaxial Traseiro: R,, em

relaciio aos sistemas paralelos ao corpo Pb,,

A equacdo (3.32) mostra a derivada dos momentos e produtos do rotor-coaxial traseiro R,

, em relagdo ao sistema paralelo ao corpo Pb,, .
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Loy, =0

)XYRS;P/,R;; = _¢53 LIXYRM Sin(¢53 ) + IXZRL_} COS(¢E3 )]
I.szpm = ¢.>E3 LIXY,”’_} Cos (¢53 ) - 1){2“_3 sin (¢E3 ):|

1 YX s = l'xympm

Iy, =@, szm,.g — Ly, |SIN(2055) + 2Ly, COS( 2053 )Py J (3.32)

R3ppR3

I-YZMPW = ¢53 UIZZR3,3 - IYYR3r3 )COS(2¢E3 ) - ZIYZRSFB Sin(2¢1§3 )}

1 ZX R3pprs 1 XZ R3pprs

1 Z¥R3pyps = 1 YZR3purs

1224, = Pps Uzmm —Iy,, )sin (2¢:5) - 21y, cos (24, )}
Portanto, da equagao (3.32), observa-se que a derivada dos momentos e produtos de inércia
do rotor-coaxial R,, em relacdo ao respectivo sistema paralelo ao corpo Pb, se torna uma fungdo

do angulo de inclinagdo ¢,, e da derivada desse angulo de inclina¢do q) Py

* Derivada dos Momentos e Produtos de Inércia da Fuselagem: F

Como comentado anteriormente, ja que a fuselagem ndo muda de formato e ¢ considerada

rigida, seus produtos e momentos de inércia em relagdo ao seu sistema Pb, sdo constantes.

Portanto, suas derivadas sao nulas na equagao (3.33):

Ixx, =1xv, =1xz, =1lwx, =1lvy, =lyz, =lzx, =1lzv, =lzz, =0 (333)

» Derivada dos Termos da Matriz de Distancias Quadraticas:

Agora, como observado na relagdo da derivada no tempo do tensor de inércia de um

determinado componente em (3.30), ¢ necessario encontrar a derivada de cada um dos termos
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dentro da matriz de distancias quadraticas que multiplica a massa do componente, apresentadas na

equagdo (3.31).

CI(YvF'biH2 + ZPbi32)/dt d( Pbig szB )/dt d(XPbl ZthB )/dt
m| d (Yo Xy, )fdt d( Xy, 42,0 ) [de d(Yy, 2y, ) /dt (3.31)
d<Zsz XPhl )/dt ( Pbi sz )/dt d(XPbt Pbt )/dt

Portanto, a equacdo (3.32) mostra as derivadas de cada um dos termos da matriz de

distancias na equacao (3.31).

d (V> + Zpy, ) Jdt =20, Y iy + 22, Lo,

d( X, Yoy, )/dt_)(pb,B iy + X g, Y

d(XP,”B oy ) /dt_pr,B Lo + Xy, Lo,

d (Yon, X, )t = (X gy Yo, ) [

d( Xy, + 2, ) [dt =2X,, X iy 2Ly 2, (3.32)
d(Y,, 2, )t = Y bty Ly, +thiﬂ Z i,

X it X, 20, ) o

()= (1, 70, )

d( Xy, + Y, ) fdt=2X,, X rnig+ 2Yp,, ¥ i,

Consequentemente, da equacao (3.32), observa-se que a derivada de cada um dos termos

dentro da matriz de distancias quadraticas ¢ fun¢do das coordenadas ( piy > Voviy > L psi, ) , encontradas

através da equacdo (3.16), e de suas derivadas [){ Pbiy > Y Phiy 2 PbiB). Logo, derivando a equacdo

(3.16) tem-se a equagdo (3.33).
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e ] 2]

Deste modo, se torna necessario encontrar as expressoes
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(3.33)

derivadas

(){ Poiy Y Poiy > 2L Phi, Jde um determinado componente e das derivadas (X 8,,YB,,28, J do sistema fixo

ao C.G. da aeronave B. Portanto, derivando a equagao (3.15), obtém-se a equagdo (3.34

|:).(BA )./BA ZBAJ =

Xpr, Xpeora, Xpors, Xpowi, Xpeow2, Xpor, || "Ry

1 . . . . . .

—| Yperi, Yrr2, Yrers, Yrowi, Yprwz, Yrpor, ||

m
T

Zpri, Zpeora, Zrpeors, ZLpewi, ZLprw2, ZPF, J

(3.34)

Novamente, se faz necessario determinar a expressao das derivadas ()( Poiy» Y Pbiy s L Phi, J para

cada componente. Portanto, aplicando a equacao (3.33) para o rotor-coaxial direito R, , obtém-se a

equacao (3.35):

Xeowy | | —(dXZ,, . )sin(o )pm | | X80 |
Y por, |=| v | =] Y5 |

ZPthB J L—(dXZPmel )COS(¢E1)¢51_| LZBA J

(3.35)
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Aplicando a equacdo (3.33) para o rotor-coaxial esquerdo R,, obtém-se a equagdo (3.36):

XPszB | | _(dXZPthZ \,Sin(¢m)¢m | | XBA l
Y por2, |=] 0 R (3.36)
Loz, J | ~\dXLps, c, )00S (D5, ) P | LZBA J

Aplicando a equagdo (3.33) para o rotor-coaxial traseiro R,, obtém-se a equagdo (3.37):
).(PbR3B | | 0 | | /‘YBA |
Y riwsy | =] AV 2y, )5 (Ps )P || Vi | (3.37)

_Zpbm,, J L(dYZpmeS )COS(¢E3)¢E3 J LZBAJ

Aplicando a equagdo (3.33) para a asa direita W,, obtém-se a equagao (3.38):

X pow, I | _(dXZPh..,fT )Sin(¢m )ém | | X, |
Y pow1, |=| 0 |—| Y B, | (3.38)
Z pow, J L_(d‘XZPbunC; )COS(¢E1 )¢E1J LZBA J

Aplicando a equagdo (3.33) para a asa esquerda W, , obtém-se a equagao (3.39):

X PoW 2 l | _(dXZP},.M(‘, )Sin(¢m )&F? | l Xz, |
Y w2, |=| 0 |—| Y B, | (3.39)
Lo, J L_(d/yépbmcz )COS(¢E2)¢52J LZBA J
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Finalmente, as derivadas das coordenadas ()( Por, Y Por, 5 2 PoF, Jda fuselagem sao nulas ja que

as coordenadas (X oo s Yonr s L pyp )sﬁo constantes em relacdo ao sistema fixo ao nariz 4. Portanto,
A A A

aplicando a equacgao (3.33) para a fuselagem, obtém-se a equagao (3.40).

).(PbFB | l/.YBA |
Yoo, |==| Y, | (3.40)

ZPbFB J LZB,, J

3.3.5 Forcas Atuantes no Sistema

Observando a equagdo (3.4), ¢ necessario definir quais serdo as forcas que atuam na
aeronave e suas componentes [FXB Fy  Fy T. Para isto, ¢ considerado que sobre o veiculo agem
as forgas: gravitacional F;, , arrasto aerodinamico da fuselagem £, , empuxo dos rotores-coaxiais
Fy e forgas aerodindmicas das asas F, , todas em relagéo ao sistema fixo ao C.G. da aeronave B.

A equacao (3.108) apresenta cada uma destas forgas.

D Fy=F, +F, +F, +F, (3.41)

* Forca Gravitacional: £

Originalmente definida no sistema inercial /, a for¢a gravitacional ¢ transferida para o
sistema fixo ao corpo B, através de uma matriz de rotacdo em func¢do dos angulos de Euler: ¢
(rolagem), 6 (arfagem) e y (guinada). Os angulos de Euler definem a orientagdo (atitude) da

aeronave no espaco, com relacdo ao sistema inercial /. A equacdo (3.42) apresenta a matriz de

transformag¢@o de um vetor definido no sistema / e transferido para o sistema B.
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cOcy sy cl -s6
RXYZfz cysgs@—cohsy sOsysp+cocy spcl (3.42)
cycgsO+sgsy cosys@—sgcy clco

Portanto, a forga gravitacional ¢ definida no sistema fixo ao corpo através da equacao

(3.43). Com g como a aceleracao da gravidade.

B

Fy =Rg,|"-| 0 (3.43)

i
m;g

* Forca de Arrasto da Fuselagem: £,

Considerada definida ja no sistema B, a forca de arrasto aerodinamico produzida pela

fuselagem ¢ dada pela equacdo (3.44). Onde p representa a densidade do ar, 4, representa a area
projetada da fuselagem com relagdo a cada um dos eixos do sistema B (X,,Y,,Z,) e C,,0

coeficiente de arrasto correspondente a cada area projetada. Observa-se que a forca de arrasto €
considerada como fun¢do do quadrado dos componentes da velocidade linear da aeronave com

relacdo ao sistema fixo ao corpo B.

Fo=Yolac vt oaco v oac.ow] 3.44
DFB_ 210|: FX ~ DFX FY ~ DFY FZ ~DFZ :| (‘ )

* Forca de Tragao dos Rotores-Coaxiais: £,

Um rotor-coaxial ¢ composto por dois rotores que giram em sentidos contrarios, sobre um
mesmo eixo de rotagdo, contudo, gerando forca de tragdo em um unico sentido. Portanto, sobre o
eixo de rotacdo, existira uma forga de tragdo composta pela soma das forcas de tracdo de cada uma
das hélices dos rotores que compdem o rotor-coaxial, como observado na equagao (3.45). Aqui, o

subscrito su refere-se a hélice superior e 4/ a hélice inferior.
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Ty =T, +Ty (3.45)

Para determinar o valor da forga de tragdo que uma determinada hélice gera, de acordo com
GUDMUNDSSON (2014), a forca de tracdo pode ser concebida através da equagdo (3.46). Onde
Cr representa o coeficiente de tragdo da hélice, 2 representa a velocidade de rotacdo da hélice e

D seu diametro.

T, = pCte2’ D* (3.46)

Encontrar o valor de Ct pode ser uma tarefa desafiadora, porém, de acordo
GUDMUNDSSON (2014), se o modelo da hélice a ser usada for conhecido, oferecido geralmente
por um fabricante, entdo ¢ provavel que este fabricante fornega os dados da hélice para diferentes

condi¢cdes de velocidade de rotacdo 2, velocidade de vento incidente V, e razdo de avango J,, .

inc

De fato, o termo “razdo de avango” ¢ apresentado na equagao (3.47), (GUDMUNDSSON, 2014).

V.
Ty = 3.4
avn QD ( 7)

A Figura 3.7 mostra o conceito do vento incidente V,_  sobre as hélices superior e inferior
de um rotor-coaxial lateral (R,R,). O fluxo de ar ¢ considerado limitado ao “tubo/cilindro” de ar
gerado pela hélice superior e este ndo possui compressao radial (MAQSOOD et al. 2010). Na
Figura 3.7 € possivel observar que o a velocidade do vento incidente para a hélice superior V,, ¢ a
velocidade do vento relativo ¥, que age ortogonalmente ao plano de giro da hélice e paralelo ao
eixo de rotacdo X ,,. Uma vez que o vento incidente passa pelo “disco de giro” formado pela hélice
superior, este ¢ acelerado de uma velocidade “induzida” V., , gerando um vento com velocidade

resultante ¥, +V, ,_, na regido entre as hélices. Da mesma forma, esta velocidade acelerada pela

hélice superior age como o vento incidente sobre a hélice inferior e, apos passar por ela, o vento €

novamente acelerado gerando um vento com velocidade resultante de V, + 7V, ;... +V;uen -
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Figura 3.7 — Vento incidente sobre as hélices de um rotor-coaxial lateral.

Xr{

Vmc = Ve

Vine = Voo + Vindenu

Vmc =V + delhu + deihl

Fonte: Autoria propria

Portanto, tomando como base a equacao (3.47), a razao de avanco para a hélice superior de

um rotor-coaxial ¢ dada pela equacao (3.48):

J _ I/incehu _ Vw 3 48
avnehu QmD QmD ( . )

E para a corresponde hélice inferior, ¢ dada pela equacgao (3.49):

_ V;ncehl — + Voo

J V.
avnehl Q,ZD .QIID

ind ehu

(3.49)

Para determinar o valor da velocidade induzida por uma determinada hélice, a teoria do
Disco-Atuador ¢ considerada em VAN KUIK (2020). Através dela, considera-se que a
velocidade induzida V,,,_,, da hélice é dada por (3.50).
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2T,

hi

pA, (3.50)

2
I/incehi +

-V,

incehi

Vndehi =

’ 2

Observa-se que a velocidade induzida pela hélice ¢ uma fun¢do do vento incidente 7,

incehi »

da tragdo 7, gerada pela hélice e da area circular do disco 4,,, gerada pela rotagdo da hélice.

Portanto, para solucionar as equagdes (3.47) até (3.50) resta saber o valor da velocidade do

vento relativo 7, agindo sobre o determinado rotor-coaxial R,. Esta varidvel de velocidade sera

funcao do vetor velocidade relativa do C.G. do rotor-coaxial (sistema Pb) e deverd ser transferida

para o respectivo sistema 7, (fixo ao rotor-coaxial) para coincidir com o eixo de rotagdo das hélices

do rotor, veja a Figura 3.7.

A seguir serdo apresentados os resultados para as equagdes que definem as velocidades
incidentes sobre os trés rotores-coaxiais. A formulagdo detalhada para este procedimento ¢

apresentada na se¢do iv do apéndice Al.

* Velocidade Incidente Sobre o Rotor-Coaxial Direito R,

A velocidade do vento relativo observada sobre a hélice superior o rotor-coaxial direito R,

¢ apresentada na equagdo (3.51). Esta equacdo representa a translagdo das componentes de

velocidade relativa do rotor-coaxial direito (definidas no sistema paralelo ao corpo Pb,, ), para o

sistema fixo ao rotor-coaxial 7, sobre o qual giram as hélices do rotor, de acordo com a Figura 3.6.

Hélice superior de R, :

U P XP/;ng 0
-1
Viertem = |:R0ty (¢El ):| VA+ QX Yo, |1+ 0 (3.51)
w R 7

POR1 4;)51 (erlhu)
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Nesta tltima equagd@o o termo dX, hu representa a distancia entre o C.G. do rotor-coaxial

direito e a hélice superior, observada desde o sistema 7. A multiplicagdo ¢, (d¢X, su) representa a

velocidade que a hélice superior “observard” devido ao giro do rotor-coaxial.

Devido a conveccdo adotada da Teoria do Disco Atuador, apenas a componente X da

equagao (3.51) ¢ usada. Esta ¢ apresentada na equacao (3.52).

V

incR1ehu

=Vx.

rlhu

. 3.52
= (U + QZPme - RYPleg )COS(¢51 ) - (W + PYPthg - QXPme )Sm(¢51) ( )

Hélice Inferior: Para a hélice inferior do rotor-coaxial direito, o procedimento ¢ analogo,
porém, € acrescentado o termo da velocidade induzida pelo rotor superior, que age paralelo ao eixo

de rotacdo da hélice X,,, gerando a equagdo (3.53):

Ul [P | Xewm,
-1
I:ROtY(¢El):| V4] Q%] Yo,
_W R_ ZPme
Verien = 7 _ (3.53)
O ind ehu
+ 0 +/ 0
) 0
P (erlhl)_ N

E, novamente, considerando para o modelo apenas a componente paralela ao eixo de

rotacdo X, , tem-se a equagdo (3.54):

Viericn = VX1

. 3.54
= (U +O0Z i, = RYpppy, )COS(¢51 ) - (W +PYpp, —OXpypy, )sm (¢E1 ) +V i ( )

* Velocidade Incidente Sobre o Rotor-Coaxial Esquerdo R,

Analogamente ao rotor-coaxial direito, a velocidade do vento relativo observada sobre a

hélice superior o rotor-coaxial esquerdo R, ¢ apresentada na equacao (3.55).
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76

U P XPsz,,,
-1
I/incRZEhu = ':ROtY (¢E2 ):| V + Q X YPbRZB + (3~55)
w R 7

PbR2y ¢52 (erzh”)

Considerando para o modelo apenas a componente paralela ao eixo de rotagdo X,,, obtém-
se a equagao (3.56):

y

incR2ehu

= (U + QZPszE - RYPszg )COS(¢52 ) - (W + PYPme - QXPbRZB )Sin(¢52)

=Vx

r2hu

(3.56)

Hélice Inferior: A velocidade do vento incidente sobre a hélice inferior sera dada pela

equagao (3.57):

U P XPI7R2B
-1
[ Rot, (8:,)] 3|V |+| Q%] Yos,
w R ZPbRZB
I/incRZEhI = (3.57)
O indehu
+ 0 +/ 0
y 0
¢E2(er2hl)

E, novamente, considerando para o modelo apenas a componente paralela ao eixo de

rota¢do X,,, obtém-se a equacao (3.58):

V.

incR2ehl

=Vx.

r2hl

Verrem = (U + QZPhRZB - RYPszg )COS(¢Ez ) - (W + PYPbRZB - QXPme )Sin(¢E2)

(3.58)
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= Rotor-Coaxial Traseiro R,

A velocidade do vento relativo para o rotor-coaxial traseiro tem um procedimento analogo,
com a diferenga de que se deve considerar para ele uma matriz de rotagdo em torno do eixo X, ao
invés do eixo Y como ¢ feito para os rotores laterais (Figura 3.6). Com isto, A velocidade do vento

incidente sobre a hélice superior sera dada pela equacao (3.59).

Hélice superior:

U P XPbRSB 0
1
Viersem = [ROtX (¢E3 ):| Vo+]0|x YP17R3B + 0 (3.59)
W K ZPMBH ¢E3 (dY,,3hu)

Considerando para o modelo apenas a componente paralela ao eixo de rotacdo Y., , obtém-

se a equagao (3.60):

V;ncR3ehu = Vyr3hu

. 3.60
:(V+RXPbR3B _PZPbR3B)COS(¢E3)+(W+PYPbR3R _QXPbRSB)Sln(¢E3) ( )

Hélice Inferior: A velocidade do vento incidente sobre a hélice inferior sera dada na
equagdo (3.61), acrescentando o termo de velocidade induzida pela hélice superior, paralelo ao eixo

de rotagao?,,.

U P XPI:R3B
-1
[RozX(¢E3)] V 1+ Q%] Yors,
w R 7
PbR3,

I/im'R3Ehl = (3.61)
0 0

+ 0 +| V.

indehu

0

§ s (Y, hl)

E, novamente, considerando para o modelo apenas a componente paralela ao eixo de

rotacao Y

I

,, obtém-se a equacao (3.62):
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V.

incR3ehl — Vyr3hl

. 3.62
:(V+RXP}7R3B _PZPme )COS(¢E3)+(W+PYPI7R3B _QXPme )Sln(¢E3)+V:ndehu ( )

De forma resumida, entdo, para os trés conjuntos de rotores-coaxiais, as expressdes das

velocidades incidentes sobre cada uma das suas hélices sdo apresentadas na equagao (3.63):

Vi = (U + OZ s, = RY s, )€08(8, ) = (W + PY ) = 0Ky, )sin ()
Verrion =(U +OZ s, = RV, )cos(¢E1)—(W+PYmB = OX e, )50 (851 )+ Vi
Vewson =(U +OZ s, = RYy )008 (s ) = (W + PV, = OX s, )sin(¢52)
=(U+0Z 5, = RYpys, ) 008 (s ) = (W + PYpypo, = OX gy, Jsin (¢ )
(V+RXPhR3B— )cos(¢E3)+(W+PYP,,R35—QXP,,Rzg)sin(chg)
=(V + RX pyps, = PZ s, )€0S (s )+ (W + Py, = OX s, )sin ()

mcR2ehl

+
~

mcRBGhl

Portanto, agora tendo a disposi¢do as velocidades incidentes do vento sobre cada uma das

seis hélices no veiculo, ¢ possivel determinar a razdo de avango J,,, para cada uma destas hélices.

Através da equacdo (3.48) para uma hélice superior e através da equacao (3.49) para uma hélice
inferior. Com a razdo de avango a cada instante de tempo de uma determinada hélice, pode-se

encontrar o coeficiente de tracdo Ct correspondente, como € apresentado a seguir.

O conjunto motor-hélice escolhido para cada um dos rotores que compdem um mesmo
rotor-coaxial (dois mono rotores formam um rotor-coaxial), foi escolhido de acordo com a massa

estimada total da aeronave, veja a Tabela 3.1 abaixo. Com uma estimativa de m, igual a 4,5 kg, o

motor brushless escolhido foi o SCORPION M-3011-760KV, junto com a hélice APC 10x3.8-SF,
recomendada pelo fabricante do motor. Vale ressaltar que para esta escolha considera-se que a
aeronave usara uma bateria LiPo de pelo menos quatro células 4S e que o veiculo pode ser
considerado um “hexacdptero” ja que possui trés rotores-coaxiais ou seis monorrotores. Como sera
visto no proximo capitulo, a bateria escolhida foi de fato uma bateria de seis células (6S) por possuir
uma capacidade de carga maior para alimentar os componentes eletronicos que serao considerados
no sistema e porque o motor escolhido ¢ capaz de suportar até baterias 6S, de acordo com as

especificagdes fornecidas pelo fabricante.



Tabela 3.1 — Recomendagdo de hélices oferecida pelo fabricante do motor brushless escolhido.

M-3011-Ta0KV
Escommand £11ight | Recommend £1ight |[Escommand £1ight |Recommend 1ight
wed gt () weight (g) weight (g) wed ghit ()
APC - )
10%3.8 275 1700 2550 3400
APC
12938 1875 2500 3750 5000
38
TL2827 1155
Carbon Fibre 1200 1500 2400 3200
‘ropeller
TL28ZE 1255
Carbon Fibre 1500 2000 3000 4000
Topeller
APC
g4 . 18715 1850 1775 3700
48 APC 20375 2850 4275 5700
10#3.8
TL2827 1155
Carbon Fibre OE7.5 2650 W75 5300
Propeller

Fonte: SCORPION POWER SYSTEM LTD.

Disponivel em: < https://www.scorpionsystem.com/catalog/multicopter/motor 5/m-30/m_3011_760/>. Acesso em
15 jun. 2020
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Havendo escolhido uma mesma hélice para cada monorrotor (superiores e inferiores), o

fabricante da hélice, a empresa Advanced Precision Composites (APC), fornece os dados de

desempenho do modelo escolhido APC 10x3.8-SF. A Figura 3.8 apresenta a interpolacdo

polinomial que relaciona o coeficiente de tragdo da hélice Cf em fun¢ao da razao de avango J. Em

vermelho observa-se a curva interpolada para diferentes condi¢gdes de velocidade de rotacdo da

hélice entre 2000 e 20000 RPM. As curvas azuis-pontilhadas representam as curvas geradas pelos

valores experimentais obtidos pelo fabricante
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Figura 3.8 — Coeficiente de tracdo por razéo de avango.

)

O 0057}

_OIOS 1 1 1 1 1 1 1
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8

J

Fonte: Autoria Propria

Através da interpolacdo polinomial gerada para o coeficiente de tragdo, a equagdo (3.64)

permite encontrar a fun¢do usada para determinar o valor de Ct em func¢ao da razao de avancgo.

Ct=(-0,1098)J,,* +(-0,1146)J,, +(0,1314) (3.64)

avn

Retornando entdo as equagdes (3.48) e (3.49), a for¢a de tracdo total para cada um dos
rotores-coaxiais, sera observada paralela ao seu respectivo eixo de rotagdo das hélices, através da

equagao (3.65):

Ty = Trup + T = [pD4 (Ctmhugkmuz + Ctmm[%nh/z ):|X

rl

Ty = Thop + Thow = [pD4 (CtR2hu'(2R2hu2 + Ctio S )]xvz (3.65)
Ty = Tasp + Tpapy = [PD4 (CtR3hu‘QR3hu2 + Clysy i’ )JY

Agora, para que cada uma destas forcas de tragdo possa ser avaliada em relagdo ao centro

de gravidade da aeronave, € necessario aplicar a respectiva matriz de rotagao (em torno de X ou Y).
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Desta forma o vetor for¢a de tracdo de um rotor-coaxial passara do sistema r, para o sistema Pb,,

e, consequentemente, para o sistema B.

Logo, a for¢a de tragdo total sera dada pela equagao (3.66):

TRI TR2 0
FTBZROtY(¢EI) 0 +R0tY(¢E2) 0 +R0tX(¢E3) Tes

~ ~ ~

(3.66)

LTR1p LTR2p £TR3p

* Forgas Aerodinimicas das Asas: F,

Cada umas das asas W,,W, é considerada retangular, sem angulo de tor¢do, sem diedro, sem
ailerons ou flaps e com um perfil aerodindmico simétrico. Para o projeto, o perfil escolhido foi o
NACAO0012. Adicionalmente, cada asa ¢ analisada como uma composicdo de duas secdes

diferentes, cada secdo possui um angulo de ataque correspondente.

Da Figura 3.9, observa-se que o dngulo de ataque se define como o angulo « entre o vetor
de velocidade relativa do vento e a corda-média do perfil aerodindmico. Adicionalmente,
dependendo do angulo de ataque e do modulo do vetor de velocidade relativa do vento, estardo

presentes forgas de sustentagdo L, de arrasto D,, € o momento aerodindmico M , produzidas pela
superficie aerodinamica (asa), sobre o centro-aerodinamico (AC), considerado localizado a 1/4 da
corda-média-aerodindmica, desde o bordo de ataque da asa. No caso da Figura 3.9, as forgas e
momento aerodindmico sdo apresentadas em letras mintisculas (l,d,m) pois fazem referéncia a

dindmica em duas dimensdes. Isto se deve ao fato de que o perfil aerodindmico produz forgas e
momento aerodinamico que precisam ser corrigidos quando a asa inteira em 3D ¢ levada em

consideragdo. Esta corregdo sera feita posteriormente.
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Figura 3.9 — Angulo de ataque e dinamica do perfil.
I r

Airspeed i x“‘ N
h ' e

Fonte: GUDMUNDSSON (2014)

Em relagdo as secdes de cada uma das asas, a Figura 3.10 apresenta a distribuicdo destas

para a asa direita ¥, (aplicavel analogamente a asa esquerda 1, ). A se¢do 1 encontra-se proxima

a raiz da asa (perto da fuselagem) e ¢ considerada livre do efeito de vento induzido pela hélice
superior do rotor-coaxial. A sec¢do 2, perto da ponta da asa e conectada ao rotor-coaxial, ¢
considerada afetada de fato pelo vento induzido pela hélice superior do rotor-coaxial. Ressalta-se
que o ar atravessando a hélice superior € considerado limitado ao “tubo/cilindro” formado pelo giro

da hélice superior, ndo sofre compressdo radial e ndo altera o fluxo de ar na secdo contigua
(MAQSOQOD et al. 2010).
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Figura 3.10 — Distribuigdo das se¢des acrodindmicas da asa direita.

Fuselagem
ot V. I

Wi,

Voo + Vindehu

Fonte: Autoria Propria

Como mencionado, cada se¢do de uma asa tera um angulo de ataque “local” e este pode ser
encontrado através da equacdo (3.67). Nela observa-se que o angulo de ataque sera fungdo das
componentes horizontal e vertical do vetor vento relativo agindo sobre a “j-ésima” se¢do da “i-

ésima’ asa.

— arct Zwis
g = arctan| ——

(3.67)
Xipis;
Portanto, como primeiro passo para determinar as for¢as aerodindmicas das asas, ¢é
necessario encontrar a expressao que define a velocidade relativa do vento (e suas componentes

horizontal e vertical) sobre uma determinada se¢do de uma asa.

Serdo apresentados aqui apenas as equacdes finais que descrevem as velocidades incidentes
sobre as se¢Oes das asas. A formulagdo completa para estas equacdes ¢ encontrada na se¢do iv do

Apéndice Al.

731
1

A equacdo (3.68) mostra a velocidade do vento incidente sobre a se¢do “1” de uma asa

(secdo proxima a fuselagem/raiz da asa e sem interferéncia do vento induzido pela hélice superior
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T
do rotor-coaxial), com as coordenadas | X Y VA descrevendo a localiza¢ao do
2 ACyg5, ACy;s, ACyg5,

centro aerodindmico da se¢do “1” em relagdo ao sistema fixo ao corpo B.

Ul [P] | Xucps, 0
-1
Viewisi = R0ty (8) | 3|V [+ Qx| Yo, |1+ 0 (3.68)
W1 LR] |2, ;})Ei(dXZAcmq)

O termo em Z “¢,. (dXZ ”_ representa a velocidade que a secdo “observara” devido
Ei ACy;5:C; 4

ao giro do rotor-coaxial.

Como s3o necessarias apenas as componentes Vx,, € Vz, para determinar o angulo de

ataque local da se¢do “1” de uma asa através da equacao (3.67), entdo, da equagao anterior € obtida

a equagao (3.69):

VxW[Sl = (U + QZACW/SIB - RYACWmB )COS (¢El ) - (W + PYACWmB - QXACW/SIB )Sin (¢El )
Vayis) = (3.69)

(U + QZACW,SIB - RYACW,.SIB )Sin(¢Ei ) + (W + PYACWLSIB - QXACWLSIB )COS(¢Ei ) + éEi (d‘XvZACW,.SlCI )

Para a se¢do “2”, proxima do rotor-coaxial e sofrendo a interferéncia de vento induzido pela
hélice superior, o procedimento € similar, com a excecdo de que deve ser acrescentado o termo de
vento induzido pela hélice superior do rotor-coaxial a componente Vx,,, . A expressao para o vento
induzido foi encontrada na equagao (3.50). Desta forma, o vento incidente sobre a se¢do 2 da “i-

ésima” asa ¢ dada pela equacgdo (3.70):
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U P XACWMB
-1
[ Rot, ()] 4|V |+] O |x Yico
w R
ACy;52,
Viewisa = (3.70)
0 Vindehu
+ 0 +| 0
0

Pri kdXZACWMq )

Como sao necessarias apenas as componentes Vx,,;, € Vz,,, para determinar o angulo de

ataque local da se¢do “2” de uma asa através da equacao (3.57), entdo, da equagao anterior € obtida

a equagao (3.71):

VXypiso = (U + QZACW,.SZB - RYACW,SZB )COS(¢EI ) - (W + PYAc,mB - QXACW,.SZB )Sin(¢Ez ) Ve

Vs, = (3.71)

(U + QZACWMB - RYACWMB )Sin (¢E, ) + (W + PYACW,SZB - QXAC,,,ME )COS(¢Ez ) + &Ei (‘LXZACW,SZC, )

Portanto, agora que € possivel determinar os angulos de ataque locais de cada se¢dao de uma
asa atraveés da equacdo (3.57), entdo podemos definir as for¢as aerodinamicas. A equacao (3.72)

apresenta as forgas de sustentagdo L, e arrasto D,,,,; para uma determinada se¢do de asa. Nesta
equagdo, a variavel 4, representa a area retangular da segdo da asa, C, representa o coeficiente

de sustentacdo 3D e C, o coeficiente de arrasto 3D.

1
LWiSj = EpCLAWiSj (VxWisz + VZWiSj2 )
1

rgWiSj = 2

(3.72)

D PCo Ay (Vg™ + Vs )

Os coeficientes de sustentacdo e arrasto 3D (C,,C,) sdo encontrados definindo
primeiramente suas versdes em 2D (C,,C, ), gracas aos dados do perfil aerodindmico escolhido, o

NACAO0012. Os dados do perfil sdo de acesso livre e disponiveis pela National Advisory Committee

for Aeronautics airfoils NACA), mas os valores dos coeficientes em 2D (C,,C, ) sdo considerados
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apenas para valores de angulos de ataque “baixos”, i.e., entre -10° e 20°. Porém, para este projeto,
j& que as asas giram, considera-se a possibilidade de ter angulos de ataque sobre as se¢des de cada
asa que possam ultrapassar estes limites. Devido a isto, de forma andloga a como foi feito com o
coeficiente de tragdo Ct das hélices dos rotores-coaxiais, uma expressao interpolada a partir dos
dados experimentais foi usada para definir os coeficientes (C,,C,). A Figura 3.11 mostra a curva
estimada-interpolada (em azul) e os dados experimentais (em vermelho) para os coeficientes
aerodinamicos 2D. O coeficiente de sustentacdo C, foi aproximado como uma soma de senos,

enquanto que o coeficiente de arrasto C, foi aproximado através de um polindmio. Porém foi

7

limitado propositalmente em um valor maximo de 1,28 para angulos de ataque acima de |20 |, ja

que a partir deste ponto ¢ considerada a asa como uma chapa plana contra o vento. As equagdes

(3.73) e (3.74) apresentam as relacdes polinomiais encontradas para descrever os coeficientes

(C,.C,), respectivamente.

Figure 3.11 — Coeficientes de sustentagido C, e de arrasto C, 2D. Interpolag¢do para angulos de ataque elevados, a
partir dos dados experimentais do perfil NACA0012.

2 T T T T T
+ Cl
1 & expr
— —Cl
O o+ est [
*
- .
o I I 1 1 1 I I 1 1
=100 80 -60 =40 -20 0 20 40 60 80 100
o
a[]
15 T T T T T
- Cd
exp
s 1
o —Cd
O est
05— —
I I 1 1 I I 1 1

o [7]

Fonte: Autoria Propria
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alsin(bla +cl)+a2sin(b2a +¢2)+a3sin (b3« +¢3)

C, =| a4sin(bda +c4)+a5sin(b5a +¢5) +a2sin(b6a +c6)
a7sin(b7a +c7)+a8sin(b8a +¢8)
al =6.684;b1 =0.1289;c1 =-0.08342;

a2 = 0.1046;b2 = 0.07723;¢2 = 0.08943;
a3 = 5.437;b3 = 0.1305;¢3 = 3.049; (3.73)
ad = 0.2055;b4 = 0.1772;¢4 = 2.916;

a5 = 0.2986;b5 = 0.2698:¢5 = 1.628;

a6 = 0.2892;b6 = 0.2724:¢6 = -1.643;

a7 =-593.2;b7 = 0.3541;c7 =-0.1756;

a8 = 593.3;b8 = 0.3541;¢8 = -0.1756;

pla® + p2a’ + p3a’ + pda’ + p5a’ + p6a’
|:+p70[2 + p8a + p9

¢ - || <20°— 1 p1 = 4.98e-11;p2 = 3.189e-12;p3 = -2.084¢-08; (3.74)
p4 =-2.245e-09;p5 = 2.442e-06;p6 = 4.384e-07;
p7 =0.0001046; p8 =-1.399¢-05;p9 = 0.01301;

|| >20°—>1.28

Agora, para determinar os coeficientes aerodindmicos de sustentagio e arrasto 3D (C,,C,))

, primeiro ¢ necessario corrigir o valor dos coeficientes de sustentagdo 2D. De acordo com
GUDMUNDSSON (2014), considerando uma “asa ideal/6tima” (aproximadamente de formato

eliptico), a derivada do coeficiente de sustentagdo 3D pelo angulo de ataque 0C, /0a =C, pode ser

aproximada através da seguinte relagdo em (3.75):

ST O
1{ ,HJ (3.75)
TAR

C, representa a derivada do coeficiente de sustentagdo 2D, 0C,/0a =C, , e AR representa a

razao de alongamento da asa, definida como a divisao da envergadura pela corda da asa. Portanto,

observa-se que ¢ necessario encontrar o valor de C, e de AR. No caso da razdo de alongamento,

como sera explicado no seguinte capitulo, foi escolhido um valor de envergadura de 0,5 m para a
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envergadura de cada asa e uma corda de 0,13 m, dando como resultado AR = 3,8462. Para encontrar
a derivada do coeficiente de sustentacdo 2D em relagdo ao angulo de ataque, apenas € necessario

derivar a equagao (3.73) pelo angulo de ataque, obtendo a equagao (3.76).

alblcos(cl + bla)+a2b2cos(c2 + b2a)+a3b3cos(c3 + b3«a)
C, =| tadb4dcos(c4 + bda)+a5bScos(c5 + b5a)+abbéeos(co + bba)
+a7b7cos(c7 + b7 a)ta8b8cos(c8 + b8a)
al =6.684;b1 = 0.1289;c1 =-0.08342;
a2 =0.1046;b2 = 0.07723;c2 = 0.08943;
a3 =15.437;b3 = 0.1305;c3 = 3.049; (3.76)
a4 =0.2055;b4=0.1772;c4 =2.916;
a5=0.2986;b5 =0.2698;c5 = 1.628;
a6 =0.2892;b6 = 0.2724;c6 = -1.643;
a7 =-593.2;b7=0.3541,c7 =-0.1756;
a8 =593.3;b8 = 0.3541;c8 = -0.1756;

Com o valor C, em (3.76) e aplicando a equagio (3.75), € encontrado o valor do coeficiente

de sustentagdo 3D, C, , em relago ao angulo de ataque, dado pela equagio (3.77):

alsin(bla +cl)+a2sin(b2a +c2)+a3sin(b3a +¢3)
C, =|adsin(b4a +c4)+aSsin(b5a +c5)+a2sin(b6a +c6)
a7sin(b7a +c7)+a8sin(b8a +¢8)
al =0.1145;b1 =0.1069;c1 =1.517;
a2 =0.09853;b2 = 0.1401;c2 = 1.528;
a3 =0.07292;b3 = 0.1702;c3 = -1.733; (3.77)
a4 = 0.03666;b4 = 0.3533;c4 = 1.462;
a5 =0.03064;b5 =0.08015;c5 =-1.651;
a6 =1.373;b6 =0.02707;c6 = -1.715;
a7 =1.38;b7 =0.02729;c7 = 1.427;
a8 =0.01047;b8 = 0.2044;c8 = 1.384;

Integrando a ultima equagdo, obtém-se o valor do coeficiente de sustentagdo 3D C, na

equacao (3.78), com os mesmos coeficientes ai, bi e ci, em (3.77).
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_alcos(cl +bla) . a2cos(c2 +b2a) . a3cos(c3 +b3a)
bl b2 b3
a4cos(c4 +bda) aScos(c5+b5a) a6cos(c6+bbar)
C,=—|+ + + (3.78)
b4 b5 b6
.\ a7cos(c7 +b7a) s a8cos(c8 + b8ar)

b7 b8

A Figura 3.12 apresenta um grafico comparativo entre os coeficientes de sustentagao 2D e

3D e suas respectivas derivadas.

Figure 3.12 — Comparativo entre os coeficientes e derivadas dos coeficientes de sustentagdo 2D C,e 3D C, .

/
S~
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Fonte: Autoria Propria

Agora, para determinar o coeficiente de arrasto 3D, C,, aplica-se a equacao (3.79), de

acordo com GUDMUNDSSON (2014).

c,’

T (3.79)

Tal que o termo e representa o chamado “fator de Oswald” e ¢ considerado novamente

como uma aproximag¢ao a uma asa de formato “6timo” ou eliptica, mostrado na equacgao (3.80).
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€, =1.78(1-0.0454R"*") - 0.64 (3.80)

osw

Retomando a equagdo (3.72), as forgas de sustentacdo L e arrasto D do modelo 3D, agora
podem ser determinadas, porém, de acordo com GUDMUNDSSON (2014) e tomando como base
a Figura 3.9, estas forgas estdo definidas incialmente no chamado “referencial dos ventos ‘S’ ” e
apontam em sentido oposto as componentes do vento incidente sobre a superficie aerodinamica (ou
seja, sdo consideradas negativas). Elas precisam ser transferidas ao referencial paralelo a corda da

asa (sistema fixo a asa w,, visto na Figura A1.3 do apéndice A1) e esta transferéncia ¢ dada através
de uma rotagdo inversa em Y de um angulo de ataque local «,; . Uma vez no referencial da asa, as
forgas devem ser transferidas ao referencial fixo ao corpo B, para serem consideradas na dinamica
da aeronave, através de uma matriz de rotagdo em Y em fun¢@o do angulo de inclinagdo da asa ¢,

. Portanto, a equagdo (3.81) apresenta a forga aerodindmica de uma determinada se¢ao de asa, em

relacdo ao sistema fixo ao C.G. do veiculo.

B w;S _DWiSj
Foys, =R0tY(¢E,.)|WiS/ Rot_y(am)sf 0 (3.81)
—L

Wisj

Portanto, aplicando a equacao (3.81) para todas as secdes nas asas direita e esquerda, a forca

aerodinamica total das asas sera dada pela equacao (3.82):

F

Ay FAWISI,,

+F

AW1S2,

+F

AW 281,

+ Fszsz,g (3-82)

3.3.6 Momentos Atuantes no Sistema

Observando a equacdo (3.8), € necessario definir quais serdo os momentos que atuam na
T . , . z
aeronave e suas componentes [M x, My M, ] . Para isto, é considerado que sobre o veiculo agem

quatro tipos de momentos. Trés torques ou momentos sao consequéncia da agao dos rotores-
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coaxiais sobre o veiculo: momento causado pela forga de tragdo M, , torque induzido pelas hélices
dos rotores M, ¢ momento giroscopico M, . Adicionalmente, o quarto torque ou momento
aparece como consequéncia da aerodindmica das asas M, . Todos os momentos devem estar

referidos ao sistema fixo ao C.G. da aeronave B. A equagdo (3.83) apresenta cada uma destes

momentos.

D My=M, +M, +M, +M, (3.83)

* Momento de Trag¢ao dos Rotores-Coaxiais: M,

Para o0 momento de tragdo de um rotor-coaxial ¢ necessario conhecer as coordenadas do
sistema paralelo ao corpo do rotor-coaxial em relagao ao sistema B e conhecer sua forga de tragao
sobre o veiculo através da equacao (3.66). Entdo o momento causado pela forga de tracao dos trés

rotores-coaxiais serd dado pela equagdo (3.84), através do produto vetorial entre o brago de

T . ~
momento com coordenadas [X pomiy > Yoomiy 2. PbRiJ e a respectiva forga de tragdo £y, .

XPthg XPbRZB Xpme
MTB = YPleﬂ XFTRIB + YPbRZB XFrkzg + YPI:RJB XFTR3B (3.84)
ZPthg ZPbRZB ZPme

* Momento Induzido pelo Giro das Hélices dos Rotores-Coaxiais: M,

A hélice de um rotor, no instante que gira, pela Terceira Lei de Newton da acdo e reacao,
empurra ar ao longo do eixo de rotagcdo gerando empuxo ou tracao e, ao redor do eixo de rotacao,
gera torque. Desta forma, o torque chamado aqui de “induzido” ¢ analisado analogamente ao que
foi feito para a forca de tracdo dos rotores-coaxiais. Lembrando que o rotor-coaxial ¢ uma
composicao de dois mono rotores que giram em sentido contrario um do outro, porém, gerando

tragdo em um unico sentido.
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Por causa do giro das hélices superior su e inferior 4/ em sentidos contrarios, em torno do
mesmo eixo de rotagdo, como observado na Figura 3.7, surgird uma diferenca entre os torques

produzidos pelas hélices de um rotor-coaxial, observada na equagao (3.85):

QRi = Qhu - th (3~85)

Sendo Q a representacdo do torque induzido pelo giro da hélice. Este pode ser descrito

através da equagao (3.86) de acordo com GUDMUNDSSON (2014):

0, =pCq>’D’ (3.86)

Onde Cq representa o coeficiente de torque da hélice (semelhante ao coeficiente de tracdo

da hélice Cr). Novamente, através dos dados de torque oferecidos pelo fabricante da hélice
escolhida, APC-10x3,8-SF, para diferentes condi¢gdes de velocidade de rotagao 2, velocidade de

vento incidente V.

. €razdo de avango J,,, ¢ possivel chegar a uma relacdo de interpolacdo entre

avn ®

o torque induzido da hélice Q, e a razdo de avango J,,. A Figura 3.13 apresenta curva de

interpolagdo em vermelho e as curvas experimentais, fornecidas pelo fabricante, em azul para o
coeficiente de torque em funcdo da razdo de avanco. A equagdo (3.87) mostra a interpolacao

alcancada para este coeficiente.

Cq=] plJ* + p2J* + p3J° + p4J* + p5.J + p6 |
p1=0.0035; p2 =—0.0042; p3 =0.0012 (3.87)
p4=-3.3264e-04;p5=—5.3859-05;p6=2.6174e-04
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Figura 3.13 — Coeficiente de torque por razdo de avango.

D 1 1 1 1 1 1 1
0 0.1 0z 03 04 05 06 07 08

J
Fonte: Autoria Propria
Com o coeficiente de torque encontrado através da equacdo de interpolagdo (3.87), ¢

possivel determinar o torque Q, para cada uma das hélices com a equagdo (3.86) e encontrar o

torque induzido resultante na equacao (3.85). Porém, o torque resultante em (3.85) estd definido
em torno do eixo de rotacdo de um determinado rotor-coaxial e precisa ser transferido para o
sistema fixo ao corpo B para ser considerado na dinamica do veiculo. Logo, analogamente a como
foi feito para a forga de tragdo dos rotores-coaxiais, o torque induzido ¢ transferido para o sistema
B através de matrizes de rotacdo em X ou Y de acordo com o eixo de inclinagdo de cada rotor

coaxial. A equacao (3.88) mostra o torque induzido total sobre a aeronave.

QRI QR2 0
MQs:ROtY(¢El) 0 +R0t>'(¢52) 0 +R0tX(¢E3) Ors

~ ~

(3.88)

MLORIE MQR2p MLOR3p
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* Momento Giroscopico dos Rotores-Coaxiais: M,

O momento giroscopico dos rotores-coaxiais ¢ apresentado nesta secdo através das
equacdes finais que os descrevem. A formulacao detalha para alcangar estas equagdes ¢ descrita na

secdo v do apéndice Al.

O momento giroscopico do rotor-coaxial direito R, ¢ apresentado na equagado (3.89). Nesta

equacdo termo [, representa a inércia da hélice.

I, (s.z;m— S.ZhlJCOS(¢EI )- % 1,182, —Q,,)sin(4,,)

0

GRl; —

-l (s‘zhu — Jsin(0n1)- Or 1,82, ~©, )eos(,,) (3.89)

-0I, (Qhu -Q, )Sin(¢51)
+ [Rcos(¢El)+Psin(¢El)}Ih (Qhu _th)
-QI, (Qhu _th)cos(¢51)

O momento giroscopico do rotor-coaxial esquerdo R, € apresentado na equacao (3.90), de

forma analoga.

I, (szhu —Qu )cos(gDEz )= e 1, (82, —Q,,)sin(¢;,)

0

GR2, —

-1, [g'lhu - S.lhz JSIH (Dp2 ) — (;)Ez 1,82, -4, )COS (¢Ez ) (3.90)

_Q]h (Qhu _th )Sin(¢52)
+1[ Reos (g, )+ Psin(¢,,) |1, (2, -,
-QI, (Qhu _th)cos(¢52)

Por fim, 0o momento giroscopico do rotor-coaxial traseiro R, ¢ mostrado na equagdo (3.91).



95

0

M s, = I,I(sz;m—szhz Jcos(q)E3 )= @31, (82, —Q, )sin(dy)

I, (s'zhu— Qi Jsmm” )+ @3 1,182, =, )cos (4,5 ) (3.91)

[Qsin(¢53)—Rcos(¢E3 ):|Il1 (Qhu _th)
+ -PI, (Qhu —Qh,)sin(¢53)
PI, (Qhu _th)cos(¢53)

Portanto, com os momentos giroscopicos de cada um dos rotores-coaxiais definidos no
sistema B, 0 momento giroscopico total sera dado pela equacado (3.92):
M, =M,

+MGR25 +MGR3B (3.92)

GRI,

Uma vez apresentados os momentos induzidos M, e giroscopicos M, dos rotores-

coaxiais, observa-se que para um determinado rotor-coaxial, estes dois momentos dependem da

diferenca entre as velocidades de rotagao das hélices superior e inferior (Q,, —Q,,).

hu

* Momento Aerodinimico das Asas: M,

O momento aerodinamico das asas deve levar em consideracao a for¢a aerodinamica das
asas a uma determinada distancia ou braco de momento em relagdo ao centro de gravidade da
aeronave (sistema B), e acrescentar a este resultado o efeito do momento préprio do perfil
aerodinamico. Como foi apresentado para as forgas aerodindmicas das asas, considerando segdes

separadas em cada asa, para uma determinada secdo de asa “j”, a equacgdo (3.93) apresenta o

momento aerodindmico causado por essa se¢ao de asa:

0 XA Crisig
MA WiSjp = MACWLS_‘/'B + YACW:‘S/B x FA Wisjg (3 93)
0

ACyg,
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T
iy Yicys, Z AC»«@J representa o brago de momento

Nesta ultima equagdo o vetor [X

entre o centro de gravidade da aeronave o centro aecrodinamico AC da “j-ésima” se¢ao da “i-ésima”.

F

s, Tepresenta o vetor for¢a de aerodindmica da se¢do da asa, encontrado através da equag@o

(3.81), ¢ M, representa o momento proprio do perfil aerodindmico escolhido (NACA0012).

Observa-se que este momento age exclusivamente no eixo Y,, ja que este € o eixo de giro da asa

do angulo ¢,, .

Tomando como base GUDMUNDSSON (2014), a expressdo para M, ¢ considerada

como na equacao (3.94):

1

M g, =~ PCo A Vi + Ve ) MAC, (3.94)

AWiSj WiSj (

Tal que MAC,,; € a corda-média-aerodindmica do perfil da segdo da asa (lembrando que €

1

considerada uma asa retangular) e C, representa o coeficiente de momento do perfil aerodindmico.
Portanto, como foi feito para os coeficientes 2D de sustentagdo e arrasto (C,,C, ), através dos dados

do perfil NACAO0012, uma curva estimada para angulos de ataque elevados foi interpolada como
uma soma de senos, a partir dos dados fornecidos pelo criador do perfil acrodinamico (NACA). A
Figura 3.14 apresenta a curva estimada-interpolada em azul e as curvas pontilhadas em vermelho
representam os dados experimentais fornecidos pela instituicdo NACA. A equagdo (3.95) mostra a

equagao alcangada para esta interpolacao.



97

Figura 3.14 — Coeficiente de momento C, 2D. Interpolagdo para angulos de ataque elevados, a partir dos dados
experimentais do perfil NACA0012.
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aff]

Fonte: Autoria Propria

alsin(bla +cl)+a25in(b2a +c2)+a3sin(b3a +c3)
C, =| a4sin(b4a +c4)+aSsin(b5Sa +c5)+a2sin(b6a +c6)
a7 sin(b7a + 07) + a8sin(b8a + 08)
al = 0.05149;b1 = 0.3477;c1 =-3.105;
a2 = 0.03353;b2 = 0.2722;c2 = 0.03703;
a3 = 0.4789;b3 = 0.5594:c3 = -3.055; (3.95)
a4 = 0.001038;b4 = 1.31;c4 =-0.4609;
a5 =-0.4836;b5 = 0.5564;c5 = 3.228;
a6 = 0.0008204;b6 = 1.784;c6 = -0.6804;
a7 =0.0006636;b7 = 2.629;c7 = 2.636;
a8 =0.001024;b8 = 1.518;c8 = 0.3124;

Determinando entdo o valor dos momentos aerodindmicos para cada secao das asas com as
equacdes (3.93) a (3.95), a soma total de momentos aerodindmicos das asas sobre o veiculo sera

dada pela equacgao (3.96):

M, =M 5, +M +M +M

Ag AW1S2y, AW 281y AW?2S2, (396)
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3.3.7 Rela¢oes Cinematicas

Para finalizar a modelagem dindmica da aeronave basta definir a cinematica desta em
relagdo ao espaco, ou seja, em relagdo ao sistema inercial /. Deve-se lembrar que até agora toda a
dinamica do sistema foi definida em relagdo ao sistema fixo ao corpo ou fixo ao C.G. da aeronave,

o sistema B.

Retomando as equacdes de forga (3.4) e de momento (3.8):

U+ QW —RV
. . FX
mT(v+w><v)=mT V+RU—-PW | = F, =ZFB (3.97)
werv—ou| LIzl
L B
J‘T'W+JT'V.V+W><(JT-W)=ZMB (3.98)

Isolando nelas as aceleragdes lineares v e angulares w nas equagdes anteriores, obtém-se,

respectivamente, as equacdes (3.99) e (3.100):

v |
v=| ¥V |:~mFB — Wy (3.99)
|
k|
W= Q|:JfLZJWB—er—MmL@~Wﬂ (3.100)
J

Desta forma, observa-se que as equagdes (3.99) e (3.100) descrevem os seis graus de

liberdade presentes no sistema, trés lineares e trés angulares. Agora, para analisar as velocidades



99

. T ~ . . . . .
lineares v=[U ¥ W] em relagdo ao sistema inercial, transfere-se o vetor velocidade linear em

B para [, através da matriz inversa de rotacdes dos angulos de Euler que foi usada na equacgao (3.42)
para transferir o vetor for¢a gravitacional do sistema / para B. A equagdo (3.101) mostra esta

relagdo.

. . v. B -1 T
[X, Y, A,J =(nyz|,) [U v w] (3.101)
Para a velocidade angular em relagdo ao sistema inercial /, a matriz de variagdo dos angulos
de Euler ¢ usada para relacionar a velocidade angular em B, w=[P Q R]T , com o0 vetor variagao

dos angulos de Euler [gb v v J . A velocidade angular da aeronave em relagao ao sistema inercial

1 ¢ mostrada na equagao (3.102):

M o -so7
[gb v '/;J =10 cp sgco| [P Q R] (3.102)
[O —-s¢ clcg

3.4 CONCLUSOES

Portanto, das equacdes (3.199) a (3.102) definem-se as equagdes ndo-lineares do sistema,

com doze estados (x) na equagdo (3.103):

x=[X, Y, Z, UV W ¢ 6 w P O R| (3.103)

E nove variaveis de entrada (u) na equagdo (3.104), sendo estas trés dngulos de inclinagao
¢,. , trés velocidades de rotagdo de hélices superiores € .. e trés velocidades de rotacao de hélices

inferiores €3, .
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u:[¢51 By by Cun Cum e e G 'Qzlm]T (3~104)

Conclui-se, portanto, que o modelo dindmico da aeronave proposta, com formato “T” ou
tricoptero (primeira do seu tipo), que mistura o uso e inclina¢do de rotores-coaxiais junto com asas
para controlar o movimento da aeronave, foi matematicamente formulado tomando como base os
principios fisicos, acrodinamicos e propulsivos que regem sobre corpos solidos no espago, ou neste

caso, sobre sistemas “multicorpo” no espago.

O sistema ¢ caracterizado por possuir seis graus de liberdade, porém possui nove entradas,
0 que o torna em um sistema sobre atuado. Portanto, no capitulo cinco, serd apresentada a estratégia

adotada para lidar com o controle deste sistema.
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4 DESIGN DA AERONAVE

Este capitulo apresenta as caracteristicas de cada um dos componentes considerados no
capitulo anterior para a Modelagem Dinamica do sistema. Aqui sdo descritas as dimensdes, massas
e elementos que compdem os rotores-coaxiais, as asas € a fuselagem da aeronave. Vale a pena
ressaltar que o design de cada um dos componentes da aeronave foi escolhido levando em
considera¢do pegas ou elementos elétricos e mecanicos reais, de forma a analisar e simular um
modelo do veiculo o mais proximo da realidade possivel. A aeronave aqui concebida ¢ pensada

para aplica¢des de monitoramento, defesa e seguranca.

Com o formato estabelecido da aeronave, serdo apresentados os parametros de cada um dos
rotores-coaxiais, asas e a fuselagem, que s@o usados nas equacdes consideradas no capitulo
anterior. Adicionalmente, sera apresentada uma validagao do tensor de inércia do veiculo através
da comparagdo entre os resultados obtidos pelo software CAD Solidworks e as equagdes que

definem o tensor de inércia da aeronave.

4.1 COMPONENTES UTILIZADOS

Rotores-Coaxiais: Para os rotores-coaxais, considera-se uma distancia de 13 cm entre os
dois motores brushless SCORPION M-3011-760KV e em cada um vai acoplada uma hélice APC
10x3.8-SF. A estrutura que da suporte aos motores do rotor-coaxial ¢ pensada em material de
impressao 3D (plastico ABS vermelho) e seu formato vai de acordo a localizag@o do rotor-coaxial.
Isto €, para os rotores-coaxiais laterais, o suporte em impressdao 3D acompanha o formato do perfil
aerodinamico da ponta da asa onde o rotor sera encaixado. Ja o rotor-coaxial traseiro acompanha o
perfil no final da parte traseira da fuselagem, onde este sera colocado. Adicionalmente, sobre a
estrutura de impressdo 3D vdo montados dois controladores de velocidade (Electronic Speed
Controller — ESC), um para cada motor do rotor-coaxial. A Figura 4.1 apresenta o formato para os

rotores-coaxiais laterais e traseiro.
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Figura 4.1 — Formato dos rotores-coaxiais da aeronave. (a) Rotor-coaxial lateral; (b) Rotor-coaxial traseiro

Motor SCORPION M-3011-760KV

\ y /

13 cm

\ Heélice APC 10x3.8-SF /

(a) (b)

Fonte: Autoria propria.

Asas: Para as asas, sua estrutura foi pensada como uma camada oca com o formato do perfil
aerodinamico simétrico NACAO0012. As nervuras e a “caverna” do perfil sdo pensadas novamente
em impressdo 3D e sobre o perfil oco de plastico ABS iria uma camada de fibra de vidro junto com
resina. Finalmente, para dar resisténcia mecanica a estrutura da asa, um tubo de carbono oco, com
didmetro de 8 mm e espessura de 2 mm ¢ usado como longarina. Serd através do tubo de carbono
que a asa e seu respectivo rotor-coaxial estardo acoplados a fuselagem da aeronave. O giro da asa,

serd realizado através do giro do tubo com o uso de um servo-motor.

As dimensdes da asa foram escolhidas para ter uma envergadura de 50 cm e uma corda de
13 cm. A érea alar de cada asa entdo contribuira para gerar a for¢a de sustentagdo em modo cruzeiro,
a uma velocidade de 20 m/s, equivalente a for¢a de tragdo de um rotor-coaxial lateral em uma

condigdo de voo pairado (hover). Ou o equivalente a 1/3 da forga peso da aeronave. A Figura 4.2

apresenta o formato da asa.
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Figura 4.2 — Formato da asa da aeronave

50 cm

h 4

13 cm

Tubo de carbono

Fonte: Autoria propria.

Fuselagem: A estrutura da fuselagem ¢ pensada como sendo uma juncdo de pegas em
impressao 3D, chapas recortadas de fibra de carbono e um revestimento aerodinamico de fibra de
vidro e resina. O revestimento aerodindmico foi concebido tomando como base o proprio perfil
aerodinamico da asa de forma a reduzir o arrasto acrodindmico que perfis retos de pecas expostas
podem provocar. A Figura 4.3 apresenta as vistas frontal e lateral da fuselagem da aeronave. A

vista superior ¢ semelhante a vista lateral.

Na Figura 4.3 pode-se observar o uso de um trem de pouso em plastico ABS vermelho para
apoio durante a decolagem e pouso da aeronave. Além disto € possivel observar um par de antenas
de transmissdo de dados e na parte frontal uma camera First-Person-View (FPV) para auxilio de
um provavel operador/piloto (remoto). Para o modelo dinamico apresentado no capitulo anterior,
o arrasto aerodinamico provocado por elementos como as antenas ou as pernas de apoio (trem de
pouso) ndo foi levado em consideracdo. A dindmica do arrasto provocado por estes elementos exige

o uso de analise de elementos finitos através de Computational-Fluid-Dynamics (CFD).
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Figura 4.3 — Formato da fuselagem da aeronave. (a) Vista frontal da fuselagem; (b) Vista lateral da acronave

Camera FPV / \

Pernas de apoio
(a) (b)

Fonte: Autoria propria.

Adicionalmente, internamente a fuselagem encontram-se alojados o computador de bordo
para controle de voo da aeronave, um transmissor de dados de telemetria, um transmissor de video,
um GPS, e uma bateria LiPo de seis células (6S). A Figura 4.4 apresenta a distribuicdo destes

elementos eletronicos no interior da fuselagem (sem o revestimento superior aerodinamico).

Figura 4.4 — Componentes eletronicos no interior da fuselagem

Transmissor de Transmissor
Computador . i de vid
Camera FPV de Bordo Telemetria Bateria 6 ¢ video

Fonte: Autoria propria.

A distribuicdo dos componentes eletronicos no interior da fuselagem nao ¢ aleatéria, a

localizacdo de cada um dos componentes com relagdo a uma determinada referéncia, neste caso o
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nariz da aeronave (sistema de referéncia A — capitulo 3), influi diretamente na localiza¢do do centro
de gravidade da aeronave e, por sua vez, a localiza¢ao do centro de gravidade de cada rotor-coaxial
com relagao ao sistema fixo ao C.G. da aeronave (sistema B) afeta diretamente o equilibrio de
for¢cas e momentos do sistema. Portanto, montando toda a aeronave ¢ escolhendo a localizagao
precisa de cada um dos componentes eletronicos dentro da fuselagem, a condi¢dao de equilibrio
para decolagem, pouso ou voo pairado no ar (hover) ¢ satisfeita quando cada rotor-coaxial

proporciona uma forga de tragdo minima equivalente a 1/3 da for¢a peso da aeronave. Ou seja:

F

TRi, —

FG
G 4.1
3 (4.1)

Entdo, se todos os rotores proporcionam uma mesma forga de tragao para equilibrar a forga

peso, para equilibrar os momentos:

ZMX =0 Frp, Youri, = Frra, Yorro, =0

- FTRIB = FTR2B = FTRiE

> Fo (T, =T )0 7
YPbRIE = YPsz,g
DMy =06 Fpy X +Fy Xpppo, = Frps, Xy, =0
- FTRI,, = FTRz,, = FTR3B = FTRiB
- FTRiH (XPleg + XPsz,, - XPbR3,, ) =0 (4-3)
- XPle,; = XPszﬁ
XPbRSB = 2XPbR1,,

Desta forma observa-se que em relagdo ao plano XY do sistema B na Figura 3.5, a distancia
em Y entre a origem do sistema B e o C.G. de cada um dos rotores-coaxiais laterais deve ser a
mesma. Por outro lado, a distdncia em X entre a origem do sistema B e o C.G. do rotor-coaxial
traseiro, deve ser duas vezes a distancia em X entre a origem do sistema B e o C.G. dos rotores-
coaxiais laterais. A Figura 4.5 apresenta as distdncias em X entre os rotores-coaxiais € o C.G. da
aeronave, quando os rotores encontram-se orientados na vertical, apontando o vetor forca de

empuxo para cima.
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Figura 4.5 — Vista lateral da aeronave montada

Xpvr1p | Xpbrag

Fonte: Autoria propria.

Finalmente, com todos os elementos e componentes da aeronave colocados no seu
respectivo lugar, tem-se entdo um modelo mais realista da aeronave. A Figura 4.6 mostra uma vista
superior da aeronave completamente montada com suas dimensdes de comprimento e largura. A
Figura 4.7 apresenta uma imagem renderizada no programa Solidworks da aeronave com seus

rotores-coaxais laterais horizontalmente inclinados para voo cruzeiro.

Figura 4.6 — Vista superior da aeronave montada

105 cm

120 cm

Fonte: Autoria propria.
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Figure 4.7 — Aeronave completa em voo cruzeiro

Fonte: Autoria propria.

42 PARAMETROS DO DRONE

Nesta secao serdo apresentados os parametros considerados para o modelo da aeronave,
tomando como base tanto condigdes ambientais, como também atributos de massa e dimensdes dos

componentes que conformam o sistema multi-corpo do veiculo.

A Tabela 4.1 apresenta os componentes eletronicos considerados para este projeto. A massa
de cada um destes elementos foi acrescentada a massa total dos macro-componentes aos quais estes

elementos eletronicos vao fixados (fuselagem, rotores ou asas).

Os parametros considerados para cada um dos componentes do sistema multicorpo
(fuselagem, rotores-coaxais e asas) sdo apresentados na forma de tabelas, junto com outros
parametros adicionais considerados no modelo dinamico. Estas tabelas estdo disponiveis no

Apéndice B1 (devido ao grande nimero de parametros).
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Tabela 4.1 — Componentes eletronicos da aeronave

Componente Modelo do Componente Quantidade | Massa Total [Kg]
RunCam Hybrid - Dual 4K HD
Camera FPV 1 0.0180
& FPV Camera ’
Transceptor de video | XOSD3B Video Transceiver 1 0,0720
Antenas Antena Wireless Omnidirecional o)
Sdbi 2.4ghz 0,0400
Transceptor de XLRS D1 Radio Control 1
) ! 0,0470
telemetria Transceiver
Bateria Titan 22.2v 10.5Ah 6S3P-GA 1 0,9080
Controladora NAVIO 2 (raspberry pi 4) | 0,0230
GPS GPS/GNSS com antena MCX 1 0,0300
Turnigy TGY-390DMH High
Servo Motor Performance DS/MG Servo 3 0,0675
5.4kg
Motor Brushless Scorpion M-3011-760kv 6 0,5220
Hélice APC 10x3.8-SF 6 0,0714
ESC Skywalker ESC (50A UBEC) 6 0,2460
TOTAL 2,0449

Fonte: Autoria propria

43 VALIDACAO DO TENSOR DE INERCIA

As equacdes apresentadas no capitulo 3 para descrever o tensor de inércia da aeronave e
sua variacdo de acordo com os angulos de inclinagdo ¢, (i = 1,2,3) dos trés rotores-coaxiais,
permitiram chegar na equacdo (3.17) do tensor de inércia total da aeronave, como sendo a soma
dos tensores de inércia de cada um dos componentes em relacdo ao sistema de coordenadas fixo ao

corpo B.

Para corroborar que este modelo matematico do tensor de inércia total da aeronave esta
correto, ja que este afeta diretamente as aceleragdes angulares do sistema (3.100), ¢ feita uma
comparac¢ao dos momentos e produtos de inércia obtidos através do modelo matematico e através

dos resultados disponibilizados pelos software CAD Solidworks, para diversos angulos de
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inclinagdo ¢,, nos rotores-coaxiais. As Tabelas 4.2 até 4.4 apresentam os resultados comparativos

para angulagdes nos rotores-coaxiais que deixam a aeronave em morfologias simétricas e

assimétricas (ver Figura 3.3).

Tabela 4.2 — Comparativo de tensor de inércia para angulos de inclinagdo @, =@, =15° ¢ @,; =90°

(configuragdo simétrica)

Momento/Produto de
L. 5 Modelo SolidWorks Modelo Matematico
inércia [kgm ]
Ly, 0,2680 0,2509
Iyy, 0,3782 0,3700
L2z, 0,6349 0,6124
Ly, =1y, 6,43%10° 8,5%10°
Lz, = 1o, 0,0020 0,0032
Ly, =1y, ~5,9%10° —4,65%10°

Fonte: Autoria propria

Tabela 4.3 — Comparativo de tensor de inércia para angulos de inclinagdo ¢, =120°,¢,, =45° e @, =65°

(configuragdo assimétrica)

Momento/Produto de
inéreia [kgmq Modelo Solidworks Modelo Matematico
Ly, 0,2694 0,2525
Ly, 0,3797 0,3683
L2z, 0,6355 0,6083
Ly, =1y, 0,0014 0,0013
Lz, = 1o, 0,0035 0,0030
Ly, =1y, -0,0003 -0,0002

Fonte: Autoria propria
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Tabela 4.4 — Comparativo de tensor de inércia para angulos de inclinagdo ¢, =120° ¢ @, =@, =90°
(configuragdo assimétrica)

Momento/Produto de
inéreia [kgmz] Modelo Solidworks Modelo Matematico
Ly, 0,2690 0,2522
Iy, 0,3791 0,3690
Iy, 0,6348 0,6115
Ly, =Ty, -0,0011 -0,0011
Lz, =1z, 0,0033 0,0026
Ly, = 1oy, -0,0011 -0,0011

Fonte: Autoria propria

Portanto, observa-se que os resultados do modelo matematico do tensor de inércia sdo de
fato bastante proximos dos resultados gerados pelo modelo CAD 3D da aeronave no software
Solidworks. A variag¢do entre um e outro pode-se dever ao fato de que a inércia das hélices, que no
modelo matematico ¢ acrescentado a inércia de um respectivo rotor-coaxial, ¢ considerada como a
inércia de um disco s6lido. Enquanto que a inércia das hélices no Solidworks, em relagdo ao sistema

fixo ao C.G. da aeronave, depende do angulo de rotacdo no qual a hélice estiver disposta.

44 CONCLUSOES

Neste capitulo foram apresentados com maior detalhe cada um dos componentes que fazem
parte do sistema multicorpo da aeronave. Para isto foram apresentadas as dimensdes dos
componentes, suas massas e suas localizacdes ao longo do corpo do veiculo, assim como também
foi brevemente descrito quais elementos eletronicos foram considerados para serem usados no
modelo real do drone e os materiais mecanicos para fabricar as estruturas das asas, fuselagem e

rotores. Por fim, foi apresentada o formato final do drone.
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Na se¢do 4.2 foram apresentados o grande numero de parametros que alimentam as
variaveis do modelo matematico desenvolvido no capitulo 3. Os parametros foram agrupados de
acordo aos componentes aos quais correspondem (fuselagem, asas e rotores-coaxiais) e

apresentados em tabelas.

Finalmente, com os pardmetros de massa e coordenadas dos componentes da aeronave, foi
validado o modelo matematico do tensor de inércia do veiculo para varios angulos de inclinagao
dos seus trés rotores-coaxiais, comparando-o aos resultados gerados para produtos e momentos de
inércia do software CAD 3D Solidworks. Isto permite ter um modelo matematico da acronave cujo
tensor de inércia pode ser previsto a cada instante de tempo a depender dos angulos de inclinagao

#., € que, como consequéncia, influi diretamente na previsdo das aceleragdes angulares da

aeronave como observado na equagao (3.100).
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5 ESTRATEGIA DE CONTROLE

Neste capitulo sera apresentada a filosofia de controle adotada para a aeronave. Para isto,
inicialmente sera descrito o procedimento para lidar com o sistema sobre atuado, definido no final
do capitulo 3 de modelagem dindmica. A seguir serdo apresentadas as estratégias de controle para

cada um dos controladores utilizados neste projeto.

51 TRATAMENTO DA SOBRE ATUACAO

Antes de realizar a linearizagdo do sistema, de forma a simplifica-lo, ¢ realizado o
tratamento da sobre atuacdo do mesmo. O sistema inicialmente conta com nove variaveis
manipuladas (entradas) e seis graus de liberdade (saidas).

Como visto no capitulo 3, um determinado rotor-coaxial ¢ controlado por trés entradas: o

angulo de inclinacdo ¢, , a velocidade de rotagdo da hélice superior €, ,, e a velocidade de rotacao
da hélice inferior €3, . Contudo, tomando como base os dados de desempenho da hélice APC
10x3.8-SF fornecidos pelo fabricante, ¢ possivel encontrar uma expressdo polinomial para a
velocidade de rotagdo da hélice inferior que balanceie/anule o torque total induzido do rotor-
coaxial. Para isto, a velocidade de rotagdo da hélice inferior serd funcao da velocidade de rotacao
da hélice superior e do vento axialmente incidente sobre o rotor-coaxial V,_  (lembrando que a
velocidade do vento axialmente incidente sobre o rotor-coaxial ¢ a mesma velocidade axial agindo
sobre a hélice superior, ja que sobre a hélice inferior incide a velocidade axial do vento sobre o
rotor-coaxial ¥, mais a velocidade induzida pela hélice superior 7, ).

As equagoes (3.85) a (3.87) e a equacao (3.47), requeridas para determinar o torque de um

rotor-coaxial, sdo repetidas abaixo.

QRi = Qhu - th (3-85)

0, = pCqs? D’ (3.86)
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Cq =] plJ* + p2J* + p3J° + p4J* + p5J + p6 |
p1=0.0035; p2 =—-0.0042; p3 =0.0012 (3.87)
p4=-3.3264e-04;p5=—5.3859-05;p6=2.6174e-04

Ty = (3.47)

Portanto, o problema reside em encontrar o valor da velocidade de rotacao da hélice inferior

0. que torne a equacdo (3.85) proxima de zero. Através das equagdes (3.86), (3.87) e (3.47),

observa-se que esta solugdo ndo ¢ trivial ja que o torque produzido por uma hélice em (3.86)
dependera da velocidade de rotagdo da hélice e da velocidade axial de incidéncia sobre o rotor.
Um processo iterativo foi usado para determinar o valor da rotagcdo necessaria da hélice

inferior (3, para anular o torque induzido total do rotor-coaxial Q,,, variando as velocidades de

rotag¢do da hélice superior € .. e da velocidade de incidéncia axial do vento sobre a hélice V., de
acordo com os dados experimentais do fabricante.

A Figura 5.1 apresenta a rotina iterativa para conseguir os valores necessarios da
velocidade de rotacdo de uma hélice inferior, como func¢do da velocidade de rotagao da
correspondente hélice superior e da velocidade de vento axialmente incidente sobre a mesma hélice

superior.

No total, 19 valores de velocidade de rotagao da hélice superior 2, .. entre 2.000 e 20.000
RPM (a cada 1.000) foram considerados e, para cada valor de rotacdo da hélice superior, um total
de 30 valores de velocidade do vento axialmente incidente foram usados, de acordo com os dados

experimentais do fabricante da hélice APC 10x3.8-SF.
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Figura 5.1 — Rotina iterativa para calculo da velocidade de rotagdo da hélice inferior

Velocidade
axialmente
incidente sobre

Velocidade de
rotacio da
hélice superior

hélice inferior

Fonte: Autoria propria
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Uma vez armazenados todos os valores da velocidade de rotagdo da hélice inferior que
anulassem o torque total induzido de um rotor-coaxial, a interpolacao entre velocidade de rotacao
da hélice superior, velocidade incidente sobre o rotor (sobre a hélice superior) e velocidade de
rotacdo da hélice inferior foi realizada. A equacdo (5.1) apresenta a equagao obtida para a
velocidade de rotag@o da hélice inferior como fung¢do da velocidade de rotagdo da hélice superior
e da velocidade do vento incidente sobre a hélice superior. A Figura 5.2 mostra graficamente esta

relagdo de interpolagao.

P00+ pl0x + p0ly + p20x” + pllxy + p02y°
Q= +p30x° + p21x’y + p12xy” + p03y° + p40x*
+p31x°y + p22x*y* + pl3xy° + p04y*

x= (gum ~ Xonean ) y= (Vim»ehu = Vinean )
Xt Vst
—>x, =1152x, =574y, =16.09y,, =13.45 (5.1)
p00 = 1233;p10 = 630.1;p01 = -26.16;
p20 =-15.93:p11 = 46.07;p02 = -36.56;
p30 =7.734;p21 = -25.17;p12 = 25.47;
p03 = -5.395:p40 = -1.493;p31 = 7.411;

p22 =-5.371;p13 =-3.298;p04 = 2.341;

Havendo encontrado o valor de rotacao da hélice inferior, constatou-se que, de fato para
toda condicao de velocidade de rotacdo da hélice inferior e vento incidente sobre o rotor, o torque
resultante do rotor-coaxial era muito proximo de zero (variando a partir da terceira casa decimal).
Por outro lado, constatou-se também que a diferenca de velocidade de rotagdo entre ambas as
hélices de um rotor-coaxial ndo superava 7%. Isto quer dizer que o impacto de “balancear” o torque
do rotor-coaxial ndo somente diminui o efeito do torque induzido, como também diminui o efeito
do torque giroscopico do rotor-coaxial (apresentado previamente nas equacdes (3.89) a (3.91)).
Este resultado condiz com as afirmacdes de Allenspach et al. (2020) com o uso de rotores-coaxiais

no projeto do hexacoptero-tilt-rotor omnidirecional.
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Figura 5.2 — Velocidade de rotacdo da hélice inferior, em funcdo da velocidade de rotacdo da hélice superior e da
velocidade axialmente incidente sobre a hélice superior
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Fonte: Autoria propria

Com a abordagem apresentada, a velocidade de rotacdo da hélice inferior €, de cada

rotor-coaxial do sistema se ajustard automaticamente, através da equagao (5.1), com o objetivo de
tornar o torque induzido do rotor-coaxial igual ou proximo a zero. Portanto, cada rotor-coaxial

passa a ser suficientemente controlado com apenas duas entradas: o angulo de inclinagdo ¢, e a

velocidade de rotacao da hélice superior 0, ..

Desta forma o sistema anteriormente sobre atuado, por contar com sei graus de liberdade e
nove entradas, agora passa a ser um sistema “quadrado” com seis graus de liberdade e seis entradas

de controle:

u:[¢51 G by Qun Qo qum]T (5.2)
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5.2 LINEARIZACAO

Para a linearizagdo do sistema, em torno de um determinado ponto ou condi¢do de
equilibrio, € necessario entender quais das equagdes dindmicas ndo-lineares serdo consideradas
para proceder com a lineariza¢do. As equacdes (3.99) e (3.100) foram apresentadas como as
equagoes dinamicas referentes as aceleracdes lineares e angulares, em relagao ao sistema fixo ao

corpo B, respectivamente. Elas sdo apresentadas aqui novamente:

U|
v= V|——n‘1 L —wxv (3.99)
d
P
1:1/: Q|:JT'LLMB_‘}T'W_WX(JT'W)} (3.100)
“

Desta forma, observa-se que as equagdes (3.99) e (3.100) descrevem os seis graus de
liberdade presentes no sistema, trés lineares e trés angulares. Portanto, estas duas Gltimas equagdes
serdo usadas para o controle de velocidade da aeronave e com isto, o nimero de estados
considerados sera de seis e o nimero de entradas também serd de seis. A equacao (5.3) apresenta
o vetor de estados e o vetor de entradas que sdo usados para o controle de velocidade da aeronave.

Adicionalmente ¢ apresentado o vetor de aceleragdes.

)}:VJ vow P oo 1'<J
x=[u v w P 0 R] (5-3)

u=[h b by G G Gl
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Estes trés vetores sdo considerados para a formulacdo do modelo linear em formato de
espaco de estados, apresentado na equagdo (5.4). Como foi apresentado no capitulo 2, a matriz 4
representa a matriz de coeficientes da resposta natural do sistema, que relaciona a variagdo dos
estados em fungao dos proprios estados. A matriz B representa a matriz de coeficientes da resposta

atuada do sistema ¢ relaciona a variagao dos estados em fungao das variaveis de entrada do sistema.

Ja no caso da matriz C ela ¢é considerada uma matriz identidade, ja que ¢ assumido que
todos os estados serdo observaveis. Por fim, a matriz D ¢ considerada nula ja que ndo existem

entradas agindo diretamente sobre as saidas.

Xoxt = AgyeXs + Beyglsn (5.4)
Yor = CoreXox1 + Dsrolhsn

Para obter as matrizes 4 € B, € necessario linearizar o sistema ndo-linear em torno de um
ponto de equilibrio. O procedimento para a linearizacdo ¢ feito através do método da série de

Taylor:

f(x’”)zf(’_"ﬁVM A’”M Au

(5.5)

Tal que x e u representam os estados e entradas na condi¢do de equilibrio, Ax e Au

representam a variacdo dos vetores de estados e entradas de controle, a funcdo f (x,u) neste caso

serd igual a x e f(x,u) representar o vetor de aceleragdes na condigéo de equilibrio, tal que, em

equilibrio, as aceleragdes serdo nulas. Portanto:

f(x,u)zx (5.6)
f(x,u)=0
O segundo termo do lado direito da equagdo (5.5) representa a matriz de derivadas parciais

da funcdo “ f”, em funcdo dos estados, aplicando as condi¢gdes de equilibrio x e u . Portanto, para

os estados mostrados na equagao (5.3), a matriz 4 sera dada pela equagao (5.7):
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(5.7)

J& o terceiro termo do lado direito da equagdo (5.5) representa a matriz de derivadas parciais

da funcdo “f”, em fungdo das entradas, aplicando as condi¢des de equilibrio X e u . Portanto, para

os estados e entradas mostradas na equagao (5.3), a matriz B sera dada pela equagao (5.8):

[oU oU oU ouU oU oU
a¢E1 6¢E2 a¢E3 thuRl thuRZ thuR?)
ov. oV oV oV ov ov
8¢E1 a¢E2 a¢E3 thuRl thuRZ thum
ow oW oW oW ow ow
B — a¢E1 a¢E2 a¢E3 thuRl thuRZ thum
oP 0P OP oP oP oP
a¢E1 6¢E2 a¢E3 thuRl thum thuIB
o0 00 00 00 oQ 00
a¢E1 6¢E 2 a¢E 3 aQ huR1 aQ huR2 thuRB
OR OR OR OR OR OR
L a¢E1 a¢E2 a¢E3 thuRl thuRz thuIB ;5

B

(5.8)

Com a descrigdo das equagdes necessarias para a linearizagao do sistema, a linearizagao ¢

realizada em duas condi¢des de voo, onde a aeronave ¢ capaz de atingir um estado de equilibrio.
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5.2.1 Linearizacdo em condicio de voo pairado (hover)

De acordo com o descrito no capitulo 4, a condicao de equilibrio em modo hover ¢ atingida
quando os trés rotores-coaxiais se encontram inclinados verticalmente para cima e as forcas de
tracdo entre eles se igualam a forga peso. Isto quer dizer que cada rotor-coaxial contribui com 1/3
da forca peso. Portanto, para esta condi¢ao foram encontrados os valores de velocidade de rotagao

das hélices superiores (2, .., enquanto as velocidades de rotacdo das hélices inferiores (2, foram

encontradas automaticamente através da equacao (5.1). A Tabela 5.1 resume os valores dos estados
e das entradas para atingir esta condi¢dao de equilibrio. Adicionalmente, foram incluidos também
os valores da velocidade de rotagdo das hélices inferiores para mostrar a diferenca de cada uma,

com relagdo a sua respectiva hélice superior. A equagdo (5.9) resume as condi¢des de equilibrio

dinamico para este modo de voo.

0
> F,=0- 0
TRIBZ + TRZBZ + TR]BZ :FGB
(ZMBX :O_>MTRIE +MTRZB :MTRSE) (59)

(ZMBYZO_)MTR,B :MTRZB)
(ZMBZ 20—)MQRI,, :MQRZB :MQRSB :0)

ZMGH =0

> M, =05

Tabela 5.1 — Valores das variaveis de estado e de entrada para a condigdo de equilibrio em voo pairado

Descri¢cao da Variavel Unidade Valor

Velocidade horizontal (U) m 0
S

Velocidade lateral () m 0
s

Velocidade vertical (W) m 0
S

Velocidade de rolagem (P) rad 0
s

Velocidade arfagem (Q) rad 0
s
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Tabela 5.1 — Valores das variaveis de estado e de entrada para a condigdo de

equilibrio em voo pairado (continuagao)
Velocidade de guinada (R) rad 0
s
Angulo de inclinagdo do rotor direito (g,,) 0 90
Angulo de inclinagdo do rotor esquerdo (g, ) o 90
Angulo de inclinagdo do rotor traseiro (g,,) 0 -90
Velocidade de rotag@o da hélice superior do ad
rotor-coaxial direito (Q,,, ) s 708,0374
Velocidade de rotacdo da hélice inferior do ad
rotor-coaxial direito (€, ) s 755,2848
Velocidade de rotag@o da hélice superior do ad
rotor-coaxial esquerdo (€2, ) s 708,0374
Velocidade de rotacdo da hélice inferior do ad
rotor-coaxial esquerdo (€, ) s 755,2848
Velocidade de rotagao da hélice superior do rad
rotor-coaxial traseiro (., ) s 703,3996
Velocidade de rotacao da hélice inferior do ad
rotor-coaxial traseiro (€2,,;) s 750,3375

Fonte: Autoria propria

Dos resultados obtidos para esta condi¢cao de equilibrio na Tabela 5.1, observa-se que as
velocidades de rotagdo das hélices correspondentes ao rotor-coaxial traseiro sdo levemente
inferiores as velocidades de rotagao das hélices dos rotores-coaxiais frontais. Isto se deve ao fato
do C.G. da aeronave estar levemente para frente, precisando de menos forga no rotor-coaxial
traseiro para equilibrar o momento de tra¢do entre os rotores, juntamente ao fato de que as asas
geram uma pequena (quase desprezivel) parcela de forga de arrasto devido ao fluxo de ar produzido
pela hélice superior dos rotores-coaxiais frontais-laterais. A Tabela 5.2 apresenta as componentes

de forca e momento totais da aeronave para esta condi¢do de equilibrio.



Tabela 5.2 — Componentes de forca e momento totais para voo pairado

122

Descriciao da Componente Unidade Valor
Forga total frontal () N 1.7%¥107°
Forga total lateral (F,, ) N 8.7%107'°
Forga total vertical (F,) N ~1.7%1077

Momento total de rolagem (1, ) Nm 35%107'8
Momento total de arfagem (A ,,) Nm 2.7%1077
Momento total de guinada (M, ) Nm -2.8%10™

Fonte: Autoria propria

Portanto, da tabela anterior ¢ possivel corroborar a condicdo de equilibrio em que a

aeronave se encontra para o voo pairado/hover.

Aplicando a equagao (5.7) para linearizar o modelo na condi¢ao de hover, com as condi¢des

iniciais descritas pela Tabela 5.1, as matrizes 4 e B para este modo de voo sdo obtidas usando o

Matlab®:

Hover

Hover —

0 9*10™ 0 0.0070 0
0 0 0 0 0
| 8*10* 0 -0.2314 0 —2%*107" 0
- 0 0.0016 —0.9465 0.0121  0.0044
0.0673 0 —0.0022 -0.0077 —0.4454 0
i 0 -0.1329 -0.1552 -0.0760 —0.6459 |
[-3.2710 -3.2710 0 0 0 0 |
0 0 3.2303 0 0 0
0.0050  0.0050 0 —-0.0092 —0.0092 —0.0092
—-0.4617 0.4617  —0.0847 —0.0949 0.0949 0
—-0.1401 —-0.1401  0.2272  0.0309  0.0309 —0.0623
14.0559 —14.0559 -13.2908 0.0036 —0.0036 0.0623 |

[-0.3382

(5.10)

(5.11)
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Analisando as matrizes 4 e B obtidas, comega-se por observar os autovalores da matriz A4,
0s quais constituem os polos do sistema e descreverdo se o sistema ¢ estavel ou ndo. Através do

comando ‘eig (A)’ no Matlab® sdo obtidos os autovalores do sistema:

[-0.9440 |
-0.6482
- -0.4498 (5.12)
> 1-20.3340
-0.2314

0

Observa-se na equacao (5.12) que, para esta condi¢cao de voo, os autovalores apontam a
polos no semi-plano negativo, com exce¢ao de um. Portanto existe um estado que ¢ marginalmente
estavel. Isto quer dizer que este estado nao se alterara naturalmente, porém, se for perturbado, ele
ndo sera capaz de voltar para sua condicdo inicial, tornando-o instdvel. Os demais autovalores

demonstram que o resto de estados sdo estaveis.

Por outro lado, sabendo que existe a possibilidade de instabilidade, ¢ necessario
compreender se o sistema sera capaz de estabilizar e exercer controle sobre sua dindmica, através
das variaveis de entrada apresentadas na equagdo (5.3). Para isto, inicialmente, ¢ usada a linha de
comando ‘Ctr rank = rank(ctrb(A,B))’, para encontrar o “posto” da matriz de
controlabilidade, dado que se a matriz de controlabilidade der um posto igual ao nimero de estados,
entdo o sistema sera controlavel. Neste caso, o posto da matriz de controlabilidade deu como
resultado 6, igual de fato ao nimero de estados. Isto quer dizer que até este ponto, o sistema na
condicdo de linearizagdo hover se mostra instavel, porém, controlavel.

Para entender o grau de controle sobre a aeronave, foi realizado no Matlab® uma analise
através do singular value decomposition — SVD da matriz de controlabilidade. Dando como
resultados a matriz de valores singulares apresentada na equagao (5.13) e a Figura 5.3 mostrando

a variagdo dos valores singulares em funcdo da frequéncia.
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[31.1129 0 0 0 0 0 |
0 49161 0 0 0 0
0 0 2.9997 0 0 0
SCHover (5 . 1 3)
0 0 0 1.1672 0 0
0 0 0 0 0.4015 0
0 0 0 0 0 0.0164]

Figure 5.3 — Valores singulares do modo Aover em fungédo da frequéncia.
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Fonte: Autoria propria.

Observa-se na equacao (5.13), através dos seis valores singulares, que todos os estados
mostram ser razoavelmente controldveis, com excecao do ultimo valor singular. Este tltimo valor
singular mostra que existe um estado que requer de um grande valor ou esfor¢o na entrada do
sistema para ser controlado. A Figura 5.3 corrobora a existéncia e prevaléncia deste valor singular
tdo pequeno ao longo da frequéncia. Adicionalmente, devido ao autovalor com valor zero na
equagdo (5.12), isto é, um polo na origem, a curva do maximo valor singular na Figura 5.3
apresenta um ganho tendendo ao infinito em baixas frequéncias. Ou seja, a existéncia de um

integrador.

Por fim, dividindo o maximo valor singular pelo minimo valor singular da equagao (5.13)

¢ encontrado o nimero condicional, cujo objetivo ¢ medir quanto afeta ou altera uma entrada a
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saida de um sistema. A equagdo (5.14) mostra o condicional encontrado para a controlabilidade do

sistema.

ve,  =1.8946%10° 5.14
Hover

Isto quer dizer que o sistema ¢ bastante sensivel frente a acdo das entradas em modo hover
e se torna necessario avaliar a simulacao da dinamica para compreender de fato se o sistema ¢

possivel de ser controlado para seguir uma referéncia.

Foi calculada também a matriz de ganho estético, apresentada na equagdo (5.15). Nela ¢
possivel observar o termo ‘Inf’, correspondente ao polo na origem. O método Relative Gain Array

— RGA foi usado para gerar a equacao (5.16), a partir da matriz de ganho estatico.

[-9.7085 -9.7088  0.0106  0.0013 0.0013 -0.0030 |
0 0 Inf 0 0 0

— -0.0104 -0.0104 -0.0004 -0.0398 -0.0398 -0.0396

Crtrer = -0.4078 03643  -0.1786 -0.0992 0.1009 -0.0017

-1.7744 -1.7878  0.5148 0.0714 0.0680 -0.1401

22.0706 -21.6367 -20.5947 0.0292 -0.0296 0.0298 |

(5.15)

Analisando as equacdes (5.15) e (5.16), entendendo que fisicamente apenas a inclinagdo do
rotor-coaxial traseiro ¢,, afeta ou influi diretamente sobre a velocidade lateral V" da aeronave,
entende-se que o termo ‘Inf’ refere-se ao acoplamento (V, ¢,,). Por outro lado, olhando para a
equagdo (5.16) os angulos de inclinagdo dos rotores dianteiros afetam quase em igual medida a
velocidade horizontal U e a velocidade de guinada R. As velocidades de rotagao dos rotores-coaxais
dianteiros afetam a velocidade vertical W, a velocidade de rolagem P e a velocidade de arfagem Q.
Por fim, a velocidade de rotacdo do rotor-coaxial traseiro afeta a velocidade vertical W e a

velocidade de arfagem Q.



U 0.5028 0.5009 0 -0.0005

14 0 0 NaN 0

w -6.0374*10°  5.7447*%10° 0  0.3349

RGAH{)ver = =l

P -0.0027 -0.0024 0 04942

0 -0.0076 0.0038 0 0.1739
'R | 0.5075 0.4976 0 -0.0025

¢El ¢E2 ¢E3 QhuRl

-0.0005
0
0.3334
0.5108
0.1589

-0.0026 3.6988*10™ |

Q

huR2

-0.0026
0
0.3315
0.0001
0.6709

Q

huR3

126

(5.16)

Adicionalmente, para dar maior confiabilidade aos resultados obtidos até este momento, foi

encontrado o “posto” da matriz de observabilidade através do comando ‘Obs rank =

rank (obsv (A, C))’. Lembrando que a matriz C foi considerada uma matriz identidade 6x6,

assumindo um sistema com seus estados totalmente observaveis. O resultado apontou novamente

um posto de 6, corroborando a consideracao de observabilidade dos estados.

Para avaliar o grau de observabildiade do sistema, foi aplicado novamento o método SVD

para a matriz de observabilidade, apresentada na equacdo (5.17). Observa-se nesta equacao que 0s

valores singulares foram todos proximos entre eles.

A equacdo (5.18) mostra o nimero condicional da matriz de observabilidade. Deste

resultado pode-se corroborar que o sistema possui um bom grau de observabilidade.

[2.2482 0 0 0 0 0
0 1.3184 0 0 0 0
0 0 1.1217 0 0 0
SOHavei
0 0 0 1.0583 0 0
0 0 0 0 1.0268 0
0 0 0 0 0 1]

YO = 2.2482

(5.17)

(5.18)
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5.2.2 Linearizacdo em condicio de voo reto-nivelado (cruzeiro)

Com um procedimento andlogo ao exposto para modo de voo pairado, ¢ realizada a

linearizagdo da planta no modo de voo reto nivelado ou cruzeiro. Para esta condi¢do de voo ¢

considerada uma condicdo de velocidade horizontal (para frente) de U :20% , enquanto o0s

demais estados possuem valores nulos. Por ser considerada uma condi¢do de equilibrio, mesmo
havendo velocidade para frente, a aeronave nao devera apresentar componentes de aceleracao. Isto
quer dizer que, horizontalmente, a aeronave devera igualar as forgas de arrasto aerodindmico da
fuselagem e das asas, com a forca de tragcdo dos rotores-coaxiais frontais-laterais. Por outro lado,
verticalmente, a soma das forgas de tracdo dos trés rotores-coaxiais e das forcas de sustentacao das
asas, deverdo igualar a forca peso. Adicionalmente, os momentos em torno aos trés eixos de rotacao

da aeronave [X,Y,Z] deverdo ser nulos para evitar aceleragdes angulares. A equacdo (5.20)

resume as condi¢des necessarias para atingir o equilibrio nesta condig¢do de voo.

(ZFBX :O_)FTR]BX +FTR25‘X =FAWIBX +FAWZEX +FDFBX)

> F, =05 0
(ZFBZ =0>F, +F,

2BZ + FTRSBZ + FAWIBZ + FAW2BZ = FGB )

MAWIB)( +MAWZBX :MTRBBZ) (519)
(ZMBY ZO_)MTMBY +MAWIBY =

(ZMBX :O_)MTRIHX +MTR28X +

TRZBY +MAWZBY)
(ZMBZ =OﬁMTR]HZ _MAWIBZ :MTRZBZ —MAWZBZ)

ZMQB ZZMGB =0

> M, =05

Portanto, o desafio para esta condi¢ao de voo reto-nivelado € encontrar os valores dos
angulos de inclinacdo ¢, e das velocidades de rotacdo das hélices superiores €3, , e inferiores
0. que permitam satisfazer as condi¢des de equilibrio expostas na equagao (5.19). A Tabela 5.3
apresenta as condicoes iniciais das varidveis de estado e das varidveis de entrada, incluindo as
velocidades de rotacdo das hélices inferiores, para alcangar a condigdo de equilibrio em voo
cruzeiro. Vale ressaltar que os valores encontrados para esta condi¢do de equilibrio foram obtidos
através de tentativa e erro, j& que para cada condicdo de velocidade da aeronave, haverd uma

determinada combinag¢do de angulos de inclinag@o nos rotores-coaxiais.



128

Tabela 5.3 — Valores das variaveis de estado e de entrada para a condig@o de equilibrio em voo cruzeiro

Descricio da Variavel Unidade Valor
Velocidade horizontal (U) m 20
S
Velocidade lateral (V) m 0
s
Velocidade vertical (W) m 0
S
Velocidade de rolagem (P) rad 0
S
Velocidade arfagem (Q) rad 0
S
Velocidade de guinada (R) rad 0
S
Angulo de inclinagio do rotor
direito (¢, ) ’ 6,725
Angulo de inclinagio do rotor
esquerdo (¢, ) ’ 6,725
Angulo de inclinagio do rotor
traseiro (¢, ) ’ 90
Velocidade de rotagao da
hélice superior do rotor- rad 793.,9796
s
coaxial direito (€, )
Velocidade de rotagao da
hélice inferior do rotor- rad 808,7662
S
coaxial direito (€, )
Velocidade de rotacao da
hélice superior do rotor- rad 793.,9796
s
coaxial esquerdo (Q,,)
Velocidade de rotagao da J
hélice inferior do rotor- rag 808,7662
coaxial esquerdo (Q,, ) S
Velocidade de rotagao da J
hélice superior do rotor- rad 723,1296
coaxial traseiro (,,;) s
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Tabela 5.3 — Valores das variaveis de estado e de entrada para a condigdo

de equilibrio em voo cruzeiro (continuagao)
Velocidade de rotacao da
rq{-. . . _ rad
hélice inferior do rotor rad 7713811

coaxial traseiro (€2,;)

Fonte: Autoria propria

Através dos valores apresentados na Tabela 5.3, observa-se que para esta condi¢ao de voo
para frente e em equilibrio, o angulo de inclinagdo das asas e de seus respectivos rotores-coaxiais
¢ muito menor, quando comparado com o angulo de inclinag¢do para a condi¢ao de voo hover. Isto

faz sentido devido ao fato de que a aecronave deve apontar seus rotores frontais para frente e assim

conseguir propulsdo que a faca atingir a velocidade de U = 20% (para frente). Adicionalmente

observa-se que a velocidade de rotagdo das hélices dos rotores frontais ¢ superior a velocidade de
rotagdo das hélices do rotor-coaxial traseiro. Isto se deve ao fato de que, com os rotores-coaxiais
dianteiros inclinados quase horizontalmente, a for¢a de tragao destes rotores contribui praticamente
apenas para o movimento no eixo longitudinal X,, e a velocidade gerada gracas a esta propulsao,
contribui para gerar forca de sustentacdo nas asas. A for¢a de sustentacdo das asas, junto com a
forca de tracdo do rotor-coaxial traseiro se igualam a forga peso. Por outro lado, 0 momento
aerodinamico causado pela forca de sustentag¢do das asas, mais a pequena contribui¢do do momento
causado pela forca de tracdo dos rotores-coaxiais frontais; deve se igualar ao torque causado pela
for¢a de tracao do rotor-coaxial traseiro para evitar momentos em torno do eixo lateral Y, . Por fim,
observa-se que as velocidades de rotagdao das hélices do rotor-coaxial direito sdao equivalentes,
respectivamente, as velocidades de rotacdo das hélices do rotor-coaxial esquerdo. Desta forma, na
condicdo de equilibrio, os momentos de tragdo causados por estes dois rotores-coaxiais, se
eliminam mutuamente. Evitando torque em torno do eixo vertical da aeronave Z,. Da mesma
forma, os momentos aerodindmicos causados pela forca de sustentagdo das asas, se eliminam

mutuamente, evitando torque em torno do eixo longitudinal da aeronave X,. A Tabela 5.4

apresenta as componentes de forga e momento totais da aeronave para esta condi¢ao de equilibrio.
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Descriciao da Componente Unidade Valor
Forga total frontal ( F,, ) N 9.9%107
Forga total lateral (F,, ) N 9.2*%107'°
Forga total vertical (F,) N -3.8%10°

Momento total de rolagem (1, ) Nm 0
Momento total de arfagem (M, ) Nm -1*107"
Momento total de guinada (M, ) Nm -3*10*

Fonte: Autoria propria

Portanto, da tabela anterior ¢ possivel corroborar a condi¢do de equilibrio em que a

aeronave se encontra para o voo reto-nivelado.

Aplicando entdo a equagao (5.7) para linearizar o modelo na condi¢ao de voo cruzeiro, com

as condicoes iniciais descritas pela Tabela 5.3, as matrizes 4 ¢ B para este modo de voo sdo obtidas:

[—0.6506
0
-0.5270

Cruzeiro ~ 0

Cruzeiro —

1.9107
0

[ 22993
0
~14.8633
-91.6982
553126
| 4.9311

0 0.0892 0 —-0.0278 0

0 0 0 0 -20

0 -1.5352 0 20.4018 0

0 0.0014 -3.2856 0.0124 -0.3257

0 49119 -0.0079 -1.9758 0

0 -0.1322 -0.1571 -0.0757 -1.3416 |
-2.2993 0 0.0082  0.0082 0

0 3.4136 0 0 0

-14.8633 0 -0.0014 -0.0014 -0.0094
91.6982 -0.0750 -0.0386 0.0386 0
55.3126  0.2397  0.0051 0.0051 -0.0637
-4.9311 -13.9487 -0.0335 0.0335  0.0031 |

(5.20)

(5.21)

Vale a pena comparar as matrizes 4 € B para ambos os modos de voo, hover e cruzeiro.

Observa-se que as matrizes mudam bastante, justamente porque a dindmica do veiculo € muito

diferente entre estas duas condig¢des de voo. Observa-se também que para a matriz B, em ambas
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condi¢des de voo, a contribui¢do da inclinagdo dos rotores-coaxiais (as trés primeiras colunas da
matriz B) para os estados do sistema ¢ muito maior do que a contribuicao da velocidade de rotacao
das hélices (superiores) dos rotores-coaxiais (as trés ultimas colunas da matriz B). Portanto, isto
demonstra que a vetorizagao de forgas de tracdo, em conjunto com a inclinacao das asas, tem um

efeito bastante relevante na dindmica do sistema.

Analisando as matrizes A e B obtidas, observa-se os autovalores da matriz 4, os quais
constituem os polos do sistema e descreverdao se o sistema ¢ estavel ou ndo. Os autovalores do

sistema obtidos para esta condi¢ao sdo:

0
8.2717
e = -11.7480 (5.2)

e 10,6853
-1.3156

33116 |

Observa-se que os autovalores do sistema mudaram completamente com relacdo a aqueles
obtidos no modo de voo pairado. Neste caso, agora ndo somente existe um autovalor em zero,
indicando um estado “neutralmente estavel”, como também existe um autovalor positivo;
indicando um polo no semi-plano direito. Consequentemente, existe um estado naturalmente
instavel no sistema para a condi¢do de voo em modo reto-nivelado. Portanto, assim como foi feito
para o modo hover, ¢ necessario entender se a aeronave pode ser controlada e levada para a

estabilidade, através das varidveis de entrada apresentadas na equagao (5.3).

Usando novamente linha de comando ‘Ctr rank = rank(ctrb(A,B))’, constata-
se que o posto da matriz de controlabilidade d4 como resultado o valor de 6. Mostrando que para
esta condicdo de voo ¢ possivel controlar a aeronave. Porém, para entender o grau de
controlabilidade, ¢ aplicado novamente o método SVD para encontrar os valores singulares neste
modo de voo. A equacdo (5.23) mostra a matriz de valores singulares. A Figura 5.4 mostra a

variacao dos valores singulares em funcao da frequéncia.
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[ 24.713378*10° 0 0 0 0 0 |
0 439.907*10° 0 0 0 0
Se. 0 0 58.464*10° 0 0 0 (5.23)
0 0 0 1.382*10° 0 0 '
0 0 0 0 19.3988 0
] 0 0 0 0 0  6.2283]

Da Figura 5.3 e da equagdo (5.23) observa-se a grande variagdo entre os valores singulares
maximo e minimo para este modo de voo. A equagao (5.24) mostra o nimero condicional para o
voo cruzeiro. Portanto, para esta condigdo de voo observa-se o mal condicionamento que a
aeronave possui. Mostrando que uma pequena variagdo nos sinais de entrada pode causar grandes
variagoes nas saidas do sistema, tornando o sistema bastante sensivel a mudancas nas variaveis de

entrada.

Yo =3.9676%10° (5.24)

Se torna necessario avaliar a simulacdo da dindmica para compreender de fato se o sistema

¢ possivel de ser controlado para seguir referéncias de posi¢ao e velocidade.

Foi calculada também a matriz de ganho estatico para modo cruzeiro, apresentada na
equagdo (5.25). Nela € possivel observar o termo ‘Inf’, correspondente ao polo na origem. O
método Relative Gain Array — RGA foi usado para gerar a equacdo (5.26), a partir da matriz de

ganho estatico.
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Figura 5.4 — Valores singulares do modo cruzeiro em fungédo da frequéncia.

Singular Values

Singular Values (dB)

102 107! 10° 10! 102 10° 10*
Frequency (rad/s)

Fonte: Autoria propria

-4.8282 48161 -0.0061  0.0118 0.0118 0.0017
8.6703*10' -8.0718*10'  Inf  -3.0395%10' 3.0248*10"  3.8873*10"
s | 04T 93826  -0.0462  -0.0056 -0.0056 00128}
Creero T\ 287042 285077 1.0191 00094 0.0093  -8.4729%10°T
-0.1090 0.1019  -0.0036 -5.2942%107° -5.0614*10°  0.0014
| 7.9763 -6.0834  -105116  -0.0233 0.0244 0.0009 |
(U7 [0.1000 0.0998 0 04001 04008  -0.0010
v 0 0 NaN 0 0 0
cod ||| 04394 04528 0 01187 00931  -0.1041
Creo T p 7] 0.4568 04550 0 0.0442  0.0438 6.7843*10° (5.26)
Q| |-00462 00459 0 -0.0082 -0.0046  1.1051
R| [00499 00381 0 04451 04668 4.8572%10°
¢El ¢E2 ¢E3 QhuRl QhuR2 QhuRS

Observa-se através da equacdo (5.26) que para esta condicdo de voo, os angulos de

inclinacao dos rotores dianteiros influem principalmente na velocidade vertical W e na velocidade

de rolagem P, além de influir levemente sobre a velocidade horizontal U. O angulo de inclinacao
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do rotor traseiro novamente sugere um acoplamento com a velocidade lateral V. A velocidade de
rotagdo das hélices dos rotores-coaxiais dianteiros influem principalmente sobre a velocidade
horizontal U e sobre a velocidade de guinada R, além de influir levemente sobre a velocidade
vertical W. Por fim, a velocidade de rotacdo das hélices do rotor-coaxial traseiro influi

principalmente sobre a velocidade de arfagem Q e levemente sobre a velocidade vertical W.

Para avaliar a observabilidade, através do comando ‘Obs rank =
rank (obsv (A, C)) ', corrobora-se que o sistema seja observavel (dando como resultado posto
igual a 6). Porém, novamente ¢ avaliado o grau de observabilidade através do método SVD para
esta matriz. A equacdo (5.27) mostra a matriz de valores singulares para a matriz de observabilidade
de modo cruzeiro e a equagdo (5.28) o nimero condicional correspondente. Dos resultados obtidos,
entende-se que a observacao dos estados para esta condigdo de voo sera bastante sensivel e que
talvez seja necessario usar um observador ou estimador de estados (como, por exemplo, um filtro

de Kalman).

308.086*10° 0 0 0 0 0
0 30.914*10° 0 0 0 0
S0, 0 0 469.0050 0 0 0 (5.27)
0 0 0 818942 0 0
0 0 0 0 1.9877 0
i 0 0 0 0 0 1]
YOt = 308.086%10° (5.28)

5.3 CONTROLE LQRI DE VELOCIDADE RELATIVA AO CORPO DA
AERONAVE

Como estratégia de controle para a dinamica da aeronave, foi projetado um controlador do
tipo regulador linear quadratico integrador (LQRI). Esse deve controlar ao mesmo tempo, as

velocidades (lineares e angulares) relativas ao sistema fixo ao centro de gravidade da aeronave,
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i.e., ao sistema B. Desta forma busca-se criar um controlador através da estratégia LQR capaz de
levar os estados descritos na equagdo (5.3) até uma determinada referéncia, contando com o vetor
de entradas u, também visto na equacao (5.3), para a formulagao de espago de estados do modelo

linear.

De acordo com Yechout et al. (2003, p. 433, cap. 9), os controladores de velocidade em
projetos de aeronaves geralmente representam o laco interno de uma malha de controle fechada em
cascata. Sua funcdo ¢ geralmente a de garantir estabilidade a aeronave e auxiliar ao piloto (caso
exista) a controlar a aeronave. O laco externo do sistema em malha fechada geralmente estd
relacionado com o controle de posi¢do e atitude do veiculo no espago e trabalha em conjunto com
o controlador de velocidade. Na secdo seguinte sera tratado o controlador de posicao e atitude para

este projeto.

Tomando como referéncia a Figura 2.7, o diagrama de blocos de um controlador LQRI
aplicado ao controle de velocidades lineares e angulares do drone terd o formato apresentado na

Figura 5.5. O subscrito “ r ” refere-se as referéncias e o subscrito “ a ” refere-se ao estado atual.

Figura 5.5 — Diagrama de blocos LQRI para o controle de velocidades lineares e angulares da aeronave relativas ao
sistema fixo ao corpo B

Ua
Va
Wa
Pa

)

0=

Ra

4..

Fonte: Autoria propria
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Da Figura 5.4 ¢ necessario ressaltar que existirdo matrizes de ganho “Ki” e “Ko” distintas
para cada modo de voo (hover e cruzeiro), ja que estas matrizes dependem das matrizes 4 ¢ B,

respectivas para cada modo de voo.

(Y3} [IPR4)

, de saida “y” e erro “e” serdo como apresentados na

[
T

Portanto, os vetores de referéncia

equagdo (5.29):

_Ur(t)_ _Ua(t)_ —Ua(t)—Ur(t)_
Vr(t) Va(t) Va(t)—Vr(t)
N N e
or (1) Qa(t) Qa(t)-0r(1)
| Rr(r) | | Ra(t) | | Ra(t)—Rr(r) |
O vetor de entradas “u” a planta linear do sistema, para este projeto sera:
Ugyi (t) =—Kog X, (t) - Ki6x6je6xl (t)
-  [(Ua(t)-Ur(z))dr |
. o) (Fato)- (o)
()| [f wr()di|(530)
u, (1) ko, [ Pr(t))dt
o 20 flwt)-2rto)
I | (Ra()=Rr(t))dt |

A integracgdo de estados gera um vetor de estados aumentados para o controle de velocidade

da aeronave. Este terd o seguinte formato:
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((128_‘;:((3)) [(Ua(r)-ur (1)) dr

(Wa(r)-wr (1)) J(va(e)-vr(e))ds

(Pa(t)-Pr(r)) [(wa(r)=wr(1))ar

(Qa(t)-0r(1)) [(Pa(e)-Pr(z))ar Bei (1) U (1) ]

2()— Ry o (1 Vr(t

(Ralo)=1 (1) fou G J(0ae)-0r (1)) 0. Zﬁ; T W(())
ut) ~ o [(Ra(t)=Re(e))ar [T A gy {0} Pr(r)|  (5.31)
V) e — () v | S (1) Or(1)
P P(1)
o) oy
Xep,(t)

Definindo as matrizes Q e R da fun¢o de custo do erro quadratico na equagao (5.32), onde
os pesos ou coeficientes ¢, € p, foram encontrados através de tentativa e erro, observando a

resposta do sistema em regime transiente € permanente; buscando uma resposta a entrada degrau

com pouco maximo sobressinal (overshoot) e com erro em regime permanente inferior a 5%.

o =N, j:(xe(t)f OpyunXe(t)+u(t) Rmu(t))dt (5.32)
q, 0 —| |7/01 0 —|
Opn = B
0 | K P | (5.33)
=01, 20
>R, >0

E possivel entdo, aplicar a equagio algébrica de Ricatti:

"P+PA, —PB, R

A Nova Nova 6x67|BNovaTP+ Q12x12 = 0 (534)

Nova
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E as matrizes de ganho do controlador LQRI para controle da velocidade relativa ao corpo

da aeronave sao obtidas em (5.35).

K = R6x6ilBNovaP
k.“ (5.35)
Ki ¢ =
k()l
Por fim, com a malha fechada do sistema, € possivel obter a seguinte equacao:
x(t) = ANovax(t) - BNovaKGxIZx(t) = (ANova - BNovaKéle )x(t) (5'36)

5.4 CONTROLE PID DE POSICAO E ATITUDE NO ESPACO

O controle proporcional integrador derivativo (PID) € usado para controlar a posi¢do e
atitude do VANT no espago (em relagdo ao sistema inercial /). Este controlador age no lago externo
de controle do sistema e sua entrada corresponde a diferenca entre referéncias e valores atuais de
posicdo e atitude. Ao mesmo tempo, a saida deste controlador PID servird de entrada para o
controlador LQRI de velocidade relativa ao sistema fixo ao corpo B (correspondente ao lago

interno).

A Figura 5.6 mostra o diagrama de blocos generalizado para o lago externo do controlador.
Duas observagdes devem ser feitas neste ponto. A primeira € ressaltar que se assume que todos os
estados sdo observaveis, dispensando o uso (por enquanto), de observadores ou estimadores de
estado. Na pratica, um filtro de Kalman sera indispensavel para o controle da aeronave na realidade.
A segunda observacdo ¢ que para o controlador PID se comunicar com o lago interno sdo
necessarios dois blocos que servem como “pontes”. O primeiro, apds a saida do controlador PID,
deriva o resultado do controlador, obtendo velocidades em relacdo ao sistema inercial / e o
transforma do sistema inercial para o sistema fixo ao corpo B. Isso ¢ obtido através da inversao das

equacdes cinematicas para velocidades lineares e angulares (3.101) e (3.102) apresentadas no
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capitulo 3. A relagdo inversa destas equagdes ¢ mostrada na equacdo (5.37). Desta forma surgem

as velocidades de referéncia para o lago interno do controlador.

v v W]:(ng)[x', -

R (5.37)
[P O R]Tz 0 cg sgchllo © V/J
0 —s¢ cOcg

Uma vez que a malha interna gera a saida das velocidades atuais (instantaneas) da aeronave,
relativas ao sistema B, estas passam por uma transformacao inversa as expostas na equagao (5.37)
(observadas na equagdo (5.38)), para depois serem integradas. Desta forma ¢ gerada a posi¢do e
atitude relativas da aeronave atuais/instantdneas em relacdo ao sistema inercial / e que serdo

comparadas com a posicao e atitude de referéncia.

[x’, Y, 2, | =\Rm|f)71[U v ow]

-1

M 0 -s6 (5.38)
[¢ 1% WJ =10 ¢4 sgcd| [P Q R]T
0 —s¢ cOco
Figura 5.6 — Diagrama de blocos generalizado da malha de controle do sistema
Referencia m:z::
psirefH VEL_Ref B <] V.EL_A_E
Transformagao de velocidade de | para B Lago interno (LQRI)

Controlador PID

Transformagéo de velocidade de B para |

Fonte: Autoria propria
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Para o controlador PID ¢ usado o bloco nativo correspondente do Simulink, cuja estrutura
padrio refere-se a um sistema de componentes proporcional, integrador e derivativo em paralelo,
como ¢ apresentado na Figura 5.7. Nesta figura, as referéncias “r”’ correspondem (individualmente)
a posicao e atitude demandadas da aeronave, o vetor de saida “y”, que vem da realimentacao,
corresponde (individualmente) a posicdo e atitude atuais da aeronave. O vetor de erros “e”, que
serve de entrada para o controlador PID, ¢ considerado desde ja como a diferenca entre a saida “y”
e a referéncia “r”, ja que este padrdo ¢ mantido até entrar no laco interno do controlador LQRI. O
vetor saida do controlador PID “u” sera derivado no tempo e entrara no bloco de transformacao de

velocidade de / para B.

Um controlador PID ¢ usado para cada uma das componentes de posigdo [X,Y,Z] e para
cada uma das componentes de atitude [¢.6. ], , relativas ao sistema inercial /. Portanto, para cada

uma destas seis variaveis ¢ necessario sintonizar os ganhos Kp, Ki ¢ Kd. A sintonizacao ¢ feita
través de tentativa e erro observando a resposta do sistema em regime transiente ¢ permanente;
buscando uma resposta a entrada degrau com pouco overshoot € com erro em regime permanente

inferior a 5%.

Figura 5.7 — Diagrama de blocos do controlador PID utilizado

Y

Fonte: Autoria propria

Portanto, para o controlador PID na Figura 5.6:
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_Xr(t)_ _Xa(t)_ _Xa(t) - Xr(t)_
Yr(t) Ya(t) Ya(t)—Yr(t)
0= 0 0= )| e=Lot=r(0]-| =) (5:39
Hr(t) Qa(t) Ha(t)—é’r(t)
Lvr(1)], Lval(t)], Lwa(t)=yr(1)],

55 CONCLUSOES

Neste capitulo foi apresentada a abordagem usada para simplificar e tratar a sobre atuacao
do VANT, for¢ando a hélice inferior de um determinado rotor-coaxial a manter uma velocidade
que anulasse o torque induzido pela hélice superior. Adicionalmente foram apresentadas as
abordagens para linearizar o modelo ndo-linear da aeronave em duas condi¢des de voo distintas:
hover e cruzeiro; mostrando que em ambas as condig¢des o sistema ¢ instavel, porém, controlavel e
sendo necessario simular a dinamica controlada do sistema nestas condi¢des para validar se mesmo
com nimeros condicionais elevados, o sistema pode ser controlado com objetivo de estabiliza-lo e
comandé-lo. Por fim, foram apresentadas as arquiteturas dos controladores LQRI para o controle
de velocidade relativa ao sistema fixo ao C.G. da aeronave B (no lago interno) e o controlador PID

para o controle da posi¢ao e atitude relativa ao sistema inercial / (no lago externo).
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6 SIMULACAO E RESULTADOS

Neste capitulo sdo apresentados os resultados obtidos para o controle da aeronave VANT
VTOL proposta para o seguimento de referéncias, com a implementagao da estratégia de controle
descrita no capitulo anterior. Inicialmente ¢ testada uma condicdo de controle apenas de
velocidades relativas ao corpo da aeronave (com o lago interno LQRI). Depois sdo testados quatro
tipos de trajetoria diferentes (considerando posicao e atitude relativas ao sistema inercial /), duas
para a condicdo de voo em modo pairado no ar (hover) e duas para modo de voo cruzeiro.
Adicionalmente, para avaliacdo do sistema frente a perturbagdes atmosféricas como rajadas de
vento, na ultima trajetoria de cada modo de voo testado, é repetida a simulagdo acrescentando a

perturbacao de vento.

6.1 SIMULACAO COMPUTACIONAL

Para a simulagdo da dinamica da aeronave ¢ usado o software Matlab R2108b, dentro do
ambiente Simulink, com o uso do solver “odel5s”. O esquematico apresentado na Figura 5.4
mostra o diagrama de blocos generalizado para a simulacdo, porém, a este diagrama foram
acrescentados os blocos “Comandos”, “Perturbagoes atmosféricas” e “Posicdo e Atitude”. O

diagrama de blocos final ¢ apresentado na Figura 6.1.
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Figure 6.1 — Diagrama de blocos final do sistema VTOL
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Fonte: Autoria propria

O bloco “Comandos” ¢ usado para extrair os dados dos comandos usados para controlar a

aeronave, sendo estes os angulos de inclinacdo dos trés rotores-coaxiais ¢,, e as velocidades de
rotagdo das hélices superiores dos trés rotores-coaxiais Q, . .

Da mesma forma, o bloco “Posi¢cdo e Atitude” ¢ usado para extrair os dados de posicdo e
atitude atuais e de referéncia, com relagdo ao sistema inercial /.

Ja o bloco “Perturbacdes atmosféricas”, € usado a frente da saida do lago interno de controle
(LQRI) que produz como resultado as velocidades da aeronave atuais em relagdo ao sistema fixo ao
corpo B. A partir deste ponto, o bloco “Perturbagdes atmosféricas™ adiciona as velocidades atuais da
aeronave valores de velocidade produzidos pela acdo do vento sobre o veiculo e o resultado deste
bloco entra para o bloco de transformacdo das velocidades do referencial fixo ao corpo B para o
referencial inercial 1.

O bloco de “Referéncia” gera as trajetorias desejadas através dos valores comandados para

posicdo e atitude da aeronave no espaco tridimensional R’ (referencial 1), em funcdo do tempo.
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6.2 PARAMETROS DOS CONTROLADORES

Para definir os parametros dos controladores foi necessario classifica-los de acordo com a
condi¢do de voo sobre a qual o modelo foi linearizado e, ainda, de acordo com o tipo de trajetoria,
jé& que foi observado que para uma determinada trajetoria de referéncia ser alcangada com sucesso,
era necessario sintonizar os ganhos dos controladores de forma independente.

O processo de sintonia dos ganhos dos controladores PID e LQRI foi realizado através de
testes computacionais até que resultados adequados para o seguimento das referéncias de posi¢cdo
e atitude fossem alcancados. Contudo, para a matriz de ponderagao de entradas R do controlador
LQRI, observou-se que os pesos requeriam valores bastante baixos para alcangar um controle
adequado da aeronave.

E necessario ressaltar que nio foram consideradas restricdes para as entradas de controle

(angulos de inclinacdo ¢,, e velocidade de rotagdo das hélices superiores Q, ;. ), ja que buscou-se

avaliar os limites necessarios para os comandos. Contudo, esperava-se que os limites para os
angulos de inclinagdo e velocidade de rotacdo das hélices superiores dos rotores-coaxiais nao
ultrapassassem os seguintes limites (tomando como referéncia a Figura 3.3 para os angulos de

inclinagao):

—45°< §, =, <180°

~45°< §,, <225°
Prs ©6.1)

0<Q, . < 2.094,4[ﬂ}(20.000[rpm])
S

6.2.1 Parametros do Controlador LQRI para Controle de Velocidades Relativas ao Corpo

Para testar o controle da acronave, inicialmente foi realizado o teste de controle de
velocidades lineares e angulares, relativas ao sistema fixo ao corpo B, partindo da condigdo
linearizada de voo cruzeiro, com velocidade horizontal U =20m/s. Para isto foi necessario definir
as matrizes ponderagio Q e R da fungio de custo do controlador LQR. E necessario ressaltar que

a matriz Q terd dimensdes 12x12 devido a integracdo de estados, enquanto que a matriz R terd
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dimensdes 6x6, de acordo com as variaveis de controle da aeronave (angulos de inclinacdo ¢,, e
velocidade de rotagdo das hélices superiores Q, .. ). A equacdo (6.2) mostra os valores escolhidos

para as matrizes Q e R. A matriz / na equacdo (6.2) representa uma matriz identidade.

{Q = 15 [[]12)(12
LORI (6.2)

R=0.0001[7],__

Observa-se que o coeficiente multiplicando a matriz identidade para a matriz de ponderacao
de entradas de controle R precisou ser bastante reduzido. Isto sugere que a inclinagao dos rotores,
principalmente os frontais-laterais (junto com as asas), tem um efeito bastante relevante sobre a

dindmica do sistema.

6.2.2 Parametros dos Controladores PID e LQRI para Controle de Trajetoria Circular-

Diagonal em Modo Hover

Para a primeira trajetoria escolhida, ¢ demandado ao drone seguir a trajetdria de um circulo
“inclinado” no ar, partindo de modo de voo pairado no ar. Para esta condi¢cdo de voo, a equacao
(6.3) apresenta os valores encontrados para as matrizes de Q e R do controlador LQRI, enquanto
que a Tabela 6.1 mostra os valores para os ganhos Kp, Ki e Kd para cada uma das coordenadas

lineares e angulares.

(6.3)

LQR]{Q = 15[1]12x12
R=0.001[7]

6x6



Tabela 6.1 — Ganhos dos controladores PID para cada uma das variaveis de posicdo e atitude para a trajetoria
circular-diagonal em modo Aover
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Variavel Kp Ki Kd
X, 4.15 0.05 0.01
Y, 4.15 0.05 0.01
Z, 4.15 0.05 0.01
¢ 4.15 0.15 0.01
0 4.15 0.15 0.01
4 4.15 0.05 0.01

Fonte: Autoria propria

6.2.3 Parametros dos Controladores PID e LQRI para Controle de Trajetéria Helicoidal

em Modo Hover

Para esta trajetéria ¢ demandado ao drone seguir uma trajetoria de helicoide no ar, i.e.,

subindo enquanto realiza circunferéncias no ar, partindo de modo de voo hover. Para esta condicao

de voo, os valores encontrados para as matrizes de Q e R do controlador LQRI foram mantidos

iguais aos da equagdo anterior (6.3), enquanto que a Tabela 6.2 mostra os valores para os ganhos

Kp, Ki e Kd para cada uma das coordenadas lineares e angulares.

Tabela 6.2 — Ganhos dos controladores PID para cada uma das variaveis de posi¢do e atitude para a trajetoria

helicoidal em modo hover

Variavel Kp Ki Kd
X, 15.15 5 0.01
Y, 15.15 5 0.01
Z, 4.15 0.05 0.01
¢ 25 17 0.01
0 25 20 0.01
y 25.15 5 0.01

Fonte: Autoria propria
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Observa-se na Tabela 6.2 que os ganhos Kp e Ki dos controladores PID mudaram
significativamente quando comparados com os mesmos ganhos apresentados na Tabela 6.1. Isto se
deve a que foi necessario elevar os ganhos para alcancar o seguimento adequado da trajetdria

helicoidal, comparada a trajetoria circular-diagonal.

6.2.4 Parametros dos Controladores PID e LQRI para Controle de Trajetoria Helicoidal

em Modo Hover com Rajadas de Vento

Neste caso a missdao de voo corresponde 2 mesma trajetoria anterior, porém, em cinco
momentos diferentes do voo, sdo simuladas rajadas tridimensionais de vento sobre a aeronave,
alterando a velocidade dela no ar, enquanto tenta seguir a trajetéria demandada. Para esta condigdo
de voo, a matriz de ponderacdo de entradas de controle R precisou de uma mudanga em seus
pesos/coeficientes, de forma que houvesse uma menor resposta por parte da inclinagao dos rotores,
forgando o sistema a usar mais a rotagao das hélices. Isto se deve ao fato de que foi observado que
os angulos de inclinagdo dos rotores-coaxiais aproximavam-se dos limites especificados dentro da
equagdo (6.1). A equacao (6.4) mostra as matrizes Q e R do controlador LQRI para esta condigao de

voo, enquanto que a Tabela 6.3 apresenta os ganhos dos controladores PID.

Q:15[1]12x12
10 0 O 0 0 |
01 0 0O 0 0
LORI . 0 010 O 0 0 (6.4)
0 0 0 0001 0 0
00 0 0 0001 0
00 0 0 0  0.001
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Tabela 6.3 — Ganhos dos controladores PID para cada uma das variaveis de posicdo e atitude para a trajetoria
helicoidal em modo Aover, com rajadas de vento

Variavel Kp Ki Kd
X, 15.15 12.5 0.01
Y, 15.15 12.5 0.01
Z, 15.15 5 0.01
¢ 25 17 0.01
0 25 20 0.01
4 25.15 5 0.01

Fonte: Autoria propria

Observa-se que novamente foi necessario aumentar os ganhos proporcional Kp e integrativo
Ki dos controladores correspondentes as coordenadas lineares, para tentar compensar a alteragao de

trajetoria causada pelas rajadas de vento.

6.2.5 Parametros dos Controladores PID e LQRI para Controle de Trajetoria Helicoidal

em Modo Cruzeiro

Para a primeira trajetoria em modo de voo reto nivelado ou cruzeiro, foi escalada a trajetoria
helicoidal em modo #over, com um raio de giro maior e uma demanda de altitude também maior. A
equagdo (6.5) mostra as matrizes Q e R do controlador LQRI para esta condi¢do de voo, enquanto

que a Tabela 6.4 apresenta os ganhos dos controladores PID.

LQRI{Qzls[I]IZXIZ (65)

R=0.0005[7],
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Tabela 6.4 — Ganhos dos controladores PID para cada uma das variaveis de posicdo e atitude para a trajetoria
helicoidal em modo cruzeiro

Variavel Kp Ki Kd
X, 35.15 5 0.01
Y, 15.15 5 0.01
Z, 4.15 0.05 0.01
¢ 25 17 0.01
0 35 25 0.01
4 55.15 15 0.01

Fonte: Autoria propria

Ressaltam-se para esta condi¢do o aumento necessario para os ganhos dos controladores PID

para a coordenada linear X, e para as coordenadas angulares de arfagem @ e guinada w , com o

objetivo de seguir adequadamente a trajetdria comandada a aeronave.

6.2.6 Parametros dos Controladores PID e LQRI para Controle de Trajetéria

Personalizada em Modo Cruzeiro

Esta trajetoria ¢ uma extensdo da trajetoria anterior, comecando com o mesmo helicoide
anteriormente exigido, para depois realizar um “quadrilatero” no ar e terminar descendo até o ponto
de partida. Para esta condi¢ao de voo, os controladores PID ndo precisaram de mudancas em relagdo
aos apresentados na Tabela 6.4, porém foi necessario alterar as matrizes de ponderacao Q e R do

controlador LQRI. A equagdo 6.6 apresenta as matrizes Q e R para esta missao de voo.

{Q = 35[[]12)(12
LORI (6.6)

R=0.00025[1]

Destaca-se o aumento do coeficiente que multiplica a matriz identidade da matriz de
ponderacao de estados Q e a diminui¢ao do coeficiente que multiplica a matriz identidade da matriz

de ponderacao de entradas de controle R.
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6.2.7 Parametros dos Controladores PID e LQRI para Controle de Trajetéria

Personalizada em Modo Cruzeiro, com Rajadas de Vento

Finalmente, para a ultima simula¢do de voo, foi repetida a missao de voo anterior; contudo,

desta vez foram acrescentados cinco pontos de rajadas de vento tridimensionais espalhadas ao longo

da trajetoria. Analogamente ao que foi feito para a missao helicoidal em modo #over com rajadas de

vento, o vento alterara a velocidade da aeronave.

Para esta condicdo de voo foram usadas as mesmas matrizes de ganho Q e R para o

controlador LQRI da condigdo anterior. No entanto, os ganhos dos controladores PID para as

coordenadas lineares e angulares precisaram ser ajustados. A Tabela 6.5 mostra os ganhos para os

controladores PID para esta condigao de voo.

Tabela 6.5 — Ganhos dos controladores PID para cada uma das variaveis de posigdo ¢ atitude para a trajetoria
personalizada em modo cruzeiro, com rajadas de vento

Variavel Kp Ki Kd
X, 35.15 5 0.01
Y, 15.15 5 0.01
Z, 15.15 5 0.01
¢ 25 17 0.01
0 45 35 0.01
4 25.15 5 0.01

Fonte: Autoria propria

Observa-se, portanto, que dependendo da condigdo e da missdao de voo, tanto os ganhos do

controlador LQRI para as velocidades relativas ao corpo da aeronave, quanto dos controladores PID

para a posicdo e atitude da aeronave em relacdo ao sistema inercial, precisaram ser alterados para a

aeronave controlar e tentar seguir as trajetorias demandadas. Isto sugere o uso de metodologias de

ajuste de ganhos (gain scheduling) para controlar a aecronave em diversas condigdes de voo.
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6.3 RESULTADOS

6.3.1 Resposta ao Degrau de Velocidade em Modo Cruzeiro

Para comecar a analisar o comportamento do veiculo, foi realizada uma simulagdo de
controle das velocidades lineares e angulares da aeronave, relativas ao sistema fixo ao corpo B.
Para esta simulacdo o modelo linearizado do VANT comegaria em modo cruzeiro, com uma

velocidade horizontal (para frente) de U =20m/se, em determinados momentos da simulagdo, uma

entrada degrau na velocidade longitudinal U seria comandada, seguida de um degrau de velocidade
de rotacao de guinada R. Para este teste, apenas o controlador do lago interno LQRI seria necessario

para controlar e estabilizar simultaneamente as trés componente de velocidade linear [U ,V,W] , €
as trés componentes de velocidade angular [P,Q,R], . A equagdo (6.7) apresenta os degraus de

velocidade comandados e os tempos nos quais estes foram demandados.

AU =32 5 (1s <1 <10s)
Degrau S

(6.7)

o

AR =—5—— (205 <1 <255)
S
A Figura 6.2 apresenta a resposta das velocidades lineares da aeronave, em relacdo ao
sistema fixo ao corpo para os degraus de velocidade. Observa-se nesta figura que a aeronave atingiu
o degrau de velocidade longitudinal U exigido, com um tempo de subida de 2.33 segundos € um

tempo de acomodacao de 5.5 segundos, sem overshoot.
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Figura 6.2 — Resposta das velocidades lineares aos degraus de velocidade em voo cruzeiro
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Fonte: Autoria propria

A Figura 6.3 apresenta a resposta das velocidades angulares da aeronave, em relagdo ao
sistema fixo ao corpo para os degraus de velocidade. Através desta figura € possivel observar que
a aeronave atingiu satisfatoriamente o degrau de rotagao de guinada negativa R. Para isto, o sistema
apresentou um tempo de subida de 2,6 segundos € um tempo de acomodacdao de 5 segundos.

Novamente, nao houve presenga de overshoot.

As Figuras 6.4 e 6.5 mostram a variacdao dos angulos de inclinagcdo ¢,, e das velocidades

de rotacdo das hélices superiores Q, ., , respectivamente.
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Figura 6.3 — Resposta das velocidades angulares aos degraus de velocidade em voo cruzeiro
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Fonte: Autoria propria

Figura 6.4 — Variacdo dos angulos de inclinagdo dos rotores-coaxiais para, os degraus de velocidade em voo
cruzeiro
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Figura 6.5 — Variacao das velocidades de rotacdo das hélices superiores dos rotores-coaxiais, para os degraus de
velocidade em voo cruzeiro
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Fonte: Autoria propria

Analisando as Figuras 6.4 e 6.5 é possivel entender como o sistema estd se comportando
para atender as demandas de velocidade exigidas através dos degraus.

Inicialmente, durante o degrau de velocidade longitudinal AU =3m/s, ambos os angulos
de inclinacao dos rotores frontais-laterais se inclinam desde seu valor inicial de 6,7°, até se
aproximarem praticamente de 0°. Com isto, o efeito imediato ¢ que a velocidade de arfagem Q se
torne negativa (inclinando o nariz da aeronave para baixo). Para compensar este efeito de arfagem
negativa, o rotor-coaxial traseiro (inclinado verticalmente para cima de 90°) desacelera a rotagdo
das suas hélices, mas isto causa uma leve “queda” da aeronave, gerando velocidade vertical
negativa W. Portanto, o sistema obriga os rotores-coaxiais frontais-laterais a acelerarem a rotagado
das suas respectivas hélices para aumentar a forga de sustentacao das asas. Com isto, o rotor-coaxial
traseiro acelera suas hélices também para contribuir na sustentagdo e atuar contra o0 momento de
arfagem causado pelas asas. Esta condicdo estdvel se mantém por aproximadamente 5 segundos
desde r =5 s até = 10 s, momento no qual cessa o degrau de velocidade longitudinal. A partir

deste ponto, as inclinagdes dos rotores-coaxiais frontais-laterais e as velocidades de rotacao das
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hélices de todos os trés rotores-coaxiais se ajustam para retornar a condi¢do de equilibrio inicial
até o momento do inicio do segundo degrau comandado sobre o veiculo.

Para o segundo degrau de velocidade (em ¢ =20s), o sistema come¢a diminuindo a
inclinacao do rotor-coaxial direito para perto de 0°, enquanto o rotor-coaxial esquerdo aumenta sua
inclinagdo para perto de 9°. Isso acontece ao mesmo tempo que o rotor-coaxial direito acelera a
rotagdo das suas hélices, enquanto o rotor-coaxial esquerdo diminui a rotagdo das suas respectivas
hélices. Com isto, o efeito imediato ¢ um momento de rotacdo negativa em torno do eixo Z, da
aeronave, buscando gerar o comando negativo de rotagdo de guinada R; porém, o efeito aparenta
ser tdo relevante, que exige um “freio” aerodinamico através da inclinacdo do rotor-coaxial traseiro,
gerando um momento de guinada em oposi¢do ao causado pelos rotores-coaxiais frontais-laterais.
Novamente, em ¢ = 25s, momento no qual cessa o degrau de guinada negativa, os angulos de
inclinagdo e as velocidades de rotagdo das hélices se ajustam para voltar a condig@o inicial de
operacao.

Esta simulacdo inicial mostra que a aeronave se comporta fisicamente de forma correta,

controlando a dindmica do veiculo através dos comandos de controle (angulos de inclinagdo ¢,, ¢
velocidade de rotacdo das hélices superiores Q, , ) e estabilizando ela no ar ao longo de toda a

operagdo. Portanto, ¢ possivel afirmar através desta simulacdo que a aeronave aparenta ser

controlavel e estavel gragas aos comandos/varidveis de entrada.

6.3.2 Rastreamento de Trajetoria Circular-Diagonal em Modo Hover

Uma vez percebido o comportamento correto dos comandos de controle da aeronave, como
foi observado na simulagdo da resposta aos degraus de velocidade, houve seguranga para continuar
com os testes de simulacdo através do seguimento de trajetorias no espago, através do uso do
controlador PID em conjunto com o controlador LQRI. Comecando com o modelo linearizado em
voo pairado/hover, ¢ exigido a aeronave seguir uma trajetoria circular “inclinada” no ar.

Inicialmente, a aeronave teria que ajustar seu angulo de guinada y até apontar no rumo
correto € entdo comegar com a trajetoria, mantendo o mesmo angulo de guinada constante. Uma

vez terminada a trajetoria, o dngulo y deveria retornar ao valor inicial com o qual comegou a
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simulagdo. A equacao (6.8) apresenta as condigdes iniciais € as referéncias de posi¢ao e atitude, ao

longo do tempo, demandas a aeronave para esta missao de voo.

) ... |X,=0m Y, =0m Z,=30m
Condig¢des Iniciais
$p=0° 0=0° w=0°

(0s<t<5s)—> [y =(-18)"]
X, = {O.Scos(ﬁ(;;s)]—O.SJm

n(;;S)jm

(6.8)

(5s <t <455s)—> Y,=0.55in[
Z,=|3cos| ———= [+27 |m
20

(455 <1<50s) —>[l// =(-90+18(1-45))°]

A Figura 6.6 mostra a trajetoria circular-diagonal executada pelo drone. Nesta Figura, a
linha azul representa a trajetoria de referéncia, enquanto a curva vermelha mostra a trajetoria

realizada pela aeronave. Adicionalmente, um “modelo grafico” de referéncia da aeronave, na

mesma escala da trajetdria, ¢ apresentado.

Figura 6.6 — Trajetoria circular-diagonal em modo hover
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A Figura 6.7 mostra os resultados obtidos para as coordenadas de posi¢do em relagdo ao
sistema inercial /. Desta figura observa-se que o drone segue satisfatoriamente as coordenadas de
posicdo e apresenta erro nulo em regime permanente.

A Figura 6.8 mostra os resultados obtidos para as coordenadas de atitude em relagdo ao
sistema inercial /. Observa-se nesta figura que os angulos de rolagem ¢ e arfagem 6 apresentam
uma oscilagdo de valor reduzido em torno da referéncia e que o angulo de rolagem apresenta um
pequeno erro em regime permanente. Ja o angulo de guinada w um pouco atrasado da referéncia,
mas consegue acompanha-la adequadamente e apresenta erro nulo em regime permanente.

As Figuras 6.9 e 6.10 apresentam, respectivamente, os angulos de inclinagdo e as

velocidades de rotagdo das hélices superiores dos rotores-coaxiais.

Figura 6.7 — Coordenadas de posigdo para a trajetoria circular-diagonal em modo Aover
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Figura 6.8 — Coordenadas de atitude para a trajetoria circular-diagonal em modo hover
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Figura 6.9 — Angulos de inclinacdo dos rotores-coaxiais para a trajetoria circular-diagonal em modo hover
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Figura 6.10 — Velocidades de rotacdo das hélices superiores dos rotores-coaxiais, para a trajetoria circular-diagonal
em modo Aover
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Das Figuras 6.9 e 6.10 observa-se como o modelo dinamico ¢, aparentemente, sensivel a
leves mudangas na inclinacdo dos rotores-coaxiais, enquanto ha varia¢do da rotagdo das hélices.
Isto pode apoiar o resultado obtido no capitulo 5 para o numero condicional que mede a
sensibilidade nos estados do sistema, frente a variagdes nas variaveis de comando/entrada.

Portanto, através da simulacao para a trajetdria circular-diagonal, partindo do modo de voo

pairado no ar, conclui-se que a aeronave foi capaz de realiz4-la com sucesso.

6.3.3 Rastreamento de Trajetoria Helicoidal em Modo Hover

A segunda simulagdo partindo do modo hover € através do seguimento de uma trajetoria
helicoidal, na qual o VANT deveria realizar circunferéncias horizontais no ar (com um raio de 3
metros), enquanto aumentava gradativamente sua altitude. Para isto, analogamente a como foi feito
na simulacdo anterior, o drone deveria ajustar inicialmente seu angulo de guinada w , esperar 5
segundos e entdo comegar o percurso da trajetdria. Ao longo da trajetoria o angulo de guinada

devera ir mudando, seguindo a trajetéria com o nariz da aeronave. A equa¢do (6.9) mostra as
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condi¢des iniciais e as variacdes exigidas para as referéncias de posi¢do e atitude ao longo do

tempo.

Condi¢des Iniciais
$=0°

(OSStSSS)—)[y/_z(l&)"]

r=3m

(10s <t <60s)—>| Y, =r(

Z,=35m
w =1530°

(60s<t)—{

t
X, :(rcos(

t-10

2

7 -([1=10
10
w :[90+180(iD°
2r

X,=0m Y, =0m Z,=30m
0=0° v =0°

—210J_rjm
jm
)+30j0m

(6.9)

A Figura 6.11 mostra a trajetoria helicoidal, partindo de modo Zover, executada pelo drone.

Nesta Figura, a linha azul representa a trajetoria de referéncia, enquanto a curva vermelha mostra

a trajetoria realizada pela aeronave. Adicionalmente, o “modelo grafico” de referéncia da

aeronave, na mesma escala da trajetoria, ¢ também apresentado.

A Figura 6.12 mostra os resultados obtidos para as coordenadas de posi¢ao em relagdo ao

sistema inercial /, para esta trajetoria. Desta figura observa-se que o drone segue satisfatoriamente

as coordenadas de posi¢do e apresenta erro nulo em regime permanente.
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Figura 6.12 — Coordenadas de posicdo para a trajetoria helicoidal em modo hover
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A Figura 6.13 mostra os resultados obtidos para as coordenadas de atitude em relacdo ao

sistema inercial /. Mesmo com oscilagdes reduzidas nos angulos de rolagem e arfagem, todos os

angulos de atitude apresentaram bom desempenho, com erro nulo em regime permanente.

Figura 6.13 — Coordenadas de atitude para a trajetoria helicoidal em modo hover
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As Figuras 6.14 e 6.15 apresentam, respectivamente, os angulos de inclinagdo e as

velocidades de rotagdo das hélices superiores dos rotores-coaxiais para esta trajetoria helicoidal.



Figura 6.14 — Angulos de inclinagio dos rotores-coaxiais, para a trajetoria helicoidal em modo hover
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Figura 6.15 — Velocidade de rotagdo das hélices superiores dos rotores-coaxiais, para a trajetoria helicoidal em modo

hover
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Observa-se desta simulagdo que o VANT seguiu de forma satisfatéria a trajetoria proposta
para esta missdo de voo. Apenas ¢ necessario ressaltar os elevados angulos de inclinag¢ao

observados para o seguimento da trajetoria helicoidal, partindo do modo de voo pairado no ar.

6.3.4 Rastreamento de Trajetoria Helicoidal em Modo Hover, com Rajadas de Vento

De forma a validar a capacidade da aeronave a contornar os efeitos aerodindmicos como
rajadas de vento, que possam estar presentes em uma missdo de voo em condi¢des reais; foi
simulada novamente a trajetdria anterior com diversos pontos ou momentos da trajetdria, nos quais
a velocidade da aeronave ¢ afetada por rajadas de vento que alteram o valor da saida da planta do
lago interno de controle, correspondente as componentes de velocidade da aeronave em relagao ao
sistema fixo ao corpo B. A equacdo (6.10) mostra os momentos nos quais acontecem as rajadas de
vento e sua duragdo no tempo.

A Figura 6.16 mostra a trajetéria helicoidal com a curva azul como referéncia e a curva
vermelha como a trajetéria realizada pela aeronave. Nesta figura observam-se as alteracdes
significativas na trajetoria causadas pelas rajadas de vento. Porém, ¢ possivel observar também que
a aeronave conseguiu se ajustar para retomar o rumo correto.

O modulo do vetor de rajada de vento ¢ considerado com um valor maximo de 14 m/s, com

uma duracgao de 3 segundos.
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AV =52
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AU =-2.192
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. (6.10)
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Figura 6.16 — Trajetoria helicoidal em modo hover, com rajadas de vento
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A Figura 6.17 apresenta os resultados das coordenadas de posicao para esta missao de voo.

Observa-se como em regime transiente a aeronave reage para tentar seguir as coordenadas de

posi¢cdo comandadas, a pesar das alteracdes causadas pelas rajadas de vento.

Figura 6.17 — Coordenadas de posig@o para a trajetoria helicoidal em modo /over, com rajadas de vento
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A Figura 6.18 mostra os resultados para as coordenadas de atitude da aeronave para a

trajetoria helicoidal, partindo do voo pairado, com as rajadas de vento. Observa-se que mesmo

com maiores oscilagcdes nos dngulos de rolagem e arfagem, o sistema ndo apresentou maiores

alteragcdes quanto a atitude da aeronave. Isto se deve ao fato de que a simulagdo do vento ¢

considerada aplicada sobre o centro de gravidade da aeronave.

As Figuras 6.19 e 6.20 apresentam, respectivamente, os angulos de inclinacdo e as

velocidades de rotagdo das hélices superiores dos rotores-coaxiais para esta trajetoria helicoidal.

Ressalta-se que para esta missao de voo, os ganhos da matriz de custo R do controlador LQRI,

tiveram que ser ajustados de forma evitar que os angulos de inclinagcao chegassem perto dos limites

operacionais considerados na equacao (6.1).



Figura 6.18 — Coordenadas de atitude para a trajetoria helicoidal em modo hover, com rajadas de vento

167

C I T
0.02 / f" f. /\Al /l q ﬂl Referéncia
I | || ‘|‘ [- {'I F ‘| \ /\I I‘ | Estado
= A l' | 1) AT
= o N I,,f\/\/ rﬂllwlj HI\I“I\,\[\/\/\M l'M‘l | f/\\/\/\,\w
"-J \ x/ VY \| ".a‘
-0.02 & ! \J —  — iy I ! =
0 10 20 30 40 50 60 70 0
O T | m T T n
p N N
g; 0 — MV L&N W Hf\f\«“—ﬁ—*—*—“ “\H |m Lj\u“u*—*—f—fJ lJﬁaVL/\fx/wrd|
| || '
Il
-0.02 - \U | - | [ | | 7
0 10 20 30 40 50 60 70 80
1500 = i =
5q1000 — —
= 500 - —
0 ‘ | | | | | |
0 10 20 30 40 50 60 70 80
t[s]

Fonte: Autoria propria

Figura 6.19 — Angulos de inclinagdo dos rotores-coaxiais, para a trajetoria helicoidal em modo hover, com rajadas
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Figure 6.20 — Velocidade de rotagdo das hélices superiores dos rotores-coaxiais, para a trajetdria helicoidal em modo
hover, com rajadas de vento
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Portanto, para esta missao de voo, com rajadas de vento agindo vetorialmente sobre as trés
componentes de velocidade da aeronave e alterando a posi¢do da mesma no espago, considera-se
que a aeronave conseguiu contornar os efeitos da aerodindmica adversa ao longo da trajetoria, sem
desestabilizar e conseguindo retomar o rumo imposto pelas referéncias de posicao e atitude no

espago.

6.3.5 Rastreamento de Trajetoria Helicoidal em Modo Cruzeiro

Dando continuidade com os testes em simulacdo, foi testada novamente uma trajetéria
helicoidal (sem vento), partindo do modo de voo cruzeiro. A trajetoria ¢ semelhante a apresentada
para o modo hover, com a diferenca de que neste caso encontra-se em uma escala superior,
considerando um raio de giro adequado para a velocidade de voo na qual a aeronave se encontra

inicialmente (U =20m/s) . A equagdo (6.11) apresenta as condi¢des iniciais e coordenadas ao longo

do tempo de posicao e atitude.
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A Figura 6.21 mostra a trajetdria helicoidal para este modo de voo. Inicialmente a aeronave
percorre uma linha reta até que, em determinado momento, comega o percurso curvo da trajetoria
helicoidal, enquanto ganha altitude. No fim do helicoide, o VANT sai da curva seguindo um trajeto

paralelo ao trajeto reto inicial.

- ... |X,=0m Y,=0m Z,=30m
Condig¢des Iniciais
$p=0° 6=0° y=0°
(Os StS2SS)—)[XI z(t)m]
[ =50m ]
X,z(rsin(t_25j+25]m
t-25
(255 <t<125s)—>|Y, =| —rcos o |tr|m (6.11)
Z, =(r+5)m
Wz[lgotﬂno
. 872- -
X, =(1-100)m
(1255 <t)—>| Z, =130m
w =720°

A Figura 6.22 mostra os resultados obtidos para as coordenadas de posi¢ao em relagdo ao
sistema inercial /, para esta trajetoria. Desta figura observa-se que o drone segue satisfatoriamente

as coordenadas de posi¢do e apresenta erro nulo em regime permanente.
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Figura 6.21 — Trajetoria helicoidal em modo cruzeiro

120
100 -

80

Z| [m]

60

40

100
50 50

Y1 [m] 0 0 X1 [m]

Fonte: Autoria propria

Figura 6.22 — Coordenadas de posicdo para a trajetoria helicoidal em modo cruzeiro
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A Figura 6.23 mostra os resultados obtidos para as coordenadas de atitude em relagdo ao

sistema inercial /. Para esta trajetéria € interessante observar que em ¢ = 25s, momento no qual a
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aeronave entra no helicoide, o angulo de arfagem 6 tem uma subita altera¢ao positiva, chegando
a +15° para depois decair novamente até sua referéncia. Isto pode ser analisado com o auxilio das
Figuras 6.24 e 6.25 que apresentam, respectivamente, as deflexdes dos angulos de inclinacdo e as
velocidades de rotagao das hélices superiores para esta missao de voo. Observa-se que para girar
para a esquerda, subitamente, o rotor-coaxial direito inclina para baixo e acelera a rotagao das suas
hélices, enquanto o rotor-coaxial esquerdo inclina para cima e também acelera (em menor medida)
suas hélices, gerando um torque que precisa ser “amortecido” pelo rotor-coaxial traseiro. Este
resultado ¢ semelhante ao observado na simulacao da resposta ao degrau de velocidade de rotagao
de guinada R. Porém, desta vez, a aeronave nao so precisa girar, como também ganhar altitude e ¢
esta condicdo em particular, de mudanca repentina, que aparenta afetar o angulo de arfagem da
aeronave, até ser ajustado novamente pelo controlador, enquanto escala ao longo da trajetoria. E
interessante observar também o angulo negativo (proximo de -2°) que a inclina¢do do rotor-coaxial
direito assume. Isto sugere que mesmo com um angulo de inclinagdo negativo, a for¢ca de
sustentacdo sobre a asa pode ser ainda positiva, com um angulo de ataque positivo o suficiente.
Em ¢ = 125s, ao sair do helicoide, o sistema se ajusta de forma a voltar a condi¢ao inicial
de voo, causando o procedimento inverso ao observado na entrada ao percurso helicoidal.
Novamente, para esta missdo de voo, considera-se que o sistema respondeu corretamente
ao rastreamento da trajetoria indicada, mantendo a aeronave estavel e ajustando suas variaveis de

controle para alcangar as referéncias em posicao e atitude no espago.



Figura 6.23 — Coordenadas de atitude para a trajetoria helicoidal em modo cruzeiro
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Figure 6.24 — Angulos de inclinag@o dos rotores-coaxiais, para a trajetoria helicoidal em modo cruzeiro
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Figure 6.25 — Velocidade de rotagdo das hélices superiores dos rotores-coaxiais, para a trajetdria helicoidal em modo
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6.3.6 Rastreamento de Trajetoria Personalizada em Modo Cruzeiro
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Na penultima simulagdo de voo, partindo do voo em modo cruzeiro, adiciona-se uma

extensao a missdao de voo helicoidal. De forma que uma vez que a aeronave sai do helicoide e

encontra-se a uma altura maior que a do comego, esta comeca a percorrer um percurso quadrado

com quinas arredondadas. Em um determinado momento do percurso quadrado, a aeronave entrara

novamente dentro de um helicoide, s6 que desta vez ela devera realizar circunferéncias no plano

YZ, enquanto continua para frente no eixo X. Finalmente, terminado o percurso quadrado, a

aeronave devera descer, novamente em uma trajetoria helicoidal, até o ponto onde comecou a

trajetdria helicoidal inicial (e através da qual ganhou altitude). A partir deste ponto ela ¢ comandada

a percorrer uma linha reta. As equagdes de (6.12) até (6.15) mostram as condi¢des iniciais € as

variacoes nas referéncias das coordenadas de posicao e atitude para realizar esta trajetoria

customizada. As Figura 6.26 ¢ 6.27 apresentam a trajetdria em questao.
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Figura 6.26 — Perspectiva

da trajetoria personalizada em modo cruzeiro
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Figura 6.27 —Vista superior da trajetoria personalizada em modo cruzeiro
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A Figura 6.28 apresenta a resposta das coordenadas de posicdo para a trajetoria

customizada.

Figura 6.28 — Coordenadas de posicdo para a trajetoria personalizada em modo cruzeiro
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A Figura 6.29 apresenta a resposta das coordenadas de atitude para a trajetoria

personalizada.

Figura 6.29 — Coordenadas de atitude para a trajetoria personalizada em modo cruzeiro
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Finalmente, as Figuras 6.30 e 6.31 mostram, respectivamente, a variacdo dos angulos de

inclinagdo e das velocidades de rotacao das hélices superiores dos rotores-coaxiais para esta missao

de voo. Novamente, foi possivel observar que a aeronave gerou a trajetéria desejada com sucesso,

valendo-se dos angulos de inclinacao e da velocidade de rotacdo das hélices dos rotores-coaxiais

para navegar pelo ar.



Figura 6.30 — Angulos de inclinagdo dos rotores-coaxiais, para a trajetoria customizada em modo cruzeiro
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Figura 6.31 — Velocidade de rotagdo das hélices superiores dos rotores-coaxiais, para a trajetoria personalizada em

modo cruzeiro
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6.3.7 Rastreamento de Trajetoria Personalizada em Modo Cruzeiro, com Rajadas de Vento

Por fim, a ultima simulagdo de voo trata-se da simulagdo personalizada vista na secdo
anterior, mas desta vez com a agdo de rajadas de vento nas trés componentes de velocidade da
aeronave, relativas ao sistema fixo ao corpo B. A equagdo (6.16) mostra a variacdo de velocidade

das rajadas de vento e sua duragdo no tempo.

AU =-102
(40s <t <43s) > ;

AV =102

L S

AU =-8762

S

(70s <t <73s)—| AV =102
S

AW =-52
S

AU =8.76 = (6.16)
S

(1405 <t <1435) —| AV =102
S

Aw =52
S

(210s <t <2135) > | AV :14.149}
S

AU =52
(2805 <1<283s) > S

AV =-13232
S

Com a aplicacdo das perturbacdes atmosféricas na velocidade da aeronave em diversos
momentos da trajetoria, nas Figuras 6.32 e 6.33 pode-se observar a variagdo nas coordenadas de
posicao causadas pelas rajadas de vento. Porém, da mesma forma que aconteceu com a simulagao
com vento no modo sover, observa-se que o veiculo tenta corrigir a alteracao do trajeto devido a

acao do vento, conseguindo retomar o rumo uma vez acionados os comandos de controle.
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Figura 6.32 — Perspectiva da trajetoria personalizada em modo cruzeiro, com rajadas de vento
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Figura 6.33 —Vista superior da trajetéria personalizada em modo cruzeiro, com rajadas de vento
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A Figura 6.34 mostra os resultados das coordenadas de posi¢do para esta condi¢cao de voo.

A Figura 6.35 mostra os resultados das coordenadas de atitude para esta condi¢do de voo.
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Finalmente, as Figuras 6.36 e 6.37 mostram, respectivamente, a variacao dos angulos de
inclinagdo e das velocidades de rotagdo das hélices superiores dos rotores-coaxiais para esta

missdo de voo com rajadas de vento.

Figura 6.34 — Coordenadas de posic@o para a trajetoria personalizada em modo cruzeiro, com rajadas de vento
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Figura 6.35 — Coordenadas de atitude para a trajetoria personalizada em modo cruzeiro, com rajadas de vento
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Figura 6.36 — Angulos de inclinag@o dos rotores-coaxiais, para a trajetoria customizada em modo cruzeiro, com

rajadas de vento
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Das Figuras 6.32 a 6.37 compreende-se que as rajadas de vento simuladas tiveram um
grande impacto sobre a dinamica do veiculo e prejudicaram em parte o seguimento da trajetéria
em determinados trechos. Contudo, a estratégia de controle implementada para avaliar a
viabilidade deste projeto de aeronave sugere que a aeronave seria capaz de enfrentar o vento em

condi¢des de operagdo reais.

Figura 6.37 — Velocidade de rotagdo das hélices superiores dos rotores-coaxiais, para a trajetdria personalizada em
modo cruzeiro, com rajadas de vento
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6.4 CONCLUSOES

Neste capitulo foram apresentados os parametros dos controladores utilizados para
controle de velocidade relativa ao sistema fixo ao corpo (LQRI), e de posi¢ao e atitude relativas
ao sistema inercial (PID). Através das simulacdes foi possivel comprovar que para uma
determinada condi¢do de voo ou determinada missdo, era necessaria a sintonizagao dos ganhos
dos controladores com o objetivo de obter resultados satisfatorios no seguimento das trajetorias

propostas.
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Um total de sete simula¢des foram apresentadas, considerando apenas degraus de
velocidade, considerando trajetorias em modos de voo pairado e cruzeiro sem perturbagdes
atmosféricas e, finalmente, duas simulagdes com rajadas de vento. Em todas estas simulagdes
foi possivel constatar o correto desempenho das variaveis de controle (angulos de inclinagao e
velocidade de rotacdo de hélices superiores dos rotores-coaxiais) para seguir a trajetoria

comandada e enfrentar as alteragdes causadas pela a¢ao do vento.

Em todas as simulacdes foi possivel constatar um erro em regime permanente nulo para
coordenadas de posi¢ao e atitude, com excecao da trajetoria helicoidal, partindo do modo hover.
Nesta trajetoria em particular os angulos de rolagem e arfagem mantiveram um erro em regime

permanente constante, porém, seu efeito ¢ bastante reduzido em torno da referéncia.

Em relagdo a alteracdo na trajetoria causada pela a¢do do vento, talvez melhores
sintoniza¢des de ganho dos controladores PID e LQRI possam ser alcangadas para melhorar
ainda mais a reposta obtida. Acrescentando ao algoritmo de controle as restricdes paramétricas
dos limites possiveis de alcangar para a inclinacao dos rotores e a velocidade maxima de giro

das hélices.

Finalmente, consideram-se bem-sucedidos os testes computacionais referentes ao

rastreamento de trajetorias com esta arquitetura de aeronave.
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7 CONCLUSOES E TRABALHOS FUTUROS

Neste trabalho foram apresentadas diversas pesquisas relacionadas a VANTs, mais
especificamente dentro da classificagdo dos VTOLs com inclinacdo de rotores (TRUAV) e com
inclinacao de asas (TWUAYV). Foram apresentados também diversos modelos de VTOLs que
compdem uma parte do estado da arte desta classe de veiculos, em operagdo ou em
desenvolvimento, na industria ao redor do mundo. Por fim, foi feita uma revisdo sobre o potencial

e as caracteristicas dos rotores-coaxiais para o controle de aecronaves multirrotor.

Portanto, tomando como base as diversas pesquisas aqui apresentadas e os diversos
modelos existentes, foi proposto o desenvolvimento de uma nova arquitetura de VTOL TWUAV
que misturasse a inclina¢do independente de trés rotores-coaxiais (dois a frente e nas laterais da
fuselagem da aeronave e um terceiro rotor-coaxial na parte de tras), de tal forma que cada um dos
rotores frontais-laterais girassem junto com uma respectiva asa que auxiliaria na sustentacio e

controle da aeronave quando ela passasse a operar em modo aviao.

Através do desenvolvimento matematico das equagdes que descrevem a dinamica do
veiculo, considerando for¢as e momentos relacionados aos principios aerodindmicos, propulsivos

e inerciais; foi formulado o modelo nao linear da aeronave.

O design da aeronave, considerando componentes reais eletronicos e mecanicos, foi
realizado com o uso do software CAD SolidWorks e através deste foi possivel comparar e validar
o tensor de inércia que ¢ gerado pelas equagdes do modelo matematico da aeronave, em funcao dos

angulos inclinagdo dos trés rotores-coaxiais.

O modelo nao linear do drone foi linearizado em duas condigdes de voo, sendo estas: voo
hover e voo cruzeiro para avaliar a estabilidade e controlabilidade natural do sistema. Foi
comprovado que o sistema € naturalmente instavel, porém, controlavel; com o condicional de que
suas entradas de controle (angulos de inclina¢do dos rotores-coaxiais e velocidades de rotagdo das

hélices) poderiam alterar ou afetar significativamente os estados do sistema, i.e., sua dinamica.

Um algoritmo de controle na forma de diagrama de blocos foi implementado através do
software Matlab-Simulink, considerando uma estratégia de controle em cascata. De tal forma que

um controlador PID (para cada um dos estados de posicao e atitude da aeronave em relacao ao
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sistema inercial) gera as entradas de referéncia para um controlador LQRI que controla as
velocidades lineares e angulares da aeronave (em relagdo ao sistema fixo ao centro de gravidade

do veiculo).

Com a implementacdo do controlador em cascata PID e LQRI foi possivel simular o
comportamento da aecronave em um total de sete testes computacionais. O primeiro teste buscou
avaliar o comportamento, estabilidade e controle exclusivamente das velocidades lineares e
angulares da aeronave frente a entradas do tipo degrau e, gracas a isto, foi constatado que o sistema
respondia de forma fisicamente correta através da variacdo dos angulos de inclinacdo e aceleragdo

das hélices dos trés rotores coaxiais.

Os seguintes seis testes computacionais corresponderiam a avaliar a capacidade da
aeronave de acompanhar trajetorias no ar (nos modos kover e cruzeiro), através de referéncias de
posicdo e atitude como entradas ao sistema. Adicionalmente, foi testada a capacidade da acronave
contornar o efeito aerodinamico de rajadas de vento enquanto realizava os percursos em duas das
seis trajetorias exigidas. Observando, entdo, que em condigdes sem vento, 0 VANT conseguiu
acompanhar corretamente todas as trajetdrias impostas e, nas duas trajetorias com simulagao de
rajadas de vento, o drone mostrou uma certa dificuldade. Contudo, em ambas ocasides, o drone foi
capaz de contornar as alteragdes de trajetoria provocadas pela agdo do vento e retornar ao rumo

correto para continuar com o percurso.

Avaliando todo o processo realizado para a concepc¢ao deste projeto, considera-se que o
objetivo principal do trabalho, de propor e validar computacionalmente um novo modelo de

aeronave VTOL TWUAYV, foi alcancado com sucesso.

Considera-se necessario acrescentar, futuramente, ao modelo dinamico as caracteristicas
eletromecanicas dos servo-motores € dos motores brushless (e dos respectivos controladores de
velocidade ESCs) ja que estes determinardo os limites de posicdo e velocidade para os angulos de

inclinacao e velocidades de rotagao das hélices dos trés rotores-coaxiais.

Andlises mais robustas sobre os efeitos aerodindmicos nas asas, hélices e fuselagem
permitirdo aprimorar as caracteristicas aerodindmicas do modelo. Estas andlises poderdo ser

realizadas com o auxilio de softwares CFD.
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Um aprimoramento nos controladores PID e LQRI pode gerar melhores desempenhos na
rejeicao de perturbagdes atmosféricas. Porém, como foi observado, uma estratégia de ajuste ganhos
pode ser a melhor alternativa ja que para cada missao de voo e cada condi¢ao de voo; os ganhos
dos controladores precisaram ser mudados para obter os resultados adequados no seguimento as

trajetorias.

Como trabalho futuro pretende-se implementar uma estratégia de controle baseada em
controle adaptativo ou através de redes neurais artificiais (RNA) ja que estas estratégias
representam as abordagens mais modernas utilizadas para o controle de aeronaves do tipo VTOL,

e mostram ter um bom desempenho em todos os modos de voo (hover, transicao e aviao).

Outro objetivo para o futuro serd tentar estimar o consumo de energia desta aeronave para

a execucao de trajetorias no ar.

Finalmente, propde-se para o futuro a constru¢ao de um prototipo da aeronave descrita neste
projeto. Acredita-se que o trabalho aqui apresentado representa o primeiro passo para alcangar este
objetivo, ja que demostra uma viabilidade tedrica e traz confianga para investir economicamente

na sua construgao.
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APENDICE A1

i. Posicao Relativa dos Componentes da Aeronave em Relacdo ao Sistema Fixo ao

Nariz da Aeronave A

= Posicao Relativa do Rotor-Coaxial Direito R,

Para um componente, como um rotor-coaxial ou como uma asa, que gira em fungao de um

angulo de inclinacdo ¢, . O primeiro passo para entender suas coordenadas relativas ao sistema A4

¢ localizar as coordenadas do ponto de origem da junta de giro. J& que este ponto ¢ fixo em relacao

ao sistema A. Para isto, a Figura A1l.1 apresenta a localizagdo da junta de giro C,do rotor-coaxial
direito R, e adicionalmente apresenta a localizagdo do sistema Pb,, em relacdo a junta de giro. Na

Figura Al.1, a expressdo dXZ,, . representa o raio de giro (constante) no plano X,Z, entre o
sistema Pby, € a junta C,. Por outro lado, a expressdo d¥,, . representa a distdncia em Y, entre o
sistema Pb, e a junta C,. Observa-se também que a base (XaA Y, ZC]A) representa as

coordenadas (constantes) da junta C, relativas ao sistema fixo ao nariz A4.

Figura Al.1 — Relagéo entre os sistemas 4, Pb e a junta de giro C, do rotor-coaxial direito R, . (a) Vista lateral, (b)

Vista superior.

Xrl
Yppr1
(e o
X X Pbg, “
PbR1 2% PbR1 Frg
e
Zrl ﬁé“z
< Zppr1
Zppr1 @El .C1 c,® Ye1,
Xa ZCIA
Xe1y Ya Xe1,
X
A 7,
Za
(a) (b)

Fonte: Autoria propria
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Portanto, a partir da Figura A1.1, as coordenadas do sistema Pb do rotor-coaxial direito em

relagdo ao sistema A4, sdo dadas pela equagdo (Al.1), onde o pardmetro Rot, (¢, ) representa uma

matriz de rotacdo em torno de ¥ em fun¢do do angulo de inclinacdo ¢, .

XPbRIA Xcu dXZPbRIC,

Yor, |=| Yer, |+ R0ty (&) dYy, o

 Zom, | | Za, 0

_XPthA ] _XCI/1 + (a’XZPmel )cos(¢51) (ALD
Yo, |= Yo, +dYy, .

| Zom, | | Ze, —(dXZ,, ¢, )sin(y,)

* Posicio Relativa do Rotor-Coaxial Esquerdo R,

Analogamente ao procedimento realizado para determinar a localizagdo do sistema Pb do

rotor-coaxial direito R,, a localizagdo do sistema Pb do rotor-coaxial esquerdo R,¢é dada pela

equagao (Al.2).

_XPbRZA | _XczA dXZp, .,
Yopra, |=| Yeao, |+ R0ty (¢E2) Y, .

 Zos, | | Zeo, 0

X | [ Xen, +(dX2Z,, 0. )eos(42) (A12)
Voo, |= Yo, +dY,, .

[ Zomnz, || Zey, = (aXZ,, ¢, )sin(4y, )

* Posicao Relativa do Rotor-Coaxial Traseiro R,

Para o rotor-coaxial traseiro o procedimento ¢ semelhante. Porém ¢ necessario entender

visualmente como se encontra o sistema Pb do rotor traseiro R, em relagdo ao sistema A4, ja que

este difere dos sistemas Pb dos outros dois rotores. A Figura A1.2 mostra a localizagao da junta de

giro C, do rotor-coaxial traseiro R, e adicionalmente apresenta a localiza¢do do sistema Pb,,em

relagdo a junta de giro. Na Figura A1.2, a expressdo dYZ,, . representa o raio de giro (constante)

no plano Y,Z, entre o sistema Pb,, e a junta C,. Por outro lado, a expressdo dX,, . representa a
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distdincia em X, entre o sistema Pb,,e a junta C,. Observa-se também que a base
(X cs, Yes, =0 ch,,) representam as coordenadas (constantes) da junta C,relativas ao sistema

fixo ao nariz 4. E necessario ressaltar que a junta de giro traseira ¢ considerada alinhada ao eixo

X, noplano X,Y,, portanto a distdncia Y, € igual a zero.

Figura A1.2 — Relagéo entre os sistemas 4, Pb ¢ a junta de giro C, do rotor-coaxial traseiro R, . (a) Vista frontal; (b)
Vista superior.

Your3
Xpvr3 Pbgs
v C3. Zppr3
T3 ZCSA
Ypur3 @53 Pbps
AXppgscs
Q’;;; X
3,
“% Yy
ZrB ﬂ’{;
Z X
PhR3 @Ea . A ZA
C3
(a) (b)

Fonte: Autoria propria

A partir da Figura A1.2, as coordenadas do sistema Pb do rotor-coaxial traseiro em relagao
ao sistema A4, sdo dadas pela equagdo (A1.3). O pardmetro Rot, (¢,,)representa uma matriz de
rotagdo em torno de X, em fungdo do angulo de inclinagio ¢,,. E necessario ressaltar que pela

regra da mao direita, o giro apresentado na Figura A1.2 (a) ¢ considerado um angulo negativo.

XPbR3A XC3A dXPbR}C}
YPbR% = YCJ4 + Rot, (¢E3 ) dYZthC3

 Zo, | | Zes, 0

. Yo i, (A1.3)
Yors, |=| Yes, +(dYZPbR363 )cos(¢E3)

[ Zos, | | Zey, +(dYZy, . )sin ()
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= Posiciao Relativa da Asa direita 17,

Seguindo um processo andlogo ao do rotor-coaxial direito R,, a equacdo (A1.4) mostra a

posicao relativa da a asa direita em relagdo ao sistema fixo ao nariz A4:

o, | [ Xa, dXZ,,, .
Yo, |=| Yoo, |+ Roty ()| dYpy .
L “rowiy, J _ZCIA 0
_XPleA ] XC,A + (dXZPbW,C, )cos(¢El) (Al4)
Yo, |= Yo, +dYy, .
[ Zew, || Zey, —(dXZ,, (, )sin(y,)

= Posiciao Relativa da Asa esquerda 77,

Seguindo um processo andlogo ao do rotor-coaxial esquerdo R,, a equagdo (A1l.5) mostra

a posic¢ao relativa para a asa esquerda em relagdo ao sistema fixo ao nariz A4:

Xpbwz,, XczA dXZPme
Ywaz,, = Ycz,, + Rot, (¢E2 ) dYPbMC2

_thwz,, | _Zcz,, 0

- oo (A1.5)
Xpbsz Xcz,, +(dXZPbW2C2 )COS(¢52)
YwazA = YczA + dYPbWZCZ

_ZwazA i ZczA —(dXZPbWZC2 )Sin(¢E2)

ii. Tensores de Inércia dos Componentes da Aeronave em Relacio ao Sistema Fixo

ao Corpo da Aeronave B

= Tensor de Inércia do Rotor-Coaxial Direito R,

Através da Figura 3.6 (a) € possivel observar que as coordenadas de um ponto de massa dm

definido no sistema fixo ao rotor-coaxial direito 7, podem ser transferidas para o sistema paralelo
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ao corpo e fixo ao C.G. do rotor-coaxial direito Pb,, , através de uma matriz de rotagdo Rot, (¢, ),

como visto na equacgao (A1.6).

1ppri

X
4

lP[Rl

N

lppry

~oX

leRl

N

ppg a

L ppg a

rl

= Rot, (¢E1) Y,

Z

Z (A1.6)
X, COS(¢51 ) +Z, Sin(¢El )

= Y

rl

—X,,sin(@y, )+ Z,, cos ()

rl

Agora, sabendo que o tensor de inércia do rotor-coaxial direito definido no seu sistema Pb

¢ dado pela equagdo (A1.7):

RlP/)Rl -

‘CKRIP[)RI

_IYX R1ppR1

L ZXp LpbR1

Basta substituir os valores de (

_I(K'llez +Z
I( s 'lPtm )dm
)

- dm
J‘( lpypi ’IP/RI

2)dm

7ppri

_J.(X”PmY”th )dm

j (X,,lm2 +7 2)dm

_j(Zrlprl lephm )dm

_J‘( rlpygy rlphm )dm
_J.( rlpypy ’leRl )dm
2

j()(,lm2 +Y )dm

1 pppi

lppri

(A1.7)
B XYR]PhR! - XZRlPhRI
-1
YY’“th YZ’“Ple
- ZYRlekl IZZRIF[)RI

) em (A1.6) dentro de cada um dos

ppri 1ppri lppri

produtos e momentos de inércia da equagdo (A1.7). A equacdo (A1.8) mostra a substitui¢ao para

achar o momento de inércia em torno do eixo X,,,,

. A cor vermelha serve para indicar a mudanga

de um determinado polindmio. A cor azul serve para indicar polindmios acrescentados ao longo

do equacionamento.
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_ 2 2
XX R1ppri _I( lpppi +Z”1PhR1 )dm

—X,,sin(¢,, )+ Z,, cos (¢, ))szm

% o sin® ()= 2X,,Z, sin (g, )cos (¢, ) + Z,)” cos” (¢, ) |dm
Y2+ X, sin’ (¢, )+ Y, 2 sin’ (¢, ) = ¥, 2 sin® (¢, ) — X, Z,, sin (24,
[ebsiing

Jlx )

) dm
+Z,2cos’ (@, )+ Y, cos’ (¢, ) - Y, ” cos’ (¢, ) }
. sin’ ¢E1 +7,"sin’ ¢El )dm"'j . cos (¢El)+Y;1 cos (¢El))d

Ly

I

I

J
) (A1.8)
[ -1 sin? ()~ X, cos® (4,) | dm— [(X,Z,, sin(24,,))dm

(e C e \W
) sm ¢E1 XXRI,,I COSZ(¢EI)+jKIZ | (=202 N\ 24 N2

v -

7y, SN (2¢,))

[XXRIMRI T ZZy, sin (¢E1) XX g1,y cos (¢El) XZpy,, Sln(2¢El>

Desta forma, na equacdo (A1.8) os termos Iy Aavy sy,

referem-se, respectivamente,
aos momentos e ao produto de inércia do rotor-coaxial R, em torno dos eixos X e Z do sistema .

O interessante nesta abordagem € que estes momentos e produto de inércia podem ser calculados
diretamente sobre a peca desenhada, por exemplo, usando o software CAD Solidworks e seguindo

uma orientacdo de eixos de acordo com a base r,.

Continuando, o restante dos momentos e produtos de inércia do rotor R, em relagdo ao

respectivo sistema Pb sdo apresentados nas equagdes (A1.9) até (A1.16).

E IXYRIP},RI = .[(Xrlphkl Y”Pbm )dm
= [ (X, c08(d41) + Z,, sin () (¥, ) dm
=IX,1K,1 cos(¢E1)dm+jY Z,, sin(g;, )dm

IXYmpr. = IXYR.,.. cos(¢El ) + IYZR.,.. Sm(¢51)

(A1.9)
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e IXZR‘P})RI = _[(Xrl,,mzrl,,,,m )dm
J'[ X Lco8(y, )+ Z,, Sin(¢51))(—Xr1 sin(¢y, )+ Z,, cos(¢E1))]dm

_ J' __Xrl Sln(¢£1 )COS(¢51 ) +X,,Z,, cos’ (¢bl ) ~X,,Z, sin’ (¢I:l ):| dm
_+Zr12 sin(¢El )cos(¢El )
= I -X, % +X,.Z, (cos2 (¢E1 )—sin’ (¢, )) +Z %} dm
I sin(2¢ sin(2¢
= j -X 2 (T’“) +X,Z, (cos(24,,)-1)+Z, %}dm (A1.10)
sin( 2 sin(2
I -X,’ (2¢E1) -Y’ (2¢El) +X,.Z, (COS(2¢.£1) )
= dm
+Z,2 Sin(2¢51) 1Y Sin(2¢1§1)
L 2 2
sin(2¢ sin(2¢
- _I(er +77 )dm¥+j()(,,lz,,1 )dm(cos(2¢51)—1)+j(}’”2 +Z,} m%
sin(2¢
IXZRI[’hkl - (IXXRI,-l _IZZRIH ) (2 El) * IXZI”/-] (COS(2¢EI ) _1)
’ YXRIPle = XYR]Ple :IXYRM COS(¢EI)+1YZ’“:~1 Sin(¢El) (Alll)

IYYm,le I(Xrlmu ot )dm

= [ (X1 c05(# )+ Z,5in () +(=X5in (d,)+ Z,,c05())” [

:J. X, 2cosz( 1) +2X,Z, sin (@, )cos(d,, )+ Z,,” sin® (4, ) }dm
X, sin* (4, )= 2X,,Z, sin(¢,, )cos(¢,, ) + Z,,;" cos (¢, )

=[] _X (sin? (¢E1 )+ 008’ (¢,)) + Z,,” (sin” (¢, ) + cos (g, )) [ dm

=[(x,+2,;

(A1.12)

1

YYR]Ple YYerl
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"IYZRIP,RI :.[(lephmzzlm] )dm
—I rl -X, sin(¢,, )+ Z,, cos(¢El))dm

(A1.13)
IX Y, sin(dy, dm+“-Y,,er1 cos (g, )dm
IYZRW. ZIYZR.,.I COS(¢E1)_IXYR1H sin(¢El)
sin(2
o, =l Z(IXXR:,-. ~1, )%@"1)+1X2M1 (cos(2¢,,)-1) (Al.14)
. IZlePbRI :]YZRlPhRI :Iyzmy COS(¢E1) X,y Sln(¢51) (A115)

gy = (X 4 Y, )l

= | (X cos(¢,,)+ 2, sm(¢51)) v, Jdm

= [[ X, cos” (¢,) +2X,,Z,,sin (¢, )cos (¢, ) + Z,)” sin® (¢, ) + ¥,” |dm
X7 008 (4) 41, cos” () + 1, sin’ (¢, ) + 2, sin’ (¢, )

= dm

| +Y,° =Y, 7 cos” (B )= X, sin® (¢ ) + X, Z,, sin (24, ) (A1.16)
J‘(Xr1 +K,1 )dmcos (¢E1)+j.(Yr12+Zr12)dmsin2(¢51)

- +J‘Yr12 [ f~202 N 20 \\—‘ J' /1 a’msln 2¢51)

v

Iy, =la,, sinz(g,ﬁEl)Jr]ZZM_I cos (¢E1) XZa,, sin(24,,)

De forma resumida, os produtos e momentos de inércia de R, no seu respectivo sistema Pb,

sao apresentados na equacao (A1.17).
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IXXRIp[,m = [ZZR.,.] sin® (¢51 ) + I)GYR.,.I cos’ (¢El ) - IXZm,‘ sin(2¢5E1 )
IXYmPhR, = ]XYRI,, cos(gzﬁEl ) + IYZM1 sin(¢SEl )

in(2
IXZRlprI :(]XXRl,.l _[ZZRI,.] )M—i—[)(zmﬂ (COS(2¢51>_1)

IYXRIP““ - RippRr1

D =, (A1.17)
Ly, =1y, cos(fy)—1y, sin(4y)

IZXR[P[R1 = X

[ZYR'Ple = Vi

IZzRIPhR, :IXXRM sin” (¢E‘)+IZZR1,,] cos? (¢E|)+ ]sz,l sin(2¢m)

Devido ao paralelismo existente entre os sistemas fixo ao rotor-coaxial direito Pb, € o

sistema fixo ao corpo B, as coordenadas de um ponto de massa dm definido no sistema fixo ao

rotor-coaxial direito 7, , podem ser observadas no sistema B, através da equagdo (A1.18).

X"‘B X”th X PRI,
Y”B - lem. + Y PRI,
_Z”y i _Zrlp,,m i _Zpme | (Al 18)
X"‘B XrleRl XthA XBA
Yo, (=] Yo || Youm, Yy,
L Z”B 1 L Zrlmn 1 L ZPleA B,

Portanto, o tensor de inércia do rotor-coaxial direito R,, observado desde o referencial fixo

ao corpo B, sera dado pela equacao (A1.19):
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JR13 =

(PR A VR P
—J( 1, X )dm j(X v Z 2)alm —j( . )dm
)

(2, x,)dm ~[(2,,7, )am [(x,, +leaz)d’” (A1.19)
I IXXR],, —IXymB _IXZ,”B
_[YXRIB ]YYmB _IYZRIB
__]ZXRIB _]ZYRIB IZZR,B

Substituindo (X n, Y, Za, ) de (A1.18) em cada um dos momentos e produtos de inércia

na equacao (A1.19), sdo obtidos os momentos ¢ produtos de inércia do rotor-coaxial direito R, ,

observados desde o Sistema fixo ao corpo B. Na equagdo (A1.20) tem-se o0 momento de inércia do

rotor R, , em torno do eixo X, .

Ly =[(,) 42,7 )dm

= I[( e T Ple )2 + (Zrlp,,m + ZPleg )2 } dm

=J|:le, . 2’le thYPbRIB +YPbR1 +Z +2Z;1P, IZPleg +ZPbR1 :ldm
v 2 el 2 +z,,,,mj) [dm+27,,, fv o] (A1.20)
m
Ny s
PRI,
| —

v

_ 2 2
IXXRIE _]XXRleR] +mR1(YPleB +ZPleB )

Portanto, da equagao (A1.20) observa-se que o momento de inércia do rotor-coaxial direito

R,, em torno do eixo X,, nada mais ¢ do que o momento de inércia em torno do e€ixo X,
(1 X, ), mais a massa total do rotor-coaxial; vezes a distancia ao quadrado em Y, eem Z,. Ou
PbR1

seja, € a aplicacao do teorema de Hyugens-Steiner, ou teorema dos eixos paralelos (entre as bases

paralelas B e Pb,, ).
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Analogamente, para o restante de momentos e produtos de inércia, as equagdes (Al1.21) até

(A1.28) mostram os restantes momentos e produtos de inércia do rotor R, , em relagdo ao sistema

fixo ao corpo B.

iy = j(XMB Y, )dm

=J‘[(X,1PM1 + X oy, )(lem1 + Yo, )Jdm

:J.I:Xrlp,,R,lephm "'XPleBle,,,,,z1 "'YPleB‘erl,,th +XPbRIBYPbRIE ]dm

(v v \de w v (WE% \de v (v ... (Al 21)
+XPbRIB YPme Idm
—
IXYRIB - IXYRIPbR, + 1y Xy, Voo,

[XZmB = I(X”BZHB )dm
- J‘[(Xrlm + Xy, )(Z,-lpbm +Z o, )}dm

= I[Xr~1PbR, ZrleR, + XPle,g Zrlp,,,“ + ZPle,, Xrl,,,,R, + XPle,, ZPle,, ]dm

(v 7 Nt v [~ \g.. . =7 (W \.1... (Al 22)
+XPbRIBZPbRIB Idm
—_—
IXZmB = IXZR.PM] F My X pp, Lo,

"‘IYXRIB :]XYRIB :[XYR%R] +mR1XPleEYPbRIB (A1.23)



iy = [(X,7 42, )dm

= I|:(Xr1Pth + XPthg )2 + (Zrl,,,,m + ZPle,, )z}dm

lppr1

.”:Xrlphmz +2X XPbRIB +XPbR132 +Z

ppry

I

1327, 7

Lppr1 =~ PbR1y

+7Z 2]afm

PbRI,

r{ v 7 R {‘{PleBZ +ZPbR132)Idm+2XPbRIB rV
| —

— MRy,
[~ ..
+27 PbR1,
[ —

v

_ 2 2
IYYRIB _IYYR,PW +mR1(XPbRIB +ZPbRIB )

Ty, = [ (1,20, )dm

.o YZRIR

= j[(le,,,,Rl + YPme )(Zrlphm + ZPme

)J dm

MRy

v

:J‘|:lep,)mzrlp,)m +Yorr1, Lot T Looriy Vot T Yoori, Zesei, ]dm
(v = \ g v v f(~ \dee v 7 (v N\
[ — S —
— “YZR1pppi v v
+YPleBZPbRIB J.dm
MRy
IyzR,B = IYZR,IM + mRIYPbRIBZPbRIB
"szmg _]XZRIB _1)(ZRIMI +mRIXPbRIBZPbRIE
'.‘[ZYRIB =IYZR,B ZI)’ZRIPMI +mR1YPbRIEZPbRIB

g
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(A1.24)

(A1.25)

(A1.26)

(A1.27)
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iy, =[(X,, 4, )dm

= I[(Xr~1P,,RI + XPleg )2 + (le,,,,m + YPleg )2:|dm

2 2 2 2
= J‘[Xrlml + 2Xrl,,,,R|XPbR13 + XPthB + lem, + 2leth|YPhR]B + thmB :|dm
[/ 2, 2\ g 2 2 r .
v v ’ Vpsrt, T Yoo, )Idm +2X o, V7 (A1.28)
[ —
— “ZZR1ppry a1 v
r" Aean
+2Y s,
%,—/

v

_ 2 2
]zzmg _IZZR,Pth +mR1(XPbRIB +YPleB )

Juntando as equagdes (A1.20) até (A1.28), substituindo em (A1.19), podemos exemplificar

o tensor de inércia do rotor-coaxial direito R, no sistema B como:

1 _1 _1 HV[XXR%R[ ]XYRIth ]XZRlphm
Ju, =|-1 1 -1/0

R1 s PbR1 YZg 1PbR1
1 -1 1 u I e
Al1.29
(YP})RIB2 +ZPhR132) (XPleBYPhRIB ) (XPbRIBZPthB ) ( )

2 2
Ty (YPle,,XPme) (XPleg +ZPbRIB ) (YPleBZPbRIE)

(ZPthBXPleB) (ZPhRIBYPleB) (Xpbmgz +YPbR132)

Na equacdo (A1.29) o simbolo © representa uma multiplicagdo matricial elemento-a-

elemento.

Se for aplicado a mesma formulacdo matematica descrita nas equagdes (A1.18) até (A1.29),
para cada um dos rotores-coaxiais, para cada uma das asas e para a fuselagem, observaremos que
todos os componentes compartilhardo uma equagdo andloga a equacao (A1.29). Portanto, de forma
geral, a equacdo (A1.30) descrevera o tensor de inércia de qualquer componente da aeronave

observado desde o sistema fixo ao corpo B. Com i = (R,R,,R,,W;,W,,F).
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1 -1 1 u Ly Ly 1

(Y +ZPbl ) (Xpb,B Ypblﬂ) (XPbiBZPbiB)
(YPst Xy, ) (Xpb, +Zp,, ) (YPbiB Zpy, )
(Z pbiy X oy ) (ZPb’B Yo, ) (XP vy + Yo, )

(A1.30)

+m;

1

= Tensor de Inércia do Rotor-Coaxial Esquerdo R,
Analogamente ao rotor-coaxial R,, a equagdo (A1.31) mostra os momentos e produtos de

inércia em relagdo ao sistema paralelo ao corpo do rotor-coaxial esquerdo Pb,, :

IXXRZPsz - IZZRZrz Sin2 (¢E2 ) + ]XXRZ,.2 cos (¢E2) XZps Sin (2¢L2)
IXYRZPh/ez - IXY“rz COS(¢EZ ) + IYZRZ,.Z Sin(¢E2 )

~1y,, )M+I i (cos(2¢,,)-1)

1 =(7
XZRZPsz XXRZ&

b X2y,
IYXRZPsz = X
L (A1.31)
Iy, . =ln,, cos(d,, ) — Ly, sin(g,, )
IZXRZPbRZ - 1XZR2PbR2
IZYRZPsz = V2o,
S sin® (@, ) +1 22, cos’ (¢E2)+1X2m,3 sin (24, )

Consequentemente, a equagao (A1.32) mostra o tensor de inércia observado desde o sistema

fixo ao corpo B:
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1 1 1
1 -1 -1 HV XX R2pprs XYr2pyps XZrapyps
R2 YYRZPsz YZRZPsz

_1 _1 1 [LIURZszkz IZYRZPth IZZRZPbRZ
(YPbRZ + ZPbRZ ) (XPbRZB YPbRZB ) (XPbRZBZPbRZB )
+mR2 (YPszg XPbRZB ) (XPbRZB + ZPbRZ ) (YPbRZB ZPbRZB )
(ZPbRZ,,XPbRZB ) (ZPbRZB YPbRZB ) (XPbRZ + YPbRZ )

(A1.32)

= Tensor de Inércia do Rotor-Coaxial Traseiro R,

Para o rotor-coaxial traseiro, o procedimento ¢ andlogo ao adotado para os dois rotores
laterais, com a diferenca de que o eixo de rotagdo de R, € o eixo X, como observado na equagado
(A1.3) da posigao relativa do rotor traseiro. Portanto, através da Figura 3.6 (c), é possivel observar
que as coordenadas de um ponto de massa dm definido no sistema fixo ao rotor-coaxial traseiro r,
, podem ser transferidas para o sistema paralelo ao corpo e fixo ao C.G. do rotor-coaxial traseiro
Pb,, , através de uma matriz de rotagdo Rot, (4,,) (com o angulo ¢,, negativo). Esta relagao ¢

observada na equagao (A1.33).

_Xr3mu ] er
Y;3m = Rot (¢E3) Y,
erp,,m Zf3
_Xr3mm Z X (A1.33)
Y;3Pbm =Y, COS(¢E3) Z,, Sm( )
Z, Y sin(gy, )+ Z,; cos(d,;)

Agora, sabendo que o tensor de inércia do rotor-coaxial traseiro definido no seu sistema Pb

¢ dado pela equagdo (A1.34):



R3P11R3 -

XX R3pprs Xrspyps XZR3pors
¥Xp 3PbR3 YYR3PbR3 YZR3PbR3
L ZXR3PI)R3 ZYR3PI)R3 ZZR3PI)R3

Basta substituir os valores de (
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_J.(K3P,,R32 +Zr3,, z)dm _J(memynphm)dm j( F3ppas r3P,R3)dm
__[( F3poas lz,bm)dm _[( r3,,m Zr3lmz)dm _I( B pogs r3,,,m)dm
)

J.( 3 pms r3fm dm _J.(Zr3,,1er3P1R3)dm J‘(X73P1R2+Yr3p,mz)dm

(A1.34)

s L L ) em (A1.33) dentro de cada um dos

produtos e momentos de inércia da equagao (A1.34). As equacdes (A1.35) até (A1.43) mostram os

restantes momentos ¢ produtos de inércia do rotor-coaxial traseiro R, em relacdo ao sistema

paralelo ao corpo Pb,, .

. _ 2 2
o IXXR},’MB - I(Yﬂl’hm + ZrSI’bIH )dm

~ V.2 c08? (@) —2Y,,Z,, sin (¢, ) cos(@ys )+ Z,,7 sin® (¢4
_I_+Yr32 sin” (¢E3)+2Yr3zr3 Sm(¢E3)COS(¢E3)+Z3 cos (¢E3)

I( +Z )dm

‘CKR3P[7R3 Xer}

A (L A

= [[(X)(¥, c08(¢) ~ Z,,sin(4,,)) Jm

- J'[Xr31/r3 cos(¢y, ) |dm— II:X,~3Zr3 sin (g, ) ] dm
=1Ly, ©08(¢s3)— Ly, sin(dy;)

‘()R3PbR3

= I _(er. COS(¢E3 ) -7, Sin(¢53 ))2 + (Ka Sin(¢E3 ) +Z, COS(¢E3 ))szm

=J._Y 2(Sin (¢E3)+COS (¢E3))+Zr3 (Sin (¢E3)+COS (¢E3))]dm

(A1.35)

(A1.36)



g JXZMM = j (X520, )
_I[ 3 ) (Y5 sin ¢E3)+Zr3 COS(¢E3 ))}dm

210

(A1.37)
= [Xr31/,3 sin (g, ) Jdm + [ X,,Z,, cos (4, ) |dm
IXZR3PbR3 - IXYR3,-3 Sin(¢E3 ) + ]XZR3r3 cos (¢E3 )
. =la, =L, cos(g;)—1 s, sin(g, ) (A1.38)
YYR3PbR3 J.( r3PbR3 r3””” )dm
:I (Y n(g,)+2, cos(¢E3))2}dm
ol [X; 2 sin® () + 2,2,y sin (¢, )cos(4,) + Z,,* cos” (¢ ) Jdm
_Xr32 - Xraz sin’ (¢E1 ) + Xr32 sin’ (¢El ) + Yr32 sin’ (¢El )_
=.[ +2Y,Z ,sin(g,, )cos(¢;, ) dm
—X,;" cos® (@) + X,;" cos® (4, ) + Z,, cos’ (¢,
_Xr32 - X ’sin® (¢51 ) +X sin® (¢El ) +Y,*sin’ (¢El )_ (A1.39)
:j +2Y,,Z . sin(¢,, )cos (4, ) dm
—X,57 c08” (¢ ) + X3 08" (B3 ) + Z,57 08” (s )

J‘ erzh (cin2(h N\ anc2( 4 ‘“L‘“+J[X,32+K32]dmsin2(¢E3)

v .|

+[[ X, + 2, ldmcos® (¢ ) + [V,,Z,,dmsin (24,

Iy,  =Ip,, cos” (@, ) + Lo, sin’ (g, )+ Ly, . sin (24, )



E IYZR_xphm = J‘(Kzl’bk?a Zr31’bR3
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)dm

= I(Yn COS(¢53 ) —Z,,sin (¢Es ))(er Sin(¢E3 ) +Z, COS(¢E3 ))dm

|

_Yrsz Sin(¢53 )COS(¢E3 ) +Y.Z, cos’ (¢E3 ) -Y.Z, sin’ (¢E3 ) i

| —Z,5” sin (@, ) cos ()
_K32%+X,.32%+Y,, o[ €08 (85) =sin’ (4,5 | (A1.40)
2. sin(§¢m)_ X sin(zcéﬂ) ;

= [(x+7 )dm% -[(x.7+2; m%+ [(%,2,. )dm[ cos (24, ) 1]

sin(2¢,)

IYZR31>1>R3 - (IZZ’”I’hRB B [Yy“fbks ) 2 + IYZR?/’W [COS(2¢E3 ) B 1]

oy, =lg,  =lg, sin(gy; )+ Ly, cos(d; ) (A1.41)

ZYg 3PbR3 YZy 3PbR3

(2 (A1.42)
Ly, z(lzzm,,,,m —IYYMP,)RS)SIH(2¢E3)+ Ly, [cos(24,)—1]
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g = (X, 4,7 )

[ 2. +(1 005(4) -2, sin (g, Jm

= ([ 1.2 008 (4) = 20, 2, 5in () 5 () + 2,0 i (4y,) J
X" =X, cos’ (@5 )+ X, cos’ (4 ) + V5" cos’ ()

- J- _Xr32 Sil’lz (¢E3 ) + Xr32 Sin2 (¢E3 ) + ZV32 Sin2 (¢E] ) dm
-Y.Z, sin(2¢53)

I(X’32 +Y)7 )dm cos” (@, ) + J.(X,,}2 +Z.)7 )dm sin® (¢, )

(A1.43)

- +J.Xr32 [ (=200 N on20 \\—| +.[ delIl 2¢m)

v puj

IZZmP,,m = YYps, 4 sin (¢E3) ZZg, COS (¢E3) YZgs Sm(2¢53)

De forma resumida, a equagao (A1.44) mostra os momentos e produtos de inércia do rotor-

coaxial traseiro R,, em relagdo ao seu respectivo sistema paralelo ao corpo Pb:

1 =1

XX“P};R; XXR3r3
Xy,

1 A ZIXYM3 COS(¢E3)_IXZR37,3 Sin(¢53)

Loy =D, sin (@, )+ I, cos ()

IYXR3PhR3 - XYR3P}7R3
: 2
IYYMPM3 =1y, Yiyy, €O8 (¢E3) 22, SN (¢E3) YZps Sm(2¢53) (A1.44)
s1n(2¢53)
IYZR3PM3 Z([ZZ“PM(} _IYY“Pth) 2 + YZR?P/M |:COS 2¢E;) ]
ZXR3P1)R3 - XZR3PhR3
ZYR3PhR3 - YZR3PbR3

IZZmp,,m = IYYR3,3 sin? (¢E3 ) + Izz,m cos (¢E3) vz, Sin(2¢53)

Agora, analogamente a como foi feito para o rotor-coaxial direito R,, pode-se encontrar a
expressao do tensor de inércia do rotor-coaxial traseiro R, em relacdo ao sistema fixo ao corpo B,

de acordo com a equacao (A1.30), apresentada na equacao (A1.45).
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1 _1 _1 HVIXXMPhR; ]Xymphm ]XZR3PhR3

Jp =|-1 1 -1|O

R3p R3 YYR3PbR3 YZR3PbR3

- 1 - 1 1 [L IZXR 3PbR3 IZYR 3PbR3 IZZR 3PbR3
(YPbR3B2 + ZPbR3BZ) (XPbRSB YPbR3B ) (XPbR3B ZPbR3B )
+mR3 (YPbRBBXPbIBB ) <)(P}7R3E2 + ZPbR352) (YPhR3B ZPbR3B )
(ZPbRSB XPbRSB ) (ZPbRSB YPbR3B ) (‘XvPbR3B2 + YPbR3,,2)

(A1.45)

* Tensor de Inércia da Asa Direita 7,

Analogamente ao rotor-coaxial R,, a equagdo (A1.46) mostra os momentos e produtos de

inércia em relagdo ao sistema paralelo ao corpo da asa direita Pb,,:

IXXWIP;)Wl = [ZZWIW1 sin’ (¢51 ) + IXXM., cos’ (¢51 ) ~ I . sin (2¢El )

Ly, =1xy,  cos (1) +1 2y, S0 (¢21)

Mum _(cos(2¢,,)-1)

IXZWIPth _(IXX""'lu-l h ZZWlu-]) 2

IYXWIMle - XYWIP’,W1

I Py, = Tty (A1.46)
IylePhW] = 1)/zW,wl cos (¢E1 ) - 1)()/,,,]”1 sin (¢E1 )

IZXWIPth - XZW‘PbW]

IZ Yyt pyry =z, 1ppwt

IZZWIH)Wl = IXXWM sin’ (¢E1 ) + IZZWIW. cos’ (¢51 ) + [XZW“,, sin(2¢El )

Consequentemente, a equacao (A1.47) mostra o tensor de inércia da asa direita, observado

desde o sistema fixo ao corpo B:
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1 -1 -1 HVIXXWIP/)W ]XYW]P};WI IXZWIPhW]
J, =|-1 1 -1|0

Wlg W1 YYWIPth YZW]PbW]

_1 _1 1 [LIHW]PbWI IZYWIPth ]ZZWI.%WI
(YPbW1,,2 + ZPleBz) (XPleB YPleﬂ ) (XPbWIBZPbWIK )
Ty, (YPleB XPle,g ) (‘XVP;;ng2 + ZPthgz) (YPthBZPleB )

(ZPbWIBXPbWIB ) (ZPleB YPleﬂ ) (XPleBz + YPle,jz)

(A1.47)

= Tensor de Inércia da Asa Esquerda 7,
Analogamente ao rotor-coaxial R,, a equacgdo (A1.48) mostra os momentos e produtos de

inércia em relagdo ao sistema paralelo ao corpo da asa esquerda Pb,,, :

IXXWZPI)WZ - IZZWZuz Sin2 (¢E2 ) + IXXu,,Z,Lz C052 (¢E2 ) - ]/\/Zn'l,,p_ sin (2¢E2 )
IXYWZ””’“ - IXY”"sz COS(¢EZ ) + IYszwz sin (¢E2 )

in(2
IXZWZPW = (I)GYWZ,,z - IZZWZWZ )% + ]XZM2 (cos(2¢f2 ) - 1)

IYXWZP!)WZ - Xy 22

T (A1.48)
IYZWZP/,Wz = ]”szw2 e (¢Ez ) - ]Xszwz sin (¢EZ )

IZXWZPhWZ = X2

[ZZWZPhWZ - [XszMz sin’ (¢EZ ) + IZZWZW2 cos (¢E2 ) + 1)(2”,2” , sin (2¢Ez )

Consequentemente, a equacdo (A1.49) mostra o tensor de inércia da asa esquerda,

observado desde o sistema fixo ao corpo B:
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1 _1 _1 HVIXXWZPWZ IXYWZwaz ]XZWZPhwz

W2 YYWZwaz YZWZPbWZ

-1 -1 1 L / 7 It
ZXy 2pow 2 ZYy 2ppw 2 Zzy 2pow 2
2 2
(YPbWZB +ZPbW23 ) (XPbWZBYPbWZB ) (XPbWZBZPbWZB )
2 2
+mW2 (YPbWZBXPbW23 ) (XPhWZB +ZPbW25 ) (YPthﬂszWzB )

(Zwangwazﬂ) (Zwaz,,,Ywaz,,,) (Xpbwz,g2 +Ypbwz,,z)

(A1.49)

* Tensor de Inércia da Fuselagem F

Para a fuselagem o processo ¢ mais direto ja que por ser um componente/pega fixo e

considerado rigido, seu tensor de inércia em relagdo ao sistema Pb, ¢ obtido diretamente da peca

que o conforma, possivel de ser obtido através do software CAD Solidworks. Portanto a equacao

(A1.50) mostra o tensor de inércia da fuselagem em relacdo ao sistema fixo ao corpo B:

J.=|-1 1 -1|o 1 I

- 1 : H‘ IZX FppF IZ Yeppe IZZ Fppr

( Y, PbF +Z PbF ’ ) (X PbFy YPbFB ) (X PbF Z PbFy )

tmp (Y PbFy X PbF ) (X PbF +Z PbF ’ ) (Y PbF Z PbF )

(ZPhFB XPhFB ) (ZPbFB Ywazg ) (XPhFBZ + YPngz)

(A1.50)

Portanto, o tensor de inércia total da aeronave serd dado pela soma de cada um dos tensores

de inércia dos componentes (asas, rotores e fuselagem) observados desde o sistema fixo ao corpo
B.

JT:JRIB+JR25+JR33+JWIB+JWZE+JFB (A1.51)



216

ili.  Derivadas dos Tensores de Inércia dos Componentes da Aeronave em Relac¢ao

ao Sistema Fixo ao Corpo da Aeronave B

Por causa da semelhanga nas equacdes de momentos e produtos de inércia das asas W,,I7,
e dos rotores-coaxiais laterais R,R,, o procedimento para encontrar as expressoes das derivadas
dos momentos e produtos de inércia destes componentes serd o mesmo. Para o rotor traseiro R, e

para a fuselagem F, o procedimento sera um pouco diferente.

* Derivada dos Momentos e Produtos de Inércia das Asas e dos Rotores-coaxiais
Laterais: W,,W,,R,R,, em relaciio aos sistemas paralelos ao corpo Pb
As equacodes (A1.52) até (A1.60) mostram as derivada dos momentos e produtos de inércia

das asas W,,W, ou dos rotores-coaxiais laterais R ,R,, em relagdo ao respectivo sistema paralelo ao

corpo Phy, z,) -
_ ) 2 _ :
I Ky I 22y Sm (¢E: ) +1 X i Ccos (¢Ei ) Ly, ) s (2¢E/ )
21 ZZ R i) sin (¢Ei ) cos (¢Ei )¢Ei -2 XXy R sin (¢Ei )COS (¢F1 )¢Ei
IXX(W’/R'.)P[)(WI/RI) - .
2y, ©05(265)9 (A1.52)

=P |:(]ZZ(,,,,”M(Mm - IXX(,,,,, R j 2sin (¢Ei )COS (¢E: ) - 21)(2(,,, R cos ( 2¢,, ):|

cos(24;)|

(wilri

1xx,,, =¢. |1 -1 sin(2¢.. )21,
R Ri) py(avir i) ¢E’ ZZ RO i) XX (i Ri) i1 ( ¢F’) X2y RO gisi)

L (LT - ]XY(W"R%‘f'n) o (¢ ) + IYZ(”"“R')(Wo sin ()
XY(WI'/R")P[;([,V,‘ &) = _IXY(W,' LT Sin (¢Ei )¢Ei + IYZ(WL/RI)(W’/W.) Ccos (¢E’ )¢E’ (Al 53)
! X081 = LIYZ‘”’” R witri) cos (¢El ) — 1y Yonim) 1) - (¢Ei ):l



sin(2¢,)
)-1)
i =|1 -1, )—+IXZ»»,  (cos(24y)
omsimy O i O it 2 04

=1 -1 cos (26, ) =21, sin (24, )¢
1 XZ(W:‘/RA)P,,(WI.,R,.) ( XX i R) i) 22y R) i1 ( ¢E’ ) Ei XZ(yy; R i1 ( !
. =0, -1 cos(24,, )—21,, sin(2¢,,
1 R D [(1 XX(W‘.,R,,)(M " 22y, R ( ¢E: ) ki ( i )
: =1xy
- YX(M/Ri)Pb(W:/R:) (Wil RE) py gy i)
=@ cos(¢y )—1 sin( @,
YX(’V"/R")I’;,(W,'/R:') ¢El I_[YZ(W"/R”)(W,M) (¢El ) XY(WI'/R")(WN,-[) (¢El )
i -1,
(W03 i i (FiIRE) i)
=0
YY(WNR’)Pb(W[/Rt)
=1 cos(@y )—1 sin( @,
]YZ(W[/R[)I’}:(W;'/RQ ),Z(HT/RI)(WII/VII) (¢El ) X}I(W['R[)(wi/;~1) ( Ei )
=— . — Ccos ) .
1 Y0080 iy 1 o SIn(@y; )P~ 1 i) (P )9

sin(gy)|

1 T — ~Pu LIXY(WURI') cos (¢Et ) +1y,

(wilri) (WAIRE) i)

.y ZX (witri) =1 XZ(ypi1mi)

Ph(WilRi) Pb(WilRi)

)COS (2¢Ei ) - 2IXZU,,,, . sin (2¢Ei )}

IZX(W""R’)Pb(Wi/Ri) - ¢Ei LKIH(M/R:') - ) wilri)

(wilri) (owitri)

lzy =/

VR0 g Y2000y i

Sin(¢Ei )}

1 U —— P I\IXY(W,.,R[) cos (¢E: ) +1y,

(wirri) (WiIR) i)
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(A1.54)

(A1.55)

(A1.56)

(A1.57)

(A1.58)

(A1.59)
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— 1a2 2 1
gy 1 Xy, S (¢E: ) +1 ZZiyiny cos (¢Ei ) +1 iy sin (24, )
. 2[)(/\'(”,.,,?,.)(‘» ., sin (¢Ei )COS (¢Ei )¢E: - 2IZZ(W,. i) sin (¢Ei )COS (¢Ei )¢E:
IZZ(WI/Rx)Pb(W‘./R’) = .
2y, 0520505 (A1.60)
=0 [IXX(W, D) sin (2¢E1’ ) - Izz(,,,,i ) sin (2¢Ei ) + 21)(2[‘,,, W) cos (2¢Ei )¢EiJ

(WiIRI) yi/1)

1 22 iy Pri LKIXX(W:'RH(\,, . - IZZ(WV./RI)(M » jsm (2¢Ei ) +21, cos (2¢Ei )jl

Resumidamente, para asas e rotores-coaxiais laterais, a equacao (Al1.61) apresenta os

momentos e produtos de inércia das asas W,,W, ou dos rotores-coaxiais laterais R,R,, em relagdo

ao respectivo sistema paralelo ao corpo Pb:

)sin(2¢5i)—2lxz ) cos(2¢m )}
sin (g, )}

1 XZ(WR,'),,,)(WI_/R’_) = ¢Ei |:(1XX(M B0 i) - IZZ(;,;,, Rt )COS(2¢EI' ) - 2[)(2(””/ o

J) " =¢..||1 -1
X Ri) py(ovir ri) ¢E’ ZZ i R) i) XX i i (e

(il ri)

Po(WilRi wilri) wilrd)

1 XY(W;,R[‘) ) = ¢Ei LIYZ(WH/RV)( cos (¢E’ ) B IXY(W‘/R‘)(

sin (24, )}

(wilri)

Iyx =1

(il RE) py oy i (Wil RE) py oy )

! —0 (A1.61)

Yy .o .. =
(Wil RE) py oy i

1 [ —— P LIXY(W,./R,)( cos (¢Ei ) +1y, " sin (¢E1 )j|

wilri) (PR s

1 ZX (ismi) =1 R

Pb(WilRi) Pb(Wil Ri)

12y, =1lyz,
(Wil RD) py gy ) (Wil RE) py oy )

jSin (2¢Ei ) + 21XZ(M RE) it i) COS(2¢E[ ):|

1 22y P Lkl X -1 ZZ im0

(wilri)

Portanto, da equagdo (A1.61), observa-se que a derivada dos momentos e produtos de

inércia de um determinado rotor-coaxial R ou asa ¥, , em relagdo ao respectivo sistema paralelo

ao corpo Pb, se torna uma fungao do respectivo angulo de inclinacao ¢,, e da derivada desse angulo

de inclinacdo ¢ i -
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* Derivada dos Momentos e Produtos de Inércia do Rotor-coaxial Traseiro: R,, em

relaciio ao sistema paralelos ao corpo Pb,,

As equagdes (A1.62) até (A1.70) mostram as derivadas dos momentos e produtos de inércia

do rotor-coaxial traseiro R,, em relagdo ao sistema paralelo ao corpo Pb,, .

i =1
XX R3pors XX 3,

(A1.62)
1XXR3PhR3 = O
IXYR%R3 = [XY,”’_} cos (¢E3 ) XZys (¢E3 )
L Xty = _IXYRSF SIn( Py, )¢Es - 1)(ZR3’_3 COS(Pp3 )P s (A1.63)
L xvys,, = ¢Ea ley Sm(¢53)+1)(zmr3 COS(¢53 )J
])(ZMPM3 = XYm (¢E3 ) XZy, , COS (¢E3 )
L5235, = 1)()'“,3 COS(Pp3 ) Prs— 1)(2,&‘3 SIN(Pp3 )Py (Al1.64)
L X213y = P leym,_} COS(¢53 ) - IXZR3V3 Sin(¢£3 )]
I.YXR3PI;R3 = }XY’UPhR}
(A1.65)

IvXpsy 0 == Py LIXYmrs Sin(¢£3 ) + 1)(2,”"3 COS(¢E3 )]

IYYR.z,m = YYm €os (¢ES) 2Zs,, sin’ (¢E}) YZps Sm(2¢m)

. _21)/1/,”’_3 sin (¢E3 )COS (¢E3 )¢E3 + ZIZZRM SIN (P53 ) COS(Pp3 ) P s

Iy, == . (A1.66)
+2[yz,m COS(2¢/53 )¢E3

=0 |:VZZR3,~3 - Iyyml_3 )Sin (2¢E3 ) + 2]yz,”,_3 cos (2¢E3 )¢E3 J

YY,
R3ppR3



in(2
IYZR3[’17R3 = (IZZR3,.3 - IYYRIM-} )% + IYZM,; |:COS (2¢F3 ) - 1:|

)YZmP,,R; = (IZZ”3 — Iyym )cos(2¢E3 )(;753_ ZIYZRM sin(2¢E3 )gpm

3

12430y = Prs szzmr3 - ]YYRM )COS(2¢E3 ) - 2[}/2,”,,3 Sin(2¢53 ):|

s ZX R3pprs =1 XZp3 o

1 ZX R3pprs Prs LIXYR3V3 COS(¢E3 ) - IXZ“V} sin (¢E3 )j|

o IZYR3P17R3 =1 YZr3purs

2ZYR3I’bRS = ¢.)E3 Ulzz,”r3 - ]wmrs )COS(2¢53 ) - 21)’2,(3,_3 sin (2¢E3 )}

= IXXRs,.3 sin’ (¢E3 ) + Izzm,,} cos? (¢E3 ) - IYZM3 sin(2¢E3 )

o ZZR3PbR3

1 ZZR3pps =

_21)7,”,z COS(2¢E3)¢E3
=0 \‘1,\9(,“,‘3 sin (2¢E3 ) - [zzmr3 sin (2¢53 ) - 2]YZR3/3 COS(2¢£3 )¢E3:|

I-szpm = ém UIXXRM - Izzm,v3 )Sin(2¢53 ) - 21yz,€3,_3 COS(2¢E3 )}

21)0{,”/,3 sin (¢E3 )COS (¢E3 )¢E3 - ZIZZm,,3 sin (¢E3 )COS (¢E3 )¢E3
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(A1.67)

(A1.68)

(A1.69)

(A1.70)

Resumidamente, para o rotor-coaxial traseiro, a equagdo (Al.71) mostra os momentos e

produtos de inércia em relag@o ao sistema paralelo ao corpo Pb,; :
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1
XXR 3PbR3

L XYy == Py I_IXYRM Sin(¢53 ) + [XZ,”'_} COS(¢E3 )]

L X243, = ¢E3 ley COS(¢E3) XZys,, Sm(¢£3 ):|

Y s ¢53 U 224y, _[YYM/, )sm(2¢53)+21)2 COS(2¢53)¢MJ (A1.71)

123y = Prs HIZZ,”’_3 - [YY,”]_K )COS(2¢E3 ) - 21)7,”, . sin (2¢53 ):|

1 ZX R3ppry 1 XZR3pors

1 Z¥R3pyps = 1 YZR3prs

1224, = Prs H[XXM - Izzm]_x )sin(2¢E3 ) - 21%3,« cos(2¢ﬁ3 )]

Portanto, da equagdo (A1.71), observa-se que a derivada dos momentos e produtos de
inércia do rotor-coaxial R,, em relagdo ao respectivo sistema paralelo ao corpo Pb, se torna uma
fun¢do do angulo de inclinagdo ¢,, e da derivada desse angulo de inclinag¢do ¢,, .

* Derivada dos Momentos e Produtos de Inércia da Fuselagem: F

Como comentado anteriormente, ja que a fuselagem ndo muda de formato e ¢ considerada

rigida, seus produtos e momentos de inércia em relacdo ao seu sistema Pb, sdo constantes.

Portanto, suas derivadas sdo nulas na equagao (3.86):

IXX,_, =lxy, =1xz, =1yx, :IYYF =ly, =1z, =1lzv, =1zz, =0 (A172)

= Derivada dos Termos da Matriz de Distancias Quadraticas:

E necessario encontrar a derivada de cada um dos termos dentro da matriz de distancias

quadraticas que multiplica a massa do componente, apresentadas na equagado (A1.73).
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(Y, +Z,,") / dt d(X,,Y,, ) / dt d(X 2, ) /dt
m| d(Yo, Xy, )jdt d(X,,> 42,0 )/de d(Y,, 2, )/dt (A1.73)
d (ZPbiB XPbiB )/dt d (Zl’bfs Yl’bl’s )/dt d (Xpbib’z + YP’"B ’ )/dt

Portanto, as equagdes (A1.74) até (A1.82) mostram as derivadas de cada um dos termos da

matriz de distancias na equagdo (A1.73).

d(YPhiBZ ) N d<Zsz52 )
di dt (A1.74)
d (YP,”,B Y+ Zpy” ) / dt=2Y,, ipbig + 2L, % Pbiy

d (Y, + 2, ) fdt =

2o (X Yo, )t = X vy Yo + Xy Y o, (A1.75)
2od( Xy Zony, ) 6= X by Zpyy, + Xy, Z, (A1.76)
cod (Y, Xy, ) Jdt =d (X, Y, ) Jdlt (A1.77)
nd( Xy, + 2y, ) fdt = 4(Xm,’) + 4(Zm)

dt dt (A1.78)
d( Xy, + Zpy,, ) Jdt =2X ) X o+ 22, Zis,

cod (Vo Ziy, ) [t =Y piiy Zpyy, + Yy, L, (A1.79)

cd(Zpy, Xy ) fdt =d( Xy, 2, ) [t (A1.80)



d(ZPbi,,, YPbiB )/dt = d(Ybe,, ZPbiB )/dt

(%)

Y,

d
d(XPbi,g2 + YPbisz )/dt N dt

d(Xpy, > + Yy, ?)JdE =2X 5y Xy + 2

Phiy,
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(A1.81)

(A1.82)

Consequentemente, das equacdes (A1.74) até (A1.82), observa-se que a derivada de cada

um dos termos dentro da matriz de distancias quadraticas ¢ funcdo das coordenadas

(X I (Y / Pbig) de um determinado componente, ¢ de suas derivadas ()( Phiy Y Pbiy , Z Pbi, ) Logo,

da equagdo (3.16) tem-se a equagdo (A1.83).

Pbiy Pbi, B,
Y, Phiy Y, Pbi, YBA
Pbiy Z Pbi, Z B,

Derivando, obtém-se a equagao (A1.84):

)-(be,; | |z-YbeA | |/-YBA |

)"PbiB |=| l-/PbiA |—| 1-/34 |

_ZpbiBJ szm,,J LZBAJ

Deste modo, se torna necessario encontrar as expressdes para as

(A1.83)

(A1.84)

derivadas

(){ poi, Y Phi, o Z Phi, Jde um determinado componente e das derivadas (X 8,,YB,,Z8, J do sistema fixo

ao C.G. da aeronave B. Portanto, da equagdo (3.15):
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(X, ¥, z,] =

m R
X X X X X X e,
PbRI, PbR2, PbR3,, POV, POW2,, PbF, e (Al _85)
m YPbR 1, YPbR 2, YPbR 3, YPb w1, YPb w2, YPbF Y
m
T m
ZPbR lA ZPbRZA ZPhR3A ZPbW lA ZPhWZA ZPhFA
my,
2
R

Derivando a equagao anterior, tem-se a equacao (A1.86):

|:)'(BA }3/4 ZBAJ =

[
Xopri, Xpor2, Xpors, Xpowi, Xpw2, Xpor, || "Ry (Al 86)
1 . . . . . . e '
3
—| Ypri, Yrer2, Yrors, Yrewi, Yrow2, Yrpor, ||
My . . . . . “‘1/1
Zpr, Zpor2, Zpeors, ZLrpeewi, Zrpow2, ZPF, J m
)
mr i

Novamente, se faz necessario determinar a expressao das derivadas ()( Poig» Y Pbi, L Phi, J para

cada componente. Portanto, da equagdo (Al.1) para o rotor-coaxial direito R, , derivando, obtém-

se a equagao (A1.87):
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XPleA X + dXZPb < )cos(¢El)
YPleA Y +dYPb 1G
_Zpbm,1 dXZpb G )Sm(¢51)
X por1, Pb . Sm(¢E1)¢El
Y
PBRI, (A1.87)
Aprh —dXZp, ¢, COS(¢51)¢E1J
XPleB Pb ¢ Sm(¢51)¢51 X8, |
. YPleB —| Ys, |

APbR‘s L (dXZpy, c, COS(¢E1)¢E]J LZBAJ

Da equacdo (Al.2) para o rotor-coaxial esquerdo R,, derivando, obtém-se a equagdo

(A1.88):

Py )COS(¢52)
Ycz +dYp,

X dXZ
dXZPb G )sm(¢E2)

PbR2 ,
Y PbR2 ,

Z

PbR2,

Y PbR2,

X PbR2, { dXZp, sm (¢Ez )¢Ez
(A1.88)
I_ dX

APbsz

Zpyc, Cos(¢52)¢EzJ

Xpbkz dXZPb ., Sln(¢52)¢E2 X |
| Y, |

. YPbRZB

LPI:RZB L (d,XAPb o COS(¢52)¢EZJ LZBAJ

Da equacao (A1.3) para o rotor-coaxial traseiro R,, derivando, obtém-se a equagao (A1.89):



X pors,
Yos, |=| Yes, +(dYZPh c )cos(¢E3)

_ZPbRSA ZczA +(dYZP,, c )Sln(¢53)
).(PbR3A—‘ ’V 0 —‘
)./PbRBA ‘—\> (YL, c, Sm(¢53)¢53 |
( ]

Z poR3,

dYZy, . )COS(¢E3)¢53
).(prsg 0 —| [).(BAI
B }‘/PbRSB = _(dYZpme})Sin(¢E3)¢E3 |_| )-/B" l

ZPbRBBJ L(dYZPme})COS(%g)%Es _‘ LZBAJ
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(A1.89)

Da equacdo (A1.4) para a asa direita W,, derivando, obtém-se a equacao (A1.90):

_XPleA—‘ +(dXZPbW1C1 )COS(¢EI)
YPle,4 = YCIA +dYPbW,C,

_ZPleA J ZCIA - (dXZPbWICl )Sin(¢El)

X pow1, Ir(dXZPmel )Sin(¢51 )¢El

Yroi, |= 0
APle d/YZpb G )COS(¢51)¢51J

)(Ple dXZPb < s1n ¢El)¢E1 X, |
" YPleB —| Ys, |

ZPles I_ (dXZpy, ¢, COS(¢E1)¢51J LZBAJ

(A1.90)
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Da equacdo (A1.5) para a asa esquerda W, , derivando, obtém-se a equacao (A1.91):

XPbW2A XC2A + (dXZPbchz )COS(¢E2 )
YCZA + dYwazcz

~
Il

PO 2,

| Zeowa, Zey - (dXZPbWZQ )sin(¢52)

X pow2, —(dXZwazcz )Sin(¢gz)¢52

Y w2, |= 0

(A1.91)

ZPW% J L_(dXZPbWZCZ )COS(¢E2 )¢Ez_|

X oy _(dXZwazC'z )Sin(¢52 )%52 L, l

| Yrowo, |= 0

—)-/BAl

Z o, J | —\dXLp, ., )C0S (9 )(2952 ] LZBA J

Finalmente, as derivadas das coordenadas ()( por, 5 Y PoE, 2L Por, Jda fuselagem sdo nulas ja que

as coordenadas (X por, s Yoor, 2

PbF, ) sdo constantes em relagdo ao sistema fixo ao nariz 4. Portanto,

da equacao (A1.84), s6 para a fuselagem, obtém-se a equagdo (A1.92).
)'( PbF, l | .X B, l

Yoory |==| Y, | (A1.92)

ZM@J [ 4o |

iv. Velocidade Incidente Sobre Rotores-Coaxiais e Asas da Aeronave

= Velocidade Incidente Sobre o Rotor-Coaxial Direito R,

A velocidade do vento relativo observada desde o sistema Pb,, ¢ mostrada na equacdo

(A1.93):
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U P XPleg

Ve =[Rot, (8,)] 4| V |+] © |%| Yoo, (A1.93)
w R 7

PbRI,

Observa-se que a inversa da matriz de rotagdo Rot, (¢, ), que ¢ fungdo do angulo de

inclinacao do rotor-coaxial direito, ¢ usada para transferir os componentes de velocidade do C.G.

do rotor-coaxial direito, definidos no sistema Pb,, , para o sistema r,, veja a Figura 3.6. Vale a pena

ressaltar a importancia da velocidade tangencial que o rotor-coaxial direito “enxerga” devido a
~ J4 . T .

rotacdo da aeronave através dos componentes de velocidade angular [P Q R] . Por causa disto,

a velocidade angular da aeronave multiplica vetorialmente o brago de momento entre o C.G. da

. . . T
aeronave e o C.G. do rotor-coaxial direito, expresso pelas coordenadas [X mr, Yoom, Z P,,RlJ .

Hélice superior: A velocidade do vento incidente sobre a hélice superior serda dada pela

equagao (A1.94):

U Pl | Xow, 0
-1
Vierich = I:ROtY (¢E1 )] VAF1 Q%] Yoy, |1+ 0 (A1.94)
w R 7

PoR1, éEl (erlhu)

Nesta ultima equagdo foi acrescentado o termo entre colchetes na componente Z

¢ (dX, hu), onde dX, hu representa a distancia entre o C.G. do rotor-coaxial direito e a hélice
superior, observada desde o sistema 7. Este ultimo termo representa a velocidade que a hélice

superior “observara” devido ao giro do rotor-coaxial.

Através da equagao (A1.94) entende-se que o rotor-coaxial R, esta sujeito a vento relativo

em trés diregdes distintas. Porém, para o modelo aqui considerado (sem turbuléncias) e seguindo a
teoria do Disco Atuador, apenas sera considerado como “vento incidente” a componente de

velocidade paralela ao eixo de rotacdo da hélice X,,, como observado na Figura 3.7. As outras

componentes em Y, e Z, sdo deixadas explicitas aqui para serem consideradas em trabalhos



229

futuros, quando o modelo aerodinamico das hélices for aprimorado. Portanto, a equacao (A1.95)

gera-se da expansao da equagdo (A1.96):

erlhu

I/im‘Rlehu = Vyrlhu
VZthu

: A1.96
(U +OZ i, = RYpyp, )COS(¢EI)_(W+PYPbR13 —OX i, )Sm(¢51) ( )

= V+RXPbRIB _PZPleB

(U"'szhmg _RYPleB )Sin(¢El)+(W+PYPleB _QXPleB )COS(¢51)+¢51 (erlhu)

A equagdo (A1.97) mostra apenas a componente paralela ao eixo de rotagdo X,,,

considerada para o modelo:

I/[nchehu = erlhu
(A1.97)

:(U+QZPbR1,, ~RYpyp, )COS(¢E1)_(W+PYP17RIR —OX s, )Sin(¢51)

Hélice Inferior: Para a hélice inferior do rotor-coaxial direito, o procedimento ¢ analogo,

porém, € acrescentado o termo da velocidade induzida pelo rotor superior, que age paralelo ao eixo

de rotagdo da hélice X, , gerando a equagao (A1.98):

K% P XPme

-1
|:R0ty (¢El )] Voi+| O % Yorr,
_W R_ ZPleg
I/inchehl = ] (A1-98)
0 I/indehu
+ 0 + 0
. 0
Pr (erth)_ -

Expandindo a equacao anterior, gera-se a equagao (A1.99):
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VX,
Viericn =| V¥u

Vz, i

. A1.99
(U+QZPbRIB —RYpp, )COS(¢E1)_(W+PYPbRIB —OX i, )Sln(¢E1)+ Vden ( )

= V+RX . — PZ

PbRI,

(U + QZPle,,, - RYPle,, )Sin(¢51 ) + (W + PYPle,g - QXPbRIB )COS(¢51 ) + P (erlh“)

E, novamente, considerando para o modelo apenas a componente paralela ao eixo de

rotagao X

rlo

tem-se a equagao (A1.100):

V

incR1ehl

:(U+QZP})RIB —RYpp, )COS(¢E1)_(W+PYP17RIH —O0Xppp, )Sin(¢El)+V;ndehu

=Vx

rlhl

(A1.100)

* Velocidade Incidente Sobre o Rotor-Coaxial Esquerdo R,

Analogamente ao rotor-coaxial direito, a velocidade do vento relativo observada desde o

sistema Pb,, ¢ dada pela equagao (A1.101):

U P XPsz,,
-1
Viwr =[ Roty (80,) | 3|V [+] Q| %| Yoo, (A1.102)
w R ZP17R2B

Hélice Superior: A velocidade do vento incidente sobre a hélice superior sera dada pela

equacdo (A1.103):

U Pl | Xporo, 0
-1
Viseroch = [ROty (¢E2 ):| VAH Q%] Yoso, |1+ 0 (A1.103)
i K Zpor, ¢52 (erzh”)

Expandindo a equagdo anterior, gera-se a equagao (A1.104):
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er2hu
I/im'l'nehu = Vyr2hu

VZrZhu

. Al1.104
(U +0Z s, =R pyps, )COS(¢E2)_(W +PYpypo, —OXppro, )Sm(¢52) ( )

= V+RX pyy, — PZ

PbR2,

(U + QZPbRZB - RYPsz,,, )Sin(¢52 ) + (W + PYPbRZR - QXPszﬁ )COS(¢52 ) + P (erzh“)

Considerando para o modelo apenas a componente paralela ao eixo de rotagdo X,,, obtém-
se a equagao (A1.105):

y

incR2ehu

:(U+QZP}7R25 = RY s, )COS(¢E2)_(W+PYPbR2B —OXpipo, )Sin(¢52)

=Vx

r2hu

(A1.105)

Hélice Inferior: A velocidade do vento incidente sobre a hélice inferior sera dada pela

equagdo (A1.106):

U P XPbRZE
-1
[ROtY (¢E2 )] V| O [X| Yopga,
w R ZPme
Vieroem = (A1.106)
O ind ehu
+ 0 +| 0
) 0
Prr (erzhl)

Expandindo a equagdo anterior, gera-se a equagdo (A1.107):
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VX2

V.

meraent =| VVyam
Vz,om

. Al1.107
(U+QZPbRZB ~RYpps, )COS(¢E2)_(W+PYP17RZB = OX s, )Sm(¢52)+ Vidacn ( )

= V+RX pyy, — PZ

PbR2,

(U + QZPbRZB - RYPbRZR )Sin(¢52 ) + (W + PYPbRZR - QXPszg )COS(¢52 ) + P (erzh“)

E, novamente, considerando para o modelo apenas a componente paralela ao eixo de

rotagdo X,,, obtém-se a equacdo (A1.108):

V.

incR2ehl

Vieroen = (U +OZpypa, = RYpyps, )COS(¢52 ) _(W + Py, = OXpypo, )Sin(¢52 ) Vi

=Vx.

r2hl

(A1.108)

* Velocidade Incidente Sobre o Rotor-Coaxial Traseiro R,

A velocidade do vento relativo para o rotor-coaxial traseiro tem um procedimento analogo,
com a diferenga de que se deve considerar para ele uma matriz de rotagdo em torno do eixo X, ao
invés do eixo Y como ¢ feito para os rotores laterais. Com isto, € possivel perceber através da Figura

3.6 que o eixo de giro das hélices deste rotor ¢ em torno do eixo Y,,. A equacdo (A1.109) apresenta

a velocidade relativa sobre o rotor-coaxial traseiro.

U P XPbR3B

Viws =[ Roty (¢:)] 1|V [+] O || Yoo, (A1.109)
w R

ZPbRBB

Hélice superior: A velocidade do vento incidente sobre a hélice superior sera dada pela

equacdo (A1.110):
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Ul [P] | Xowss, 0
-1
Viersem = |:R0tx (¢E3 ):| VAH Q%] Yows, |+ 0 (A1.110)
W K Zpots, ¢E3 (dehu)
Expandindo a equagdo anterior, gera-se a equacao (Al,111):
er3hu
I/inCR3ehu = Vyr3hu
VZ, 30
U+QZPhR33 _RYPme (ALLLD)

= (V"'RXthB = PZ s, )COS(¢E3)+(W+PYPI:R3B —OX s, )Sin(¢E3)

_(V+RXPhR33 —PZpyps, )Sin(¢E3)+(W+PYPbRSB —OX s, )COS(¢E3)+¢E3 (dYrshu)

Considerando para o modelo apenas a componente paralela ao eixo de rotacdo Y., , obtém-

se a equagao (Al1.112):

I/incR.’:Ehu = Vyr3hu

. Al.112
:(V+RXP})R35 _PZPhRSB )COS(¢E3)+(W+PYP17RSB _QXthasB )Sm(¢53) ( )

Hélice Inferior: A velocidade do vento incidente sobre a hélice inferior sera dada na
equagdo (A1.113), acrescentando o termo de velocidade induzida pela hélice superior, paralelo ao

eixo de rotagdo Y, .

U P X pips,
-1
|:ROZX (¢Es ):I V A+ Q1X] Yops,
w R Z o,
Viersen = (A1.113)
0 0
+ 0 + V;ndehu
. 0
Pr3 (@Y, hl)

Expandindo a relagdo anterior, gera-se a equacao (Al.114):
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VX3
I/t'nc‘R3eh1 = Vyr3h1
V3

U+ QZPbR3 _RYPme (A1'114)

(V+RXPhR3B = PZ s, )COS(¢E3) (W+PYPbR3B OX pips, )Sin(¢E3) Viden

_(V+RXP}>R3B —PZpps, )Sin(¢E3)+(W+PYPhR35 —OX s, )COS(¢E3)+¢E3 (dYahZ)

E, novamente, considerando para o modelo apenas a componente paralela ao eixo de

rota¢do Y ,, obtém-se a equacao (A1.115):

I/incR3Ehl = Vyr3h/

: Al.115
:(V+RXPbR35 = PZ s, )COS(¢E3)+(W+PYP}7RBB —OXpips, )Sln(¢53)+ Videm ( )

De forma resumida, entdo, para os trés conjuntos de rotores-coaxiais, as expressoes das

velocidades incidentes sobre cada uma das suas hélices sao apresentadas na equagao (A1.116):

Verione =(U +QZpps, = RV py, ) 0088, ) = (W + Py, = OX e, )sin(g,)
Vierian =(U +OZ 1, = RY ey, )€08 (1) = (W + PY s, = OX e, )50 (B) + Vi
V,Wghu=(U+QZPbR2R— oty )08 (s ) = (W + Py, = OX o )sin (¢,
ewren = (U +QZp,, — R Pm,,)cos(qﬁm) (W + Py, = OX s, )sin (¢,
Vison =V + RX pyas, = PZpyas, )08 (B )+ (W + Py, = OX s Jsin (¢ )

=(V + RX s, = P M) (fs)+ (W + PY s, = OX s, )sin(gs)

(A1.116)

+
~

+V.

mcR3Ehl indehu

* Velocidade Incidente Sobre as Asa Direita 7, ou Esquerda 77,

De forma semelhante a como foi feito para determinar o vetor velocidade relativa para as
hélices dos rotores-coaxiais, a inversa da matriz de rota¢do Rot, (4, )¢ usada para transferir os
componentes de velocidade no sistema B, para o sistema fixo a asaw,. A Figura A1.3 apresenta o

perfil aerodinamico 2D de uma determinada se¢do de asa. Nesta figura ¢ possivel observar a

orientagdo dos eixos X e Z do sistemaw, .
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Figura A1.3 — Perfil aerodindmico NACA0012. Apresentando a corda-média-aerodindmica MAC,,; , o centro

aerodinamico do perfil AC, o sistema fixo a asa w, (fixo ao C.G. da asa) e o centro de giro/junta C, .

MACy;s;

1 | dXZACwis,iCi |

ZMACW:'S;'

Fonte: Autoria Propria
Vale a pena ressaltar a velocidade tangencial que a secdo da asa “enxerga” devido a rotacao
da aeronave através dos componentes de velocidade angular [P Q R]T. Devido a isto, a
velocidade angular da aeronave multiplica vetorialmente o brago de momento entre o C.G. da

aeronave € o centro aerodindmico da se¢do da asa, expresso pelas coordenadas

T
[X iy Yicys, Z Acw,%] . A Figura Al.4 apresenta a localizagdo de cada um dos centros

aerodinamicos AC das sec¢des da asa direita W, com relacdo ao sistema fixo ao nariz da acronave
A. Assim como foi feito para os rotores-coaxiais, das Figuras A1.3 e Al.4, entende-se a distancia
dXzZ como o raio de giro (no plano X7) do centro aerodinamico AC em torno da junta C, e

ACy;5C;

dY,. . comoadistancia em Y entre o centro aerodinamico da se¢do da asa e ajunta C,. A distancia
dY,. . para cada uma das segdes € dada pela equagdo (A1.117), onde o termo b refere-se a
Wisj~i

envergadura da asa e f ao raio da hélice.

(A1.117)
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Figura Al.4 — Localizagdo dos centros aerodindmicos das se¢des da asa direita W, no plano XY.

XACW 182

Fonte: Autoria Propria

;o
1

Portanto, as coordenadas de uma determinada se¢do “j” de uma asa “i”, em relacdo ao

sistema fixo ao nariz da aeronave A4, pode ser considerada como apresentada na equacao (A1.118):

ACy;g, Xci 4 dﬂA CyisiCi
YACWA = Yc,A + Rot, (¢El) dYACW,.SjC, (A1.118)
ACW[S/A ZCIA 0

Uma vez que se conhece a posigdo relativa do centro de gravidade da aeronave em relacao
ao sistema A através da equacao (3.16), entdo as coordenadas do centro aerodindmico AC de uma
determinada se¢do de asa, em relagdo ao sistema fixo ao corpo B, serdo dadas pela equacao

(A1.119):
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ACy;5, XA Cyisi X B,
YA Cuisip = YA Cyisj 4 - YB 4 (A 1 . 1 1 9)
VA
A CWi Sip ZA CWiS/ A By

T
Com as coordenadas [X ACog Zyc,. ] conhecidas, ¢ possivel determinar a
iSip B

ACyg,
expressdo do vento relativo sobre cada se¢cao de uma asa. Portanto, de forma semelhante a como
foi feito para os rotores-coaxiais, para a secao 1 de uma asa (se¢do proxima a fuselagem/raiz da asa
e sem interferéncia do vento induzido pela hélice superior do rotor-coaxial), a velocidade do vento

incidente sobre a se¢do “1” de uma asa “i” ¢ dada pela equagao (A1.120):

U P XACW,.SIB 0
Vieews1 = [ROtY (¢E: )]_l Vi+ Q% YACW,.S]B + 0 (A1.120)
w R

ZA Ciisiy ¢Ei ( dXZA Cyis1Ci )

O termo entre Z ¢, (aXZ , representa a velocidade que a se¢do “observard” devido ao

ACy;51C; )

giro do rotor-coaxial.

Expandindo a equagdo anterior, tem-se a equacdo (A1.121):

VX

Views1 =| Vmisi
Vi)

(U +0Z,  ~RY, )cos(% )- (W $PY, .  —0X )sin(¢Ei) (A1.121)
= V +RX

-PZ
ACy;s1, ACy51,

(U + QZACW[SIR - RYACW,‘S],; )Sin (¢El ) + (W + PYACW[SIR - QXACWISIR )COS(¢Ei ) + ¢Ei \dXZACWiSICi )

Como sao necessarias apenas as componentes Vx,,.., € Vz, para determinar o angulo de

ataque local da se¢do “1” de uma asa através da equacao (3.67), entdo, da equacao anterior € obtida

a equacao (A1.122), para as componentes horizontal e vertical do vento relativo sobre a se¢ao “1”:
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VXypis1 = (U + QZAC,WB - RYACW,SIB )COS(¢Ez ) - (W + PYACW,SIB - QXACW,SIB )Sin(¢Ei )
Vayis) = (A1.122)

(U + QZACW,SIB _RYACMS,B )Sin(¢Ei)+ (W+ PYACMSIB _QXACWB )COS(¢EI)+ &Ei (dXZACM,C, )

Para a se¢do “2”, proxima do rotor-coaxial e sofrendo a interferéncia de vento induzido pela
hélice superior, o procedimento ¢ similar, com a exce¢ao de que deve ser acrescentado o termo de
vento induzido a componente Fx,,,, . A expressdo para o vento induzido foi encontrada na equacao

(3.50). Desta forma, o vento incidente sobre a secdo 2 da “i-ésima” asa ¢ dada pela equacao

(A1.123):

Ul [P] | Xacus,
-1
[Roty (¢)] 5| V' |+] Q%] Yicyen,
W R ZACuf'iszE
VincWiSZ = (A1.123)
O indehu
+ 0 +| 0
: 0
06\ AXZ i, )

Expandindo a equacdo anterior, obtém-se a equacao (A1.124):

ViXipis
Viewiss =| VViisa
Vzyisa

(U + QZACW[SZB B RYACW;SZB )COS(¢EI' ) - (W + PYACur’zsz,g N QXACIMZB )Sin(¢5i ) + Virldehu (Al ' 124)

= V +RX

ACWASZB - PZACWISZE

(U + QZAC,,,,.SZH - RYAC,,,MB )Sin (¢E1 ) + (W + PYACWMB - QXACW,.SZB )COS (¢E: ) + &Ei (dXZACWI.SzC, )

Como sao necessarias apenas as componentes Vx,,;, € Vz,,, para determinar o angulo de

ataque local da se¢do “2” de uma asa através da equacdo (3.67), entdo, da equagdo anterior ¢ obtida

a equagao (A1.125):
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VXypiso = (U + QZACW,.“B - RY;ICW,SZB )COS(¢EI ) - (W + PYACWMH - QXACW,.SZB )Sin(¢Ez ) Ve

Vayisy = (A1.125)

(U+0Z,,.., ~RYq,.., Jsin(d) +(W +PYo, . ~OX o, )o0s()+ 90 (X7 i, c,)

ACys2, ACy;s2p

\A Momento Giroscopico dos Rotores Coaxiais Sobre a Aeronave

* Momento Giroscopico do Rotor-Coaxial Direito R,

O momento angular de uma determinada hélice girando em torno do seu eixo de rotacdo ¢é
definido como o produto da inércia da hélice e sua velocidade de rotagdo. Comegando com o rotor-

coaxial direito R, , considerando que este possui duas hélices iguais girando em sentidos contrarios,

em torno de um mesmo eixo de rotagdo, tem-se a equagao (A1.126):

H’”}m = Hth,_l + th)m = I:Ih (Qhu -Qy )}X (A1.126)

rl

Transladando este momento angular ao sistema paralelo ao corpo Pb,, através da matriz

de rotagdo Rot, (4,,), ¢ obtida a equagdo (A1.127):

I, (Qhu _th) I, (Qhu -Q, )COS(¢51)
Hy,,  =Rot,(¢) 0 = 0 (A1.127)
0 -1, (Qhu -Q, )Sin(¢51)

Portanto, com o momento angular definido no sistema Pb, , aplicando a relagdo

apresentada na equacao (3.1), o torque causado pelo momento angular sobre o sistema fixo ao

R
corpo B, ¢ igual a taxa temporal de mudanca do vetor Hri,, observado no referencial de

- - -
translacdo-rotagcdo B, mais a parcela w x Hr,,, que refere-se a mudanca de Hx,, provocada pela

rotagdo do sistema B. Gera-se, entdo, a equagao (A1.128).
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+] 0 |x 0
R T (M ~ \_:_/(1 \ (A1'128)

> ) [d(]_]RleR1 ):l P I, (Qhu -Q, )COS(¢51)

“R1ppR1

A formulacdo dos termos a direita da equagao (A1.128) ¢ apresentada nas equacdes
(A1.129) e (A1.130), respetivamente. A expressao final para 0 momento giroscopico do rotor-

coaxial direito ¢ apresentada na equagao (A1.131).

I, (S‘Zhu - &-zhlJCOS(¢El )= (;)E1 1, (82, =y, )Sin(¢El )
l:d(HRleR )]

= 0
. o | (A1.131)
-1, (szhu —Qu Jsm(gDEl )= @i 1, (82, — €, )cos(dy, )
P I, (Qhu —Qh,)cos(¢E1)
0 |x 0
R T ([ ~ \_+ (1 \
" (A1.129)
-0I, (Qhu _Qh/)Sin(¢El)
= |:R COS(¢E1 ) + PSin(¢E1 )]Ih (Qhu - th)
_Q[h (Qhu - th )COS(¢E1)
Ih(sz;w—szhz)cosmm)—% 1,82, =, )sin(dy, )
MGng = 0
-1, (glhu—S2h1J81n(¢E])—¢El 1,(82,, — €, )cos(4,,) (A1.130)

-QI, (Qhu -Q, )Sin(¢51)
+ [Rcos(¢51)+Psin(¢El)]lh (Q,m —Qh,)
-0I, (Qhu _QhZ)COS(¢E1)
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* Momento Giroscopico do Rotor-Coaxial Esquerdo R,

Analogamente, para o rotor-coaxial esquerdoR,, a expressdo final para o momento

giroscopico do rotor-coaxial esquerdo € apresentada na equacao (A1.131).:

I, (Qhu — O )cos(gDEz )- o1, (£2,, —Q,,)sin(¢;,) ]

0

GR2, —

-1, (s'zhu—s'zm Jsm( 2 )= 02 1, (82, — 2, )c08(¢, ) | (A1.131)

-01,(Q,, -Q,,)sin(¢;,)
+ [R cos(ng2 ) + Psin(¢52 ):lfh (Qhu -Q, )
_Q]h (Qhu - th )COS (¢E2 )

* Momento Giroscopico do Rotor-Coaxial Traseiro R,

Com um procedimento andlogo para o rotor-coaxial traseiro R,, o momento angular do

rotor R, ¢ dado pela equagdo (A1.132):

Hmyr3 thuyr3 "'thyr3 :[]h (Qhu _th)]K3 (A1.132)

Transladando este momento angular ao sistema paralelo ao corpo Pb,, através da matriz
de rotagdo Rot, (¢,,), obtém-se a equagdo (A1.133). O momento giroscopico do rotor-coaxial

traseiro em relagdo ao sistema fixo ao corpo B ¢ mostrado na equacao (A1.134) e resolucao dos

termos a direita desta ultima equacdo, sdo apresentados nas equacdes (Al.135) e (A1.136),

respectivamente.
I, (Qhu - th) 0
[—[m,,,,k3 = Rot, (¢E3) 0 = Ih(Qhu _th)cos(¢E3) (A1.133)
0 I, (Qh Q, )Sin(¢53)
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NN (A1.134)
0
d . . .
[ ( ;;)} [h(Slhu—HmJCOS(¢E3)—¢E3Ih(Slhu_th)sm(¢£3) (A1.135)
B
I, (gzhu—sz”s1n(¢m)+¢m 1,182, =, )cos (45 )
P 0
0 x| 1,(Q,, -, )cos(g,)
R T ([ ~ \_ {1 \
! (A1.136)
[Qsin(¢§E3)—Rcos(¢E3 )]I/, (Qhu —th)

—PI, (Qhu -Q, )Sin(¢53)
PI, (Qhu —th)cos(¢53)

A equacdo (A1.137) mostra a equagdo final para o momento giroscopico do rotor-coaxial
traseiro em relagdo ao sistema fixo ao corpo B.

0

GR3, —

I, (s'zhu—s'zhzjcosmw)— q}m 1,182, =, )sin(d;)

I, (szhu—sz”mn(;pmﬁ%} 1,(£2,, —Q,, )cos(d,,)

[QSin(¢53 ) - RCOS(¢53 )]Ih (Qhu - th)
—PI,(Q,, -Q,,)sin(4,,)
PI (Q,, -, )cos(d,;)

(A1.137)

J’_
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APENDICE B1

Parametros dos componentes do modelo

Tabela B1.1 — Parametros da fuselagem F'

Descricdo dos Parametros Unidade Valor
Massa da fuselagem (m;.) kg 3,0860
Area frontal projetada da fuselagem (4, ) m2 0,0265
Area lateral projetada da fuselagem (4:y) m> 0,1245
Area superior projetada da fuselagem (4:,) m> 0,1197
Coeficiente de arrasto da area frontal projetada da fuselagem
-- 0,4300
(CDFX)
Coeficiente de arrasto da 4rea lateral projetada da fuselagem
-- 0,4700
(CDFY )
Coeficiente de arrasto da area superior projetada da fuselagem
-- 0,4700
(CDFZ )
Coordenada X do C.G da fuselagem em relacgdo ao sistema fixo
. m -0,5085
ao nariz 4 (XPbFA )
Coordenada Y do C.G da fuselagem em relagdo ao sistema fixo
) m 0
ao nariz 4 (YPbFA )
Coordenada Z do C.G da fuselagem em relacdo ao sistema fixo
. m 0,0072
ao nariz 4 (Z PoF, )
Momento de inércia em torno do eixo X do sistema fixo ao C.G.
) kgm’ 0,0063
da fuselagem e paralelo ao sistema B (1 iy, )
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Tabela B1.1 — Parametros da fuselagem F (continuagao)
Momento de inércia em torno do eixo Y do sistema fixo ao C.G.
) kgm’ 0,1867
da fuselagem e paralelo ao sistema B (1 T, )
Momento de inércia em torno do eixo Z do sistema fixo ao C.G.
) kgm’ 0,1859
da fuselagem e paralelo ao sistema B (1 22, )
Produto de inércia no plano XY do sistema fixo ao C.G. da
) kgm’ 8,5%10"-6
fuselagem e paralelo ao sistema B (1 i, =y, )
Produto de inércia no plano XZ do sistema fixo ao C.G. da
_ kgm’ 0,0023
fuselagem e paralelo ao sistema B (I sz, =1, )
Produto de inércia no plano YZ do sistema fixo ao C.G. da
) kgm® -4,8%10"-6
fuselagem e paralelo ao sistema B (IYZW =1, )
Fonte: Autoria propria
Tabela B1.2 — Pardmetros do rotor-coaxial direito R,
Descricao dos Parametros Unidade Valor
Massa do rotor-coaxial () kg 0,2760
Raio de giro no plano XZ entre o sistema Pb,, e a junta C,
m 0,0064
(aXZ,, )
Distancia relativa em Y entre o sistema Pb,, € a junta C,
m 0,5181
(dYPbR]CI )
Coordenada X da junta C, em relagdo ao sistema fixo ao nariz 4
-0,1898
m )
(Xer,)
Coordenada Y da junta C, em relagdo ao sistema fixo ao nariz 4 0.0785
m s
(YCIA )
Coordenada Z da junta C, em relagdo ao sistema fixo ao nariz 4
m 0,0120

(Z,)
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Tabela B1.2 — Parametros do rotor-coaxial direito R, (continuagdo)
Distancia relativa entre o C.G. do rotor-coaxial direito e a
1 . . m 0,0989
hélice superior, observada desde o sistema #, (dX,,/u)
Distancia relativa entre o C.G. do rotor-coaxial direito e a
e . m -0,0991
hélice inferior, observada desde o sistema r, (dX, /)
Momento de inércia em torno do eixo X do sistema fixo ao C.G.
o kgm’ 1,81*10"-4
do rotor-coaxial direito r, (1 XXRI.I)
Momento de inércia em torno do eixo Y do sistema fixo ao C.G.
o kgm’ 0,0015
do rotor-coaxial direito (I ,, )
Momento de inércia em torno do eixo Z do sistema fixo ao C.G.
o kgm® 0,0015
do rotor-coaxial direito (I 14, )
Produto de inércia no plano XY do sistema fixo ao C.G. do
o kgm’ -2,1*¥107"-7
rotor-coaxial direito r, (I v, =i, )
Produto de inércia no plano XZ do sistema fixo ao C.G. do
o kgm’ -4,4*10"-9
rotor-coaxial direito r, (I e, = 1oy, )
Produto de inércia no plano YZ do sistema fixo ao C.G. do
o kgm® -2,2*10"-9
rotor-coaxial direito r, (IYZRI1 =1, 1)
Fonte: Autoria propria (conclusio)
Tabela B1.3 — Parametros do rotor-coaxial esquerdo R,
Descricdo dos Parametros Unidade Valor
Massa do rotor-coaxial (1, ) kg 0,2760
Raio de giro no plano XZ entre o sistema Pb,, e a junta C,
m 0,0064
(aXZ,, )
Distancia relativa em Y entre o sistema Pb,, e a junta C,
m -0,5181

(Y, c,)
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Tabela B1.3 — Pardmetros do rotor-coaxial esquerdo R, (continuagdo)
Coordenada X da junta C, em relacdo ao sistema fixo ao nariz
-0,1898
m s
4(Xe,)
Coordenada Y da junta C, em relagdo ao sistema fixo ao nariz 0.0785
m Y,
A (Y,
Coordenada Z da junta C, em relagdo ao sistema fixo ao nariz 0.0120
m b
4(2.,)
Distancia relativa entre o C.G. do rotor-coaxial esquerdo ¢ a
- . . m 0,0989
hélice superior, observada desde o sistema r, (dX,,hu)
Distancia relativa entre o C.G. do rotor-coaxial esquerdo e a
e . m -0,0991
hélice inferior, observada desde o sistema r, (dX,,hl)
Momento de inércia em torno do eixo X do sistema fixo ao C.G.
) kgm’ 1,81*10"-4
do rotor-coaxial esquerdo r, (1 Wy, )
Momento de inércia em torno do eixo Y do sistema fixo ao C.G.
) kgm’ 0,0015
do rotor-coaxial esquerdo r, (IYYM_Z)
Momento de inércia em torno do eixo Z do sistema fixo ao C.G.
) kgm’ 0,0015
do rotor-coaxial esquerdo 7, (1 22, )
Produto de inércia no plano XY do sistema fixo ao C.G. do
) kgm’ 2,1*¥10"-7
rotor-coaxial esquerdo r, (1 1, = ey, 2)
Produto de inércia no plano XZ do sistema fixo ao C.G. do
) kgm’ 4,4*10"-9
rotor-coaxial esquerdo r, (1 s, :szm)
Produto de inércia no plano YZ do sistema fixo ao C.G. do
kgm’ -2,2*%10"-9

rotor-coaxial esquerdo r, (IYZRZ =1y )
r2 r2

Fonte: Autoria propria
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Descricao dos Parametros Unidade Valor
Massa do rotor-coaxial (m,; ) kg 0,3095
Raio de giro no plano YZ entre o sistema Pb,, e a junta C,
m 0
(dYZ,,,c,)
Distancia relativa em X entre o sistema Pb,, € a junta C,
m -0,0202
(d‘XvPbR}C3 )
Coordenada X da junta C, em relagdo ao sistema fixo ao nariz
-1,023
m >
4(Xe,)
Coordenada Y da junta C, em relagdo ao sistema fixo ao nariz
m 0
4 (7))
Coordenada Z da junta C, em relagdo ao sistema fixo ao nariz 0.0120
m B
4(2))
Distancia relativa entre o C.G. do rotor-coaxial traseiro e a
o . . m 0,0990
hélice superior, observada desde o sistema r, (dY,;hu)
Distancia relativa entre o C.G. do rotor-coaxial traseiro € a
e . m -0,0990
hélice inferior, observada desde o sistema r, (dY,,hl)
Momento de inércia em torno do eixo X do sistema fixo ao C.G.
. _ kgm® 0,0015
do rotor-coaxial traseiro r, (I XXRM)
Momento de inércia em torno do eixo Y do sistema fixo ao C.G.
) ] kgm® 0,0013
do rotor-coaxial traseiro (IYY,U . )
Momento de inércia em torno do eixo Z do sistema fixo ao C.G.
_ . kgm’ 3,8%10"-4
do rotor-coaxial traseiro r, (I s, )
Produto de inércia no plano XY do sistema fixo ao C.G. do
kgm’ 0

rotor-coaxial traseiro 7, (I v =i, )
r3 r3
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Tabela B1.4 — Parametros do rotor-coaxial traseiro R, (continuagdo)
Produto de inércia no plano XZ do sistema fixo ao C.G. do
] ) kgm’ -8*%107-11
rotor-coaxial traseiro r, (I 2y, =2ty )
Produto de inércia no plano YZ do sistema fixo ao C.G. do
] ) kgm’ 3*107-11
rotor-coaxial traseiro r, (I A )
Fonte: Autoria propria
Tabela B1.5 — Parametros da asa direita ¥,
Descri¢ao dos Parametros Unidade Valor
Massa da asa (m,,, ) kg 0,1780
Envergadura da asa (b) m 0,5000
Corda média aerodinamica da asa (MAC,,,) m 0,1300
Raio de giro no plano XZ entre o sistema Pb,,, ¢ a junta C,
m 4,3%10"-4
(dXZ,, )
Distancia relativa em Y entre o sistema Pb,, € a junta C,
m 0,2482
(dYPmel )
Raio de giro no plano XZ entre o centro aerodinamico (4C) da
. o ) m 0,0260
secdo 1 da asa direita e a junta C, (dXZ 4Gy 151G, )
Distancia relativa em Y entre o centro aerodindmico (4C) da
. o ) m 0,1865
sec¢do 1 da asa direita e a junta C, (dYACmq )
Raio de giro no plano XZ entre o centro aerodinamico (4C) da
. o ) m 0,0260
secdo 2 da asa direita e a junta C, (dXZACme1 )
Distancia relativa em Y entre o centro aerodindmico (4C) da
m 0,4365

secdo 2 da asa direita e a junta C, (dYACmCl )
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Tabela B1.5 — Pardmetros da asa direita ¥, (continuagdo)
Momento de inércia em torno do eixo X do sistema fixo ao C.G.
o kgm’ 0,0040
da asa direita w, (1 Wy, )
Momento de inércia em torno do eixo Y do sistema fixo ao C.G.
s kgm’ 2,3%10"-4
da asa direita w, (IYYW. ) )
Momento de inércia em torno do eixo Z do sistema fixo ao C.G.
o kgm’ 0,0042
da asa direita w, (1 22, )
Produto de inércia no plano XY do sistema fixo ao C.G. da asa
o kgm’ -2,2*10"-7
direita w, (IXYM_l =1y, ‘1)
Produto de inércia no plano XZ do sistema fixo ao C.G. da asa
o kgm® 1,9*%10"-9
direita w, (1 xzp =, )
Produto de inércia no plano YZ do sistema fixo ao C.G. da asa
o kgm® -5,2*10"-8
direita w, (IYZW] =1y, )
Fonte: Autoria propria
Tabela B1.6 — Pardmetros da asa esquerda ¥,
Descricdo dos Parametros Unidade Valor
Massa da asa (m,, ) kg 0,1780
Envergadura da asa (b) m 0,5000
Corda média aerodinamica da asa (MAC,, ) m 0,1300
Raio de giro no plano XZ entre o sistema Pb,,e a junta C,
m 4,3*10"-4
(dAXZwazcz )
Distancia relativa em Y entre o sistema Pb,,¢ a junta C,
m -0,2482

(aY,, )
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Tabela B1.6 — Parametros da asa esquerda IV, (continuagdo)
Raio de giro no plano XZ entre o centro aerodindmico (4C) da
~ ‘ m 0,0260
secdo 1 da asa esquerda e a junta C, (dXZ ACWZSICZ)
Distancia relativa em Y entre o centro aerodinamico (4C) da
~ ‘ m -0,1865
secdo 1 da asa esquerda e a junta C, (a’YACmC2 )
Raio de giro no plano XZ entre o centro aerodindmico (4C) da
. . m 0,0260
sec¢do 2 da asa esquerda e a junta C, (dXZ Acwzszcz)
Distancia relativa em Y entre o centro aerodinamico (4AC) da
. . m -0,4365
sec¢do 2 da asa esquerda e a junta C, (a’YACmeZ )
Momento de inércia em torno do eixo X do sistema fixo ao C.G.
kgm’ 0,0040
da asa esquerda w, (1 Xy, )
Momento de inércia em torno do eixo Y do sistema fixo ao C.G.
kgm’ 2,3*10"-4
da asa esquerda w, (IYYWZ i )
Momento de inércia em torno do eixo Z do sistema fixo ao C.G.
kgm® 0,0042
da asa esquerda w, (1 L )
Produto de inércia no plano XY do sistema fixo ao C.G. da asa
kgm’ 2,2*¥10M-7
esquerda w, (1 Wy, ZIYXWZ,Z)
Produto de inércia no plano XZ do sistema fixo ao C.G. da asa
kgm’ -1,9*107-9
esquerda w, (I zyr, =ax,, )
Produto de inércia no plano YZ do sistema fixo ao C.G. da asa
kgm’ -5,2*%10"-8
esquerda w, (IYZW2 =1y, ‘2)
Fonte: Autoria propria (conclusdo)
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Tabela B1.7 — Parametros adicionais do modelo da aeronave

Descricao dos Parametros Unidade Valor
Massa total da aeronave (m; ) kg 4,3748
Aceleragdo da gravidade (g) 22 9,8100

s
. kg
Densidade do ar (p) —= 1,1500
m
Diametro das hélices (D) m 0,2540
Massa das hélices (m,) kg 0,0119

Fonte: Autoria propria



