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RESUMO

Modelagem, simulagdo e componentes de um Tricoptero

Cada vez mais, drones estdo sendo utilizados em diversas finalidades.
Dentre elas, fotografia, mapeamento de terrenos, vigilancia aérea,
exploragéo de minério, 6leo e gas, mercado imobiliario, construgéo, busca
e resgate, aplicagcdes militares, dentre muitas outras. A maior parte dos
drones utilizados sdo quadricépteros, mas modelos que operam com trés
hélices (tricopteros) dispdem de algumas vantagens em relagdo aos de
quatro. Tricopteros costumam ser mais eficientes e, por consequéncia, ter
maior autonomia. Além disso tém um menor custo inicial de construcgao,
menor probabilidade de falhas por possuirem menos motores, € maior
manobrabilidade. Essas vantagens indicam um grande potencial no seu
estudo. Por isso esse trabalho visa aprofundar o conhecimento desses
veiculos. Aqui, € estudada a fisica dos tricopteros, desenvolvendo um
modelo matematico para esse tipo de veiculo, a partir do qual sao
realizadas simulagcdes de manobras para validacdo do modelo e melhor
compreensao do seu comportamento, com discussao de como o sistema
de controle atua para a realizacdo das manobras, controle de atitude e
estabilizacdo. Através da ferramenta Matlab/Simulink, foi realizada a
simulagdo das manobras e, através da ferramenta Solidworks, foi
construido um modelo tridimensional simplificado considerando suas as
principais caracteristicas geométricas, utilizado para determinagcdo de
propriedades de massa, como a matriz de momentos de inercia. Sao,
também, analisados os principais componentes de um tricoptero: Chassi,
motor, hélices, IMU (e seus componentes), baterias e controlador PID. Com
discussdo do funcionamento, tipos existentes e suas vantagens e
desvantagens.

Palavras chaves: Tricoptero. Drone. Tri-rotor. UAV. Voo. Simulagao.
Modelagem. Controle. Componentes.



ABSTRACT

Modeling, simulation, and components of a Tricopter

Increasingly, drones are being used for various purposes. Among them,
photography, land mapping, aerial surveillance, ore, oil and gas exploration,
real estate market, construction, search and rescue, military applications,
among many others. Most of the drones used are quadcopters, but models
that operate with three propellers (tricopters) have some advantages over
those with four. Tricopters are usually more efficient and, as a result, have
greater autonomy. In addition, they have a lower initial construction cost,
less probability of failure due to having fewer engines, and greater
maneuverability. These advantages indicate great potential in their study.
Therefore, this work aims to deepen the knowledge of these vehicles. Here,
the physics of the tricopter is studied, developing a mathematical model for
this type of vehicle, from which simulations of maneuvers are performed to
validate the model and better understand its behavior, with discussion of
how the control system acts to perform the maneuvers, attitude control and
stabilization. Using the Matlab / Simulink tool, the simulation of the
maneuvers was performed and, using the Solidworks tool, a simplified
three-dimensional model was built considering its main geometric
characteristics, used to determine mass properties, as the matrix of
moments of inertia, for example. The main components of a tricopter are
also analyzed: Chassis, engine, propellers, IMU (and its components),
batteries and PID controller. With discussion of working principles, existing
types and their advantages and disadvantages.

Key-words: Tricopter. Drone. Tri-rotor. UAV. Flight. Simulation. Modeling.
Control. Components
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1 INTRODUGAO:

O ato de voar tem intrigado a humanidade durante toda a histéria. Mas apenas
muito recentemente, com os rapidos avangos da tecnologia os primeiros veiculos
capazes de voar comegaram a ser desenvolvidos. Os primeiros voos foram possiveis
gragas ao desenvolvimento do motor a combustdo interna que possui relagao peso
poténcia baixa o suficiente para tal. Apds isso, sucessivos desenvolvimentos
tecnologicos foram reduzindo o custo e aumentando a versatilidade e aplicabilidade
de aeronaves. Hoje, desde foguetes até drones, esses veiculos realizam diversas

funcdes importantes e que tém se tornado indispensaveis.

As primeiras aeronaves a deixar o solo foram os avides. Estes s&o classificados
como aeronaves de asa fixa. Sao eficientes e estaveis, mas sao incapazes de pairar
ou pousar verticalmente. Para isso € necessario que o veiculo esteja parado em
relagdo ao ar, mas suas asas estejam em movimento, para que possam gerar
sustentagdo. Na natureza, as aves batem suas asas gerando sustentagdo enquanto
seus corpos ndo se movem. O conceito de asa rotativa contorna esse problema, no
qual o veiculo voa sustentado por hélices, sendo cada pa uma asa. Esse tipo de
aeronave é demasiadamente instavel e, por isso, foi necessario muito tempo para que
o primeiro voo bem sucedido ocorresse, ainda que a ideia tenha surgido relativamente
cedo, proposta por Leonardo da Vinci. O nome helicoptero deriva das palavras gregas

hélix (espiral ou hélice) e pteron (asa)

Figura 1: Desenho do helicoptero de da Vinci (retirada de https://www.pngitem.com/middle/obobww_leonardo-da-vinci-hd-
png-download/)



A primeira fonte de instabilidade dessas aeronaves € o torque de reagao que
ocorre em cada uma das suas hélices. Se ndao houver nenhuma compensacgao, a
aeronave gira descontroladamente no sentido contrario. Para contornar esse
problema pode-se usar pares de hélices que giram em sentidos opostos, o torque de
uma compensando e cancelando o da outra, ou inclinar-se uma das hélices de modo

a produzir uma forga com componente horizontal realizando o torque compensatério.

O préximo, e mais desafiador, problema desse tipo de aeronave € o controle e
estabilizagcado de sua trajetoria. Os avides utilizam superficies de comando em suas
asas para mudar a quantidade de sustentacdo que cada uma delas produz e assim

mover a aeronave em torno de seus 3 eixos.
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Figura 2: Superficies de controle de um avido (retirada de
http://www.aerospaceweb.org/question/aerodynamics/q0208.shtml)

Realizar esse tipo de controle em uma hélice é muito mais tecnicamente
demandante. A primeira aeronave de asa rotativa a contornar esses desafios foi o
helicoptero. Uma unica hélice é usada para gerar sustentagdo e uma outra, menor é
utilizada apenas para compensar o torque de reacao inclinada 90° em relacao a
horizontal. Para contornar o problema de manobrabilidade, um intricado sistema atua
para, sob comando, gerar sustentagdo assimétrica em torno da hélice e poder inclinar
o helicéptero na direcdo desejada controlando sua trajetéria ou estabilizando seu voo.
Esse comando se chama “ciclico” e funciona aumentando o &ngulo de ataque das pas
de um lado e reduzindo-o do outro, assim, conforme as pas giram, seu angulo de

ataque é aumentado e diminuido de acordo com a sua posicao.



O conceito de voo de um veiculo de asa rotativa € compensar o peso com a
forgca de sustentagao da(s) hélice(s), inclinando essa for¢ga para que a componente
vertical cancele o peso e a componente horizontal controle sua trajetéria. O
helicoptero descrito acima executa isso perfeitamente, mas ndo € a unica forma de
fazé-lo e, também, ndo é muito viavel em pequenas escalas. O quadricoptero contorna
o problema do torque de reacado utilizando dois pares de hélices que giram em
sentidos opostos e controla sua trajetéria aumentando e diminuindo devidamente
hélices individualmente para quebrar a simetria das for¢cas de sustentacgao, inclinando-
se. O problema dessa solugcao € o mesmo motivo pelo qual aeronaves de asa rotativa
com mais de 2 hélices nunca foram bem sucedidos. Ao mudar a velocidade e,
portanto, a sustentagdo de uma das hélices individualmente, diversos efeitos
simultdneos sdo causados no veiculo. Aumentar a velocidade de uma das hélices, por
exemplo, com a finalidade de inclinar o drone em um sentido, quebra o equilibrio dos
torques de reacgéo e faz com que seja necessaria uma resposta das outras hélices
para compensar isso. Esse tipo de instabilidade e co-dependéncia entre as hélices

torna praticamente impossivel o comando por um ser humano.

Recentemente, porém, os softwares de controle se desenvolveram ao ponto de
serem capazes de lidar com esses tipos de instabilidade tornando possivel a aplicagao
pratica desses veiculos. Gragas a um conceito chamado de fly-by-wire, onde o piloto
nao controla diretamente as hélices ou componentes de comando, mas executa inputs
definindo sua intencdo e o controlador de voo os traduz, executando a manobra
desejada. Assim, o comando de ir para frente é transformado pelo controlador nas

alteracbes necessarias em cada um dos rotores para executar a agao.

O tema desse trabalho € o tricoptero. Por possuir 3 hélices, nao possui pares
cancelando os torques de reacgao e, para manter sua estabilidade, pode possuir, em
um de seus rotores ou em todos, um servo-motor que o inclina conforme necessario
para cancelar o efeito das reagdes. Mais detalhes sobre sua dindmica serao dados
mais adiante. No momento é suficiente entender que esse veiculo, por essa
caracteristica, se torna ainda mais instavel. Assim, ao longo desse trabalho sera

estudada a fundo sua dinamica e serdo apresentadas estratégias de controle.



Cada vez mais, drones em geral estdo sendo utilizados em diversas finalidades.
Dentre elas, fotografia, mapeamento de terrenos, vigilancia aérea, exploragdo de
minério, 6leo e gas, mercado imobiliario, constru¢cdo, busca e resgate, aplicagbes
militares dentre muitas outras. A maior parte dos drones utilizados sdo quadricépteros,
mas modelos que operam com trés hélices (tricpteros) dispbem de algumas
vantagens em relagdo aos de quatro. Costumam ser mais eficientes e por
consequéncia ter maior autonomia. Além disso tém um custo inicial de construgéo
menor, tém menor probabilidade de falhas por possuirem menos motores, € maior
manobrabilidade. Essas vantagens e aplicagdes indicam um grande potencial no seu

estudo. Por isso esse trabalho visa aprofundar o conhecimento desses veiculos.



2 PRINCIPIOS DO VOO DE UM TRICOPTERO

Como foi comentado anteriormente, o tricoptero apresenta uma enorme
instabilidade. Logo sua dinamica precisa ser controlada por um controlador de voo.
Mais adiante sera detalhado todo o equacionamento necessario para esse controle e
como o controlador atua para estabilizar e executar trajetérias desejadas. Nessa
secao, sera abordado o principio de voo de um tricoptero de forma simplificada e
qualitativa, bem como as estratégias para execug¢do de algumas manobras. Isso, com

a finalidade de tornar mais familiar o comportamento dinAmico desse tipo de veiculo.

O tricoptero estudado aqui, possui trés rotores sendo um deles livre para girar,
se inclinando como na Figura 3. Os dois rotores dianteiros giram em sentidos
contrarios. As velocidades de rotagao sao representadas por Q e seus sentidos pelas
setas. Nota-se que dois rotores giram no sentido anti-horario e dois no sentido horario.
Nos indices, “D” significa que é dianteiro, “T”, que é traseiro, “d”, que & direito e “e”,
que é esquerdo. Cada uma das trés hastes que conectam os rotores ao centro de
massa tem o mesmo comprimento [ e fazem um angulo de 120° entre si. Na figura da

direita é possivel observar a inclinagao do rotor traseiro definida pelo angulo §.

Figura 3: Esquema do tricoptero estudado. Na imagem da direita a vista de cima e na imagem da esquerda a vista por trds.

21. Voo estacionario

Para que o tricoptero permanecga em voo estacionario as forcas dos trés rotores
devem cancelar o peso, e os torques de reacdo devem se equilibrar. Os dois rotores
dianteiros giram em sentidos opostos e geram torques opostos que se cancelam. O
rotor traseiro € inclinado para produzir uma componente vertical (de sustentacéo) e

uma horizontal que aplica um torque no corpo do veiculo compensando o seu proprio



torque de reagdo. Essa componente horizontal produziria uma aceleragdo no eixoy ja
que nao ha outra forga nessa direcdo para compensa-la. Entdo, o veiculo deve se
inclinar para que a componente do peso, agora presente nesse eixo, equilibre essa

forga. Essa inclinagdo é mostrada de forma exagerada na Figura 4.

F

Figura 4: Decomposig¢do do peso e Fr no equilibrio estdtico. O peso é vertical e o sistema de
coordenadas fica alinhado com o veiculo

2.2. Aumentar altitude

Para iniciar uma subida, a sustentacao resultante dos trés motores deve passar
a ser maior do que o0 peso. Para isso os trés motores devem aumentar suas
sustentagdes em conjunto sem quebrar o equilibrio de momentos. Os dois motores
dianteiros devem aumentar suas rotagdes igualmente. Isso aumenta tanto a
sustentagao quanto o torque de reagdo, mas como os dois motores giram em sentidos
opostos, esses torques se cancelam. O motor traseiro deve aumentar sua rotagao
também, o que aumenta ambas as componentes de Fr mostradas na Figura 4, logo,

o torque de reacao a mais, é automaticamente compensado.

2.3. Inclinar para a frente e para tras
Para inclinar-se a frente, basta que os dois rotores dianteiros diminuam sua
sustentagao enquanto o traseiro aumenta. Os torques de reacao dos rotores dianteiros

diminuem igualmente e continuam se cancelando. O aumento do torque de reagéo do

6



rotor traseiro € novamente compensado pelo aumento da componente horizontal de
Fr. Logo o equilibrio de momentos em torno do eixo transversal é quebrado e o veiculo
se inclina para a frente. Para inclinar-se para tras, o oposto deve acontecer onde os

motores dianteiros aumentam suas velocidades juntos e o motor traseiro diminui.

Nas figuras que ilustram as condigbes, a cor verde significa aumento, e a

*

Figura 5: (a) Condigdo para inclinar-se a frente (b) Condigcdo para inclinar-se para trds

vermelha, diminui¢do.

8@

2.4. Voo reto nivelado

ApOs se inclinar para a frente, o equilibrio de momentos em torno do eixo
transversal deve ser reestabelecido. Para isso os motores devem voltar a uma
configuragao parecida com a de voo estacionario, mas nesse caso € necessario que
a resultante de sustentac&o dos trés rotores seja maior que o peso do veiculo. Isso
porque o veiculo esta inclinado e a sustentagao possui uma componente vertical que
cancela o efeito do peso, e uma horizontal que vence a resisténcia do ar mantendo o

movimento retilineo uniforme.

2.5. Inclinar para a direita ou esquerda

Para se inclinar para um dos lados o veiculo deve quebrar o equilibrio de
momentos em torno do eixo longitudinal. Para isso, basta que a sustentagdo do motor
de um lado aumente e a do outro diminua, mas assim, as velocidades dos motores
dianteiros passam a ser diferentes, os torques de reacdo ndo mais se cancelam e o

rotor traseiro deve se inclinar para reestabelecer o equilibrio.

Ou seja, para se inclinar para a esquerda o motor direito deve aumentar sua

rotagcdo e o esquerdo deve diminuir. Isso causa um torque de reacao resultante no
7



sentido anti-horario. O motor traseiro, entado, diminui sua inclinagéo (e, portanto, sua
velocidade, para manter a componente vertical constante) até reestabelecer o

equilibrio.

Para se inclinar para a direita 0 motor esquerdo deve aumentar sua rotagao e
o direito deve diminuir. Agora é causado um torque de reagao no sentido horario. O
motor traseiro deve, entdo, aumentar sua inclinacao e velocidade até reestabelecer o

equilibrio.

b’ X

y F

Figura 6: (a) Condigdes para inclinar a direita (b) Condigcées para inclinar a esquerda

m——

2.6. Giro em torno do eixo vertical

O veiculo deve quebrar o equilibrio dos torques de reacdo. Se as velocidades
dos rotores dianteiros se alterarem, havera uma assimetria na sustentagao, e o veiculo
ird realizar um giro indesejado em torno do eixo longitudinal. Logo, € o rotor traseiro

que comanda esse movimento.

Para girar no sentido anti-horario (virando para a esquerda) o rotor traseiro
aumenta sua inclinagao e velocidade angular simultaneamente, a fim de manter a
componente vertical constante e aumentar a lateral. Para girar no sentido horario, ele

diminui sua inclinagao e velocidade angular simultaneamente, por razao analoga.



b)

Figura 7: Condigdes para guinada (a) sentido anti-hordrio (b) hordrio



3 TRICOPTERO E COMPONENTES

O tricoptero estudado nesse trabalho € da marca e modelo Quanum Trifecta.

A Figura 8 é uma tabela com alguns dados e especificagdes. A Figura 12 mostra o

drone de varios angulos e algumas medidas importantes.

Dados Trirrotor LDSM

Lista dos Principais Componentes

Marca Tipo | Dimensdes Massa | Quantidade
Chassis (Juanum Vide
{Frame) Trifecta Fotos ~160.,0 g 1
160
Turnigy
Servo Motor | TGY 9018 | 28 8x23x12.1 147 g 1
MG mm 147 g
Multistar (D<h)
Motor 2209 27.8x21,2 J98¢ 3
1 200Ky mim 1194 ¢
EMAX
ESC Simon ~ 52, 1%26,9x8 313¢g 3
Series mm ey 939¢
20A
Par de (Dxh) ~ 14 98 6
Engrenagens 1x1 ~14.9x7.0 50¢ 1
Outros === === 150 ¢g o
TOTAL PARCIAL | ~408¢g
Turnigy
LiPo 38
Bateria (11,1V) 104, 8x33 8x2,1 | 145,7¢g |
1800 mAh mm ¢/ cabos 1475 g
30C
TOTAL PARCIAL | ~555.5¢
Carbono 2 pés 3
Hélices D 116 mm 25g 15¢
Plastico 3 pas
D110 mm 44 ¢ 132 ¢
Fixacdio 25¢g 3
Helices P ||1ului|]_l.::i_'-' 75 g
paraiusos
TOTAL PARCIAL | P38 16258
Ipis 1682 ¢
TOTAL ESTIMADO |~ P#°702 ¢
Jpass5ielg

Figura 8: Dados do tricoptero e de seus componentes

10



~ 10,0 nm

l:‘ —10.0 mm

75 mm

Figura 9: Vista superior do tricoptero com dimensdes

90 mm

Figura 10: Vista lateral do tricéptero com dimensGes
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75 mm

Figura 11: Vista frontal do tricoptero com dimensées

Figura 12: Vista obliqua do tricoptero
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3.1. Chassi

Ha dois tipos principais de chassi ou corpo. O mais utilizado em tri-rotores € o
frame Y e o segundo é o frame T. O drone estudado nesse trabalho possui frame Y.
Para um bom funcionamento e equilibrio do veiculo é importante que os 3 rotores
formem, entre si, um triangulo equilatero e que o centro de massa coincida com o
centro geomeétrico desse triangulo (a Figura 3 mostra essa relagdo geométrica, onde

0 angulo a é igual a 60 graus).

Figura 13: visualizagdo do chassi

O frame Y possui 3 bracos de mesmo comprimento separados entre si de
angulos iguais a 120°. Esse tipo de chassi apresenta a vantagem de que o centro de
massa tende a ficar muito proximo do centro geométrico do veiculo e chassi. Toda a
carga e componentes mais pesados estardo posicionados muito préximos a jungéo
dos 3 bragos. Caso o veiculo esteja sendo utilizado para filmagem, a cadmera, se
posicionada a frente, pode ter um angulo de visdo de 120°, o que na maior parte dos

casos € mais do que 0 necessario.

O frame T possibilita flmagens com &ngulos maiores ou qualquer aplicagédo em
gue seja necessario um espag¢o maior na parte da frente. Acaba requerendo maior
complexidade de modelagem e estrutural.
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3.2. Motores

Motores elétricos de corrente continua sem escovas (Brushless Direct Current
Motor — BLDCM) possuem algumas vantagens significativas em relagdo aos motores
com escovas. Algumas dessas vantagens sao, uma maior relagdo torque/peso (muito
vantajosa para aplicagdo em aeronaves de pequeno tamanho, como drones), maior
vida util, menos ruido, menos interferéncia eletromagnética (menos interferéncia com
o funcionamento do IMU), e maior poténcia por volume, limitada praticamente apenas

pela geragao de calor.

As vantagens citadas, ilustram suficientemente o porqué de se optar por
motores BLDC. Nesses, o controle da velocidade é feito através da frequéncia de
alimentacdo conforme sera detalhado mais adiante. Assim, ja que, para o controle
apropriado de um drone, € necessario o controle preciso da velocidade de rotacédo das
hélices individualmente, esse tipo de motor passa a apresentar mais uma vantagem
nessa aplicagcdo. Ja o controle da inclinagao do rotor traseiro € feito por um servo-
motor. O motor BLDC tem controle preciso de sua velocidade e o servo-motor, controle
preciso de sua posi¢cao angular, exatamente o que € necessario para o controle

adequado do tricoptero. Ambos serao abordados aqui.

O servo-motor € um motor elétrico de corrente continua com escovas que
possui um sensor que mede a posi¢cao angular e envia um feedback para o
controlador. Assim o controlador determina a voltagem a ser aplicada a para

estabelecer uma determinada posi¢cao angular desejada.

Figura 14: Servo-motor utiizado para inclinar o rotor traseiro e motor traseiro
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O principio de funcionamento de um motor elétrico com escovas € baseado na
Forca de Lorentz. O motor é composto de duas partes, uma que se move, que € o
rotor, e outra que ndo se move, que é o estator (observar Figura 15). O estator é
posicionado por fora gerando um campo magnético dentro do qual fica o rotor. O
estator pode ser feito de imas permanentes ou de eletroimas. O rotor € preso ao eixo
do motor e é constituido de uma armacao de metal pela qual passa uma corrente
elétrica. Essa armacgao tem formato aproximado de “U” e esta conectada a uma fonte
de tensdo através de escovas que deslizam sobre o contato elétrico de ambas as
extremidades, dai o nome desse tipo de motor. Esse contato tem que deslizar ja que
o rotor, enquanto o motor estd em funcionamento, esta girando. Essa armacgéao é
orientada de forma que os lados paralelos do “U” sempre estejam perpendiculares ao
campo magneético do estator (Figura 15). Nos lados opostos do “U” a corrente elétrica
flui em sentidos contrarios, gerando forgas de sentidos opostos, uma em cada lado,
de acordo com a Lei de Lorentz. Essas forcas sdo perpendiculares ao fio e ao campo
magnético e, por estarem em lados contrarios do eixo, geram torques no mesmo
sentido. A Figura 15 ilustra essa situag&o. Nela, as setas azuis representam o sentido
da corrente elétrica e as vermelhas sao as forgas de Lorentz produzidas nas cargas

em movimento.

Figura 15: llustra¢Go esquemdtica do principio de funcionamento do motor elétrico DC com escovas. Tirada de

https://www.youtube.com/watch ?v=LAtPHANEfQo em 13/11/2020

Conforme a armagéo gira, € necessario inverter o sentido da corrente nela para
continuar produzindo um torque que rotacione o motor. Assim as escovas, conforme

a armacgao gira, mudam a extremidade com a qual fazem contato.
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Figura 16: Esquerda: Polo positivo faz contato com extremidade inferior. Direita: Polo positivo passa a fazer

contato com extremidade superior

E possivel observar que o torque ird variar em funcdo da orientacdo da
armacgao. Sendo maximo quando o plano da armacao € paralelo as linhas do campo
magnético e nulo quando for perpendicular. E justamente no momento em que o
torque é nulo, que é invertido o sentido da corrente. Assim, introduzindo mais
armacodes em orientagdes intermediarias € possivel ter sempre uma configuragédo em
gue o torque € o mais proximo possivel do maximo. Basta que o contato elétrico seja
feito sempre com a armacgao cujo plano esteja mais alinhado com as linhas do campo
magnético. Quanto mais armacgdes intermediarias forem introduzidas, mais constante

sera o torque produzido pelo motor.

Figura 17: (a)Armagdo intermedidria introduzida (b) Vdrias armagdes intermedidrias introduzidas. Torque mais constante

O motor BLDC nao possui contatos deslizantes, mas seu principio de

funcionamento € parecido com o descrito acima. Um outro modo de interpretar o
16



funcionamento do motor com escovas € que a corrente elétrica, passando pela
armacao em “U”, produz um segundo campo magnético, em seu interior, que n&o esta
alinhado com o do estator. As forgas produzidas, fazem o torque necessario para que
0os dois campos magnéticos se alinhem. O maior torque sera produzido quando o
angulo entre os dois campos for de 90°. Assim, para manter o motor em
funcionamento, basta garantir que o campo do rotor esteja sempre defasado em
relacdo ao campo do estator. Dessa forma, o rotor, ndo importando o quanto gire, vai

estar sempre submetido a um torque.

O que mantem a defasagem do campo magnético no motor com escovas, sao
justamente os contatos deslizantes que passam a fazer contato sempre com novas
armagodes conforme o motor gira. No caso dos motores BLDC a defasagem do campo
magnético é feita alternando o acionamento de diferentes armacdes fixas no estator.
Assim o campo magnético gira conforme € produzido por sucessivas armacdes fixas.
O que esta girando (no rotor) sdo iméas permanentes, logo ndo é necessario nenhum
contato deslizante. O desafio desse tipo de motor €, justamente, sincronizar o

acionamento de cada uma dessas fases com a velocidade de rotagao do rotor.

Rotor Is mounted on

the axle and rotates

Electromagnetic inside the surrounding
Coils __— — - stator. Rotoris

- comprised of

segmented permanent
magnets with

alternating magnetic
poles (indicated by S
and N respectively)

Axle (Output Shaft)

‘-\- Maotor housing contains

the fixed stator and is
mounted to the aircraft

Axle Roller Bearings

Figura 18: Esquema do motor BLDC Inrunner

Ha dois tipos de motor BLDC, os “Outrunners” (figura 19) e “Inrunners” (figura
18). A diferenga entre eles se da na disposi¢ao do rotor e do estator. Nos Outrunners

o rotor gira por fora do estator e, nos Inrunners, gira por dentro.
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nting a phase
Mounting base and stator
are stationary

. Phase B
E:}! Phase C

QOuter metal drum

>t rmanent
e around
Stator

the Stator

Figura 19: Esquema do motor BLDC Outrunner

Ha trés fases de arames que séo acionadas sequencialmente. Na figura 18 e
figura 19, as fases estao representadas em cores diferentes. Quando uma das fases
€ acionada, os polos dos imas permanentes sao atraidos pelos polos do campo
magnético dos eletroimés e € produzido um torque, que move o rotor. A partir dai,
esta fase é desligada e a fase seguinte é acionada dando continuidade ao movimento
do rotor, e assim por diante. Mas para que esse procedimento seja possivel, o variador
de frequéncia precisa ser informado da posi¢gdo angular do rotor para que a fase
correta seja acionada. Para isso pode ser utilizado um dispositivo que mede a posigéo

angular em questéo e informa ao variador de frequéncia.

Outra alternativa, para motores que nao incorporam esses dispositivos, €, de
forma bem simplificada, a seguinte. O variador de frequéncia introduz corrente em
uma das fases o que causa o movimento do rotor, mesmo que no sentido contrario ao
desejado. Essa rotagédo causa uma variagdo do campo magnético nas fases que néao
estdo energizadas e induz tensées nas mesmas. O variador, mede essas tensbdes e

pode estimar a posicao do rotor dessa forma.

Diferentes fases podem ser acionadas simultaneamente para que o torque
produzido seja maior. Se duas fases adjacentes forem acionadas com polaridades
opostas enquanto os imas do rotor estiverem entre elas, estes estardo sujeitos a uma
forgca repulsiva e uma atrativa ao mesmo tempo. Outra estratégia para aumentar o
torque é trabalhar com mais polos por fase e mais polos nos imas permanentes do

rotor. No motor da Figura 19 ha 3 polos por fase sendo possivel haver mais.

Os motores Inrunners costumam ser mais finos e longos, por estarem sujeitos
a forgas centrifugas menores, podem operar a velocidades angulares maiores. Ja os
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Outrunners por estarem dispostos por fora do rotor, possuem maior didmetro e menor
comprimento. S3o capazes de produzir torque muito maiores e operam em

velocidades menores. Os motores do tricoptero estudado s&o do tipo Outrunner.

3.3. Heélices

As hélices ou propulsores sdao um elemento importantissimo para o
funcionamento de uma aeronave. S&o a parte que converte o torque dos motores em
forgas que irdo sustentar e movimenta-la. A designagao, veiculo de asa rotativa, se
justifica pelo fato de as hélices ou propulsores serem, de fato, asas que giram. O perfil

de uma hélice é o mesmo perfil de um aerofdlio.

Um aerofdlio funciona, de forma simplificada, por uma combinagao do principio
de Bernoulli com a lei de conservagao de momento linear. A geometria do aerofélio,
redireciona o escoamento fazendo com que o fluido seja acelerado para baixo e o
aerofélio sofre uma forca de reacéo para cima. Ao mesmo, tempo o fluido que escoa
do lado de cima precisa percorrer uma trajetoria maior do que o que escoa por baixo,
entdo sua velocidade aumenta e, pelo principio de Bernoulli, sua pressao diminui.
Esse processo cria um gradiente de pressao através da asa. O que mais contribui
para esse redirecionamento do escoamento € o angulo de ataque da asa, que é
definido como o angulo entre a direcao do escoamento e a corda aerofélio. Corda é a
linha imaginaria que liga dois pontos extremos no perfil, o0 bordo de ataque e o bordo
de fuga. Na Figura 20 sdo mostrados o perfil de um aerofélio bem como o angulo de

ataque.

angle of attack
chord line
o 1\ ———___camber line
reltive wind "\c\*‘\§\f‘\\~k
- +\ ‘,\\ S
et S
F -~ ~ ~
- -~ S
— ~ .
max. thickness ——
. =
max. camber = \

Figura 20: Perfil de um aerofdlio e angulo de ataque
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Essa forca de reacgao feita sobre o aerofélio, na verdade, nao é vertical. Possui
duas componentes, uma perpendicular ao escoamento e outra na direcdao do
escoamento, que resiste ao movimento da asa. A primeira €, propriamente, a forga de
sustentacao que é desejada, a segunda é a forga de arrasto, indesejada. O fato é que

nao é possivel produzir sustentacdo sem que haja produgéo de arrasto em conjunto.

Resultant Aerodynamic Force

Relative Airflow

o —
>

Figura 21: Redirecionamento do escoamento e componentes da for¢a aerodindmica. Sustentagdo em verde e

arrasto em vermelho. Retirada de https://swyde.com/s/Lift

Além do angulo de ataque, a velocidade do escoamento também influencia na
forca que é produzida. A sustentacdo é proporcional ao quadrado da velocidade.
Assim dado um fluido (no caso, ar), tanto a sustentagdo quanto o arrasto, dependem
da velocidade, do angulo de ataque e da geometria do aerofdlio.

No caso de uma hélice, a velocidade do escoamento do fluido muda ao longo
de seu comprimento, sendo maxima nas pontas e minima perto do centro. Para que
haja maxima eficiéncia, € desejavel produzir sustentagdo constante ao longo do
comprimento. Logo, o angulo de ataque da hélice proximo ao seu centro é maior, e
nas pontas € menor. Esses angulos de ataque séo fixos, logo, no funcionamento de
um drone, o unico parametro que se altera é a velocidade do escoamento, por causa

das variacdes de velocidade angular.

As forgas de sustentagdo produzidas ao longo da hélice, s&o combinadas em
uma forga de sustentagéo total que é proporcional ao quadrado da velocidade angular.
E possivel determinar, experimentalmente, a constante C, que relaciona as duas
grandezas de acordo com a equacgao 3.3.1. No caso do arrasto, as forgas ao longo da

hélice se combinam em um torque de reagao que é relacionado com a velocidade
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angular da hélice de forma analoga. A constante C,, da equacdo 3.3.2 pode ser

determinada da mesma forma.

F = C.0? (3.3.1)
T = Cy0? (3.3.2)

Essas relacbes serdo de grande importédncia pois sdo a base do
equacionamento que ira determinar as forgcas resultantes causadas pelos motores no

veiculo. Os valores de C;, e Cy foram determinados para o tricoptero desse trabalho:

C,=10"°N-s? (3.3.3)
Cy =10"°N-m-s? (3.3.4)

Um aerofdlio é projetado para escoamento em um s sentido, ou seja, nao
produz sustentacdo se o sentido do escoamento for invertido. Da mesma forma,
hélices sédo projetadas para um so6 sentido de rotagdo. A maior parte das hélices sao
construidas respeitando a regra da méao direita, sendo a direcdo da forca de
sustentagdo a mesma do vetor velocidade angular. Mas como uma das hélices (a do
rotor frontal direito) deve girar no sentido contrario as outras duas (sentido horario),

seu perfil é inverso.

A hélices utilizadas no drone desse trabalho possuem duas pas cada, e estdo
ilustradas na Figura 22 obtida através de um modelo 3D feito na ferramenta

Solidworks.

e <GS

eI vy S S

Figura 22: Modelo 3D das hélices do tricoptero, construido pelo Solidworks



34. IMU

O IMU (Inercial Measurement Unit) E a unidade eletrénica que determina a
posicéo e orientacdo do veiculo com base na medi¢cado de aceleragbes angulares e
lineares. Integrando-se essas medidas, € entdo, possivel obter as velocidades e
posicoes lineares e angulares da aeronave. Para isso sdo utilizados giroscopios e
acelerébmetros. Dados obtidos através de apenas esses dois sensores podem nao ser
muito precisos pois o giroscopio desvia lentamente ao longo do tempo contribuindo
para resultados que se desviem do real. Entdo, a maioria dos IMU’s utilizam
magnetdémetros em conjunto. Combinando inputs desses 3 sensores o IMU pode
determinar com maior precisao a posicao e orientacdo da aeronave. Como pequenos
erros de medida do acelerbmetro podem se somar, também, ao longo do tempo, é
interessante combinar os resultados obtidos com o IMU a informagdes obtidas pelo

GPS para tornar os resultados ainda mais precisos.

FTDI

MAG  ATMEL GYRO Power

Figura 23: Inertial Measurement Unit - Unidade de Medigcdo Inercial

3.4.1. Giroscopio

Giroscopios, largamente utilizados na aviagao, definem o horizonte artificial
que, nada mais € do que a orientagdo de um referencial inercial global. Na aviag&o
em geral, os giroscopios utilizados funcionam através de um disco que gira a uma
velocidade alta e, pelo efeito giroscopio mantem sua orientagdo mesmo que a
aeronave esteja rotacionando ao redor de um de seus eixos. Assim a diferenga é
medida determinando a orientagdo da aeronave. A utilizag&do desse tipo de giroscépio
nao seria viavel no caso de um drone, por ocupar um grande volume e ser muito

pesado. Por isso sdo utilizados giroscépios de estrutura vibratéria que possuem
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tamanho e peso muito pequenos e sao justamente os utilizados em smartphones, por
exemplo.

| Main arive gear | | Gompass card gear |

7 .'=|I\[Ir’
— T \.‘5"“‘{?/'

Figura 24: Giroscépio empregado na aviagdo

O principio fisico de funcionamento desse tipo de giroscopio é baseado na forga
de Coriolis. Estruturas que vibram, tendem a continuar vibrando no mesmo plano,
mesmo que seu suporte gire. Assim, caso o suporte mude sua orientagao, a estrutura
vibrante assume, referente a ele, uma nova direcao de oscilagdo. Através da medigao
dessa oscilagao, € possivel determinar a taxa de rotagdo num determinado eixo. A
vibragdo da estrutura € induzida por piezo-eletricidade. Essas caracteristicas
permitem a esse tipo de giroscépio possuir massa e tamanho muito reduzidos. Por

isso sua utilidade para essa aplicagéo.

Yaw mode: 22,

Roli mode: 0,

)C % Pitch mode: 2,

Figura 25: Giroscopio de estrutura vibratdria.

Retirada de https://www.blackhat.com/docs/eu-14/materials/eu-14-Nakibly-Gyrophone-Eavesdropping-Using-A-
Gyroscope-wp.pdf
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3.4.2. Acelerémetro

O acelerébmetro é composto de pequenas massas presas a molas que podem
se deslocar ao longo de um eixo de sensibilidade. Através do deslocamento de cada
massa ao longo de desses eixos, € possivel determinar a aceleragdo. Para obter os 3
componentes da aceleracdo sao necessarios 3 desses, um orientado paralelamente
a cada um dos eixos. A gravidade € uma aceleragédo constante que deve ser levada
em consideragao. Assim o IMU é calibrado para esse valor constante de aceleragao

em uma das dire¢des globais, que ndo causa nenhuma mudancga de velocidade.

MEMS Accelerometer

Figura 26: Esquema de um acelerémetro. Retirada de https://www.fierceelectronics.com/sensors/what-accelerometer

3.4.3. Magnetémetro

O magnetémetro utiliza o efeito Hall para determinar a intensidade e direcdo do
campo magnético, determinando o norte magnético. Quando uma corrente elétrica é
exposta a um campo magnético transversal, surge uma diferenga de potencial
transversal a ambos. A medi¢do dessa diferenca de potencial pode ser usada para
determinar o campo magnético que esta atuando sobre o condutor na diregéo
especifica (perpendicular as duas diferengcas de potencial). Com um arranjo
estratégico de magnetdémetros é possivel determinar a dire¢do das linhas do campo

magnético.
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Figura 27: magnetémetro de efeito Hall. Retirada de http://wikid.io.tudelft.nl/WikID/index.php/Hall_effect Magnetometer

Os imas dos motores elétricos podem interferir com as medidas, e outros
materiais ferromagnéticos podem defletir o campo magnético atrapalhando, assim a

medi¢cdo do campo magnético terrestre.

3.5. Baterias

Ha diversos tipos de baterias no mercado, para diversas aplicagdes e, alguns,
ja ultrapassados tecnologicamente. Os mais utilizados hoje em dia sdo os de ions de
Litio (Li-ion). A bateria utilizada no drone desse trabalho € de Polimero de Litio (Li-
Po). A unica diferenga entre os dois é que o eletrdlito liquido das Li-ion € substituido
por um polimero sélido na Li-Po.

Uma bateria é caracterizada por alguns parametros:

Numero de céluas, que é codificado como nSmP. Sendo n o numero de
células de 3,7V que estdo conectadas em série, e m o numero de células
conectadas em paralelo. Logo, por exemplo, uma bateria composta de 6 células de
3,7V, sendo trés pares de células ligadas em paralelo, entdo ligados em série entre

si, seria designado por 3S2P.

Capacidade medida em mAh. Que se refere a quantidade de corrente que a
bateria pode produzir. Uma bateria de 2000 mAh pode produzir 2A por uma hora ou
1A por duas horas, por exemplo.
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Capacidade de descarga que é designada por dois numeros. O primeiro se
refere a corrente maxima que pode ser produzida continuamente e o segundo a que
pode ser produzida por curtos periodos de tempo sem causar danos a bateria. Numa
bateria de 2000 mAh com capacidade denotada por 25-50C é capaz de gerar

25*2000mA continuamente e 50*2000mA por curtos periodos.

A bateria utilizada nesse drone (Figura 28) tem suas especificagbes dadas
abaixo:

e Tipo: Polimero de Litio (Li-Po).

e Dimensdes: 105 x 34 x 22 mm

e Capacidade: 1800 mAh

e Capacidade de descarga: 20-30 C

e Voltagem: 3 células de 3.7V em série (3S). Total de 11.1V

Figura 28: Bateria utilizada no tricoptero

3.6. Controlador
Existem diversos tipos de controladores no mercado. O controlador trabalhado
aqui é do tipo PID, cuja sigla significa (Proportional, Integral and Derivative). Esse tipo

de controlador funciona da seguinte forma:

Um estado desejado € comparado com o estado presente. Um “erro” é
calculado e o controlador age no sistema com base em trés parametros. Um é
proporcional ao erro em si, 0 segundo € proporcional a taxa de variagado do erro e o

terceiro € proporcional a integral do erro no tempo. Para entender melhor o
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funcionamento desse tipo de controlador, sera analisado o exemplo a seguir, onde é

empregado um controlador.

Um bloco de massa M que desliza sem atrito deve ser posicionado por um
controlador na posigcao desejada. Esse controlador inicialmente realiza uma forga F
proporcional a distancia que o bloco esta da posigdo desejada. Essa distancia é o

erro.

Inicialmente é aplicada uma forga que acelera o bloco em direcdo a posicao
desejada e decresce proporcionalmente a distancia. Mas quando a distancia chega a
zero, o bloco possui velocidade elevada e ultrapassa o ponto desejado. Agora o
controlador comega a aplicar uma forga contraria ao movimento do bloco até que este
inverta o sentido da sua velocidade e volte em diregao a posi¢cao desejada. Nao é
preciso muito para perceber que o bloco repetira esse comportamento como se
estivesse preso a uma mola e ficara oscilando indefinidamente. O controlador

Proporcional gera oscilagbes ao redor do ponto de equilibrio.

Para solucionar esse problema, pode ser introduzido um segundo parametro
que realiza uma forga proporcional a velocidade do bloco em sentido contrario. Assim
o bloco, ao ser acelerado em direcédo a posi¢cao desejada, comega a sofrer uma
segunda for¢ca que o impede de acelerar demais. Dessa forma ele ndo passa muito
do ponto ou, até mesmo, nem chega a passar. Esse novo parametro atua como um
amortecedor que reduz as oscilagcbes e faz com que rapidamente o bloco se
estabeleca na posi¢cao desejada. Caso uma nova posigao seja desejada o controlador

age da mesma forma de novo posicionando o bloco corretamente.

Agora imagine que o bloco esteja em um plano inclinado. Se for aplicado o
controlador descrito até agora, para esta nova situagéo, o bloco ficara posicionado
abaixo da posi¢ao desejada. Mesmo que seja colocado na posigao correta, o peso o
fara deslocar-se para baixo. Assim que o erro ndo for mais nulo, o controlador
comecara a aplicar uma forga proporcional a essa distancia, mas s6 quando essa
forga for igual a componente do peso que o desloca, o bloco entrara em equilibrio. Um
controlador Proporcional e Derivativo nao é capaz de posicionar o bloco corretamente

nesse caso, gerando um erro chamado “steady state error”.
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Para solucionar esse problema, pode ser introduzido um terceiro parametro,
que realiza uma forga proporcional a integral do erro no tempo. Desse modo, conforme
o bloco fica posicionado a uma distancia constante do ponto desejado, essa distancia
€ integrada em relagédo ao tempo e uma forga proporcional a esse valor passa a ser
aplicada. Essa integral é a area do grafico “erro vs tempo” e cresce até que o erro
passe a ser nulo. A partir dai, a integral passa a ser constante e a forga aplicada

também. O bloco fica posicionado no ponto desejado.

Esse exemplo serviu para ilustrar e mostrar a importancia de cada um dos trés
parametros utilizados pelo controlador PID. Nele, esses pardmetros determinam a
proporcionalidade das forgas aplicadas em fungcédo da grandeza sendo medida (erro,
taxa de variacdo do erro e integral do erro) e, para o funcionamento otimizado do
controlador, devem ser ajustados. Um raciocinio analogo se aplica a qualquer
controlador PID e o processo de determinar os pardmetros que otimizem o

funcionamento do controlador se chama “PID Tunning”.
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4 CONCEITOS PRELIMINARES

4.1. Matrizes de inércia e massa

Mais a seguir serdo introduzidas as equagdes de Newton-Euler para esse
veiculo. Essas equacdes relacionam as forcas e momentos resultantes em um corpo
qualquer com as aceleragoes, tanto lineares quanto angulares, que resultam. Para a
correta determinacdo dessas aceleragbes resultantes € necessario que sejam
introduzidas as informacdes referentes a geometria do corpo. Estas, sdo dadas na

forma das matrizes de massa e inércia.

Mais a frente sera mostrado como foram determinadas essas matrizes do

veiculo. Por agora sera dada uma breve explicagdo do seu conceito.

As equacgdes de Newton-Euler para um referencial inercial sdo dadas na forma

matricial por:

NG R e

= 0 m o] (4.1.1)
Uz

= ]yx ]yy ]yz (4.1.2)

MZ ]zx ]zy ]zz

Analisando as matrizes 4.1.1 e 4.1.2, vé-se que forcas s6 causam aceleragdes

M, Jxx ]xy Jxz
y

na mesma direcdo em que sao aplicadas, o que condiz com a realidade. A matriz de
massa € simplesmente o produto da massa do corpo pela matriz identidade, sendo
F; =mv;, onde i € um dos 3 eixos cartesianos. Ja os momentos podem gerar
aceleragbes angulares em diregdes diferentes da em que foram aplicados, por isso,

na matriz de inércia, os termos de fora da diagonal n&o sédo necessariamente nulos.

O momento de inercia de uma particula de massa m, que gira em torno de um

eixo a uma distancia r € definido pela equacao:

J =mr? (4.1.3)

Em coordenadas cartesianas, pode-se escrever a equacao 4.1.3 para uma

particula que gira em torno qualquer um dos 3 eixos:
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Ix = m(yz + Zz)
Jy = m(x* +z%)
Jz =m(x* +y?)

Para determinar o momento de inércia de um corpo nao pontual, basta imaginar
gue este seja constituido de infinitas particulas de massa dm, cujo momento de inércia
se calcula como mostrado, e somar os resultados das particulas constituintes

realizando uma integral em todo seu volume.

Jx = f(yz +Z2)dm
v

Iy = f(xz + z%)dm
%

J. = f(xz +y*)dm
\%4

Estes sao os termos da diagonal principal da matriz de inércia, respectivamente
Jxx» Jyy € ]2z, € representam a resisténcia desse corpo em girar em torno de cada um

desses eixos. Os termos da matriz M que n&o estdo na diagonal principal sdo dados

por:

]xy :]yx = —f(x-y)dm

%4

Jxz =Jzx = f m(x ' Z)dm
|74

]yz :]zy = f(:V'Z)dm
14
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Nota-se que a matriz /] é diagonal ja que termos opostos a diagonal principal

sdo iguais.

A razdo de haver esses termos mistos € que todo corpo possui 3 eixos
principais de rotacido perpendiculares entre si. Um deles possui 0 menor momento de
inércia, o outro, o maior momento de inércia, e o terceiro, possui um momento de
inércia intermediario, podendo ocorrer de 2 ou até 3 desses valores serem iguais. Se
0s eixos em relacdo aos quais estdo sendo calculados os momentos de inércia
estiverem alinhados com esses 3 principais, teremos uma matriz de inércia diagonal.
O que isso significa fisicamente é que se for realizado um torque em torno desses
eixos, isso resultara em uma aceleragdao angular somente naquele eixo. Mas se o
sistema de coordenadas nao estiver alinhado com esses 3 eixos principais, havera
termos fora da diagonal principal da matriz de inércia. Isso porque torques feitos em
eixos diferentes dos eixos principais de rotacdo causam efeitos em outros eixos

também.

4.2. Referencial local e global

Até agora sempre que se tratou do sistema de coordenadas, os eixos foram
definidos em relacdo ao corpo do tricoptero. Sendo o eixo x, longitudinal, o vy
transversal e o z, vertical, todos eles passando pelo centro de massa. Caso o veiculo
gire em qualquer diregéo, o sistema de coordenadas gira junto, mantendo sempre a
mesma orientacdo em relagdo ao corpo do veiculo. Esse sistema de coordenadas
sera chamado aqui de Referencial Local e as coordenadas, expressas nele, serao

designadas pelas letras (x,y, z) mindsculas.

Para navegar o drone e expressar a posigao e orientacao do mesmo em relagcéo
as suas redondezas, porém, é preciso de um sistema de coordenadas baseado num
referencial fixo, que ndo se mova junto com o veiculo. Esse sistema de coordenadas
sera chamado de Referencial Global e as coordenadas, expressas nele, serao

designadas pelas letras (X,Y, Z) mailsculas.
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Figura 29: Posigdo relativa dos referencias

Como o Referencial Local (x,y,z) se move em relagao ao Global (X,Y,Z), a
orientagado do drone em relagao a sua vizinhanga € expressa nos angulos que (x,y, z)

fazem com (X,Y,Z). Esses angulos sdo os Angulos de Euler.

4.3. Angulos de Euler

Os Angulos de Euler serédo definidos rigorosamente quando forem ser definidas
as matrizes de transformacao entre os referencias Local e Global. Aqui serdo apenas
apresentados. Esses angulos expressam a orientagdo de um corpo com respeito a
sua vizinhanca. Seu conceito fundamental € que qualquer rotagdo pode ser
decomposta em 3 rotacdes em torno de 3 eixos linearmente independentes entre si,
numa ordem especifica. Essa rotagdo pode ser definida com os 3 dngulos que foram
rotacionados em cada eixo do referencial local. Ou seja, sdo um sistema de
coordenadas para orientagdes e giros, ao invés de posigdes e translagdes. O estado
de um drone pode ser, ent&o, totalmente definido com 6 graus de liberdade, sendo 3

referentes a posicéo (X,Y,Z) e 3 a orientagcéo (adngulos de Euler).

O veiculo estudado possui um referencial local que ndo esta sempre alinhado
com o global. A rotagao necessaria para, partindo da orientagédo do referencial global,
chegar-se a do local, € decomposta em 3 rotagdes sucessivas uma em torno de cada
eixo, que resultam na orientagdo atual do veiculo. E importante notar que, a cada uma

das rotagbes, a préoxima é feita em torno de um dos eixos seguintes em sua nova
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orientagdo. Mais tecnicamente, os angulos de Euler sdo medidos em relagdo a

referenciais intermediarios conforme os passos adiante.

Outro ponto importante € que deve ser respeitada a sequéncia em que sao
feitas as rotagdes. Ou, seja, dados 3 angulos de Euler quaisquer (um para cada eixo),
a orientacao obtida realizando as rotagées em torno dos eixos z, y e X, nesta ordem,
€ diferente da obtida realizando as rotagdes em torno dos eixos em uma outra ordem
qualquer. E, também, ao ir de uma orientacdo para a outra girando em torno dos eixos
Z, y e X, nesta ordem, o caminho de volta deve desfazer os giros em X, y e z, nesta
ordem inversa. Isso significa que para definir corretamente uma orientacéo, é
necessario, ndo sé definir o angulo o qual se rotaciona em torno de cada eixo, mas
também em que ordem deve ser feito conforme os passos a seguir ilustrados na Figura
30:

1. Partindo de (X,Y,Z), gira-se um angulo ¥ em torno de Z. Uma nova
orientagdo intermediaria (x',y', z") é estabelecida, onde z’ e Z coincidem. Os

outros dois eixos formam um angulo ¥ com seus correspondentes.

2. A partir de (x',y',z") gira-se um angulo 8 em torno de y’. Uma nova

orientagéo intermediaria (x",y", z") é estabelecida, onde y" e y' coincidem.

3. A partir de (x",y",z") gira-se um angulo ¢ em torno de x". Chega-se a

(x,y,z), e x coincide com x".

Figura 30: Angulos de Euler
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Giros realizados ao redor do eixo x, longitudinal, sdo chamados de rolagem
(roll) e definidos pelo angulo ¢. Giros ao redor do eixo y, transversal, recebem o nome
de arfagem (pitch) e s&o representados pelo angulo 8. E giros em torno do eixo

vertical, z, sdo chamados de guinada (yaw) e representados por .
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5 MODELAGEM

5.1. Forcas e Momentos Causados Pelos Motores

Em primeiro lugar precisamos deduzir as equagdes que irdo relacionar as velocidades
de rotagcédo nos 3 trés rotores e o angulo de inclinagdo do Servo motor que atua no
rotor de cauda, com as forgas e momentos resultantes sobre o veiculo, causados por
esses motores. Pode-se, entdo, somar a esse resultado, quaisquer forcas e momentos

externos que também estejam atuando sobre o veiculo.

Quando um rotor gira com velocidade angular Q, ele causa uma for¢a de sustentacéo

F e um torque T. Essas forcas e torques sdo determinadas por:
F = C.0? (5.1.1)
T = €02

Onde C,, é o coeficiente de empuxo e Cy, € o coeficiente de torque (de reagao).

ZFszizrm"}
Zszo?:]a"}

A Figura 31 ilustra os sentidos de rotagédo, as dimensdes do veiculo e as

posi¢des dos eixos.

J; : Q :
e d
Ip 4 Isenc 1, D

Figura 31: Esquema da geometria o tricptero estudado

O momento resultante em torno do eixo x € determinado levando-se em consideragao
somente as forgas F£ e F4 feitas pelos dois motores dianteiros (o subscrito especifica
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se é dianteiro ou traseiro e o sobrescrito especifica entre esquerdo e direito) que,
multiplicados pelo brago [sen 60° que é a distancia até o eixo x, resultam em dois

torques opostos.
ZMx =Fglsena — Flsena
Substituindo com a equacgéao (5.1.1):
Z M, = C. Q%% sena — CLngl sena

Para o momento em torno do eixo y leva-se em consideragao os torques causados
pelas forcas dos 3 motores e a componente horizontal do torque de reagao do motor
da cauda. Como o motor traseiro esta inclinado de um angulo §, seu torque de reagao

(Ty) tem componentes nos eixos y e z.

ZMy = Frlcosd — Fflcosa — Fglcosa + Trsend

z M, = C Q% lcos S — CLngl cosa — CLQf,Zl cosa + CyQrsend

Onde F; é a forga gerada pelo motor traseiro que esta inclinado de um angulo §.

Para o momento resultante em torno de z leva-se em consideracdo as componentes
em z dos torques de reagao dos 3 motores e o torque causado pela componente y da
forca Fr. No caso dos dois motores dianteiros (TS e T#), o torque de reagéo s6 tem

componente em z.

ZMZ=FTlsen6+TDd— TS — Trcoséd

Z M, = C,0.2lsend + CyQi” — Cy08% — CyQr? cos &

Para o calculo das forgcas resultantes em cada um dos eixos o procedimento € mais
simples porque basta levar em consideragao a contribuicido das forcas, sem ter que

incluir os torques de reacéo.

Nenhuma das forgas dos 3 rotores esta alinhada com o eixo x logo:
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=0

A forca resultante em y é dada apenas pela componente de F; alinhada com este,

dada a inclinagao do motor traseiro.

Z F, = —Frsené

z E, = —C,.Qr%send

A forca resultante em z é calculada levando-se em consideracdo as forgcas dos 3

motores (componentes alinhadas com este, logo decompde-se Fy).

ZFZ=F51+FD3+FTCOS(S

Z E = 08" + €082 + €02 cos &

Logo, o sistema de equagbes que relaciona as velocidades de rotagdo dos trés
motores e o angulo de inclinagdo do servo-motor com a forga e momento resultantes

é:

fz F. =0

ZFy = —C,Qr°send

ZFZ =C,08% + €,08% + C,072 cos §
z M, =C0%% lsena — C,0% I sena

Z M, = C.Q7% Lcos S — CLngl cosa — CLQf)Zl cosa + CyQr*send

\Z MZ S CLQTZ l Sen5 + CMQgZ - CMQgZ - CMQTZ C055

Escrevendo esse sistema na forma matricial:
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r F 1 0 0 0

E, 0 0 —C, sené 0d?

E|_ C, C, C,cosé Qle)z (5.1.2)
M, —Clsena C,lsena 0 D o
M, —Clcosa —Cylcosa (Cysend + Cylcosd) |[2r°
[ M, | Cy —Cy (—Cycosé + Cilsend)]

5.2. Condigoes de Equilibrio Estatico

Assim como foi discutido qualitativamente quando foram tratados os principios
de voo de um tricoptero, agora, de posse das equacdes determinadas até aqui, sera
feita uma analise quantitativa para determinar as condigdes necessarias para que haja
equilibrio estatico, ou seja, voo estacionario. Para isso, basta determinar que a soma

de momentos e forgas em torno de todos os eixos seja nula. Assim:

e Condicao para momento nulo em torno do eixo x:
2
C,0%°lsena — €, 0% Isena = 0

ng = ng (5.2.1)

e Condicado para momento nulo em torno do eixo y:
C Q%1 cos S — CLngl cosa — CLngl cosa + CyQr°send =0
—Cy, (ng + Qf)z) lcosa + C,Qr%lcosS + CyQp®send = 0

Cy, (ng + ng) lcosa = Qp*(Clcos S + Cyy sen d)
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Uma vez que Qf = Q4:

2€,9%%1 cosa = Qp2(Cylcos 8 + Cyy sen §)

0E Clcoséd + Cysiné
A M (5.2.2)
(0 2Cilcosa
e Condicao para momento nulo em torno do eixo z:
Z M, = C,Q;% Isend + CyQ4° — €08% — CyQp2coss =0
Ja que 0§ = 0
C.Qr%lsend — CyQpcosd =0
send CyQr?
coss C Q021
1Cy
— -1_ "M
6 = tan [T, (5.2.3)

e Condicao para forca nula no eixo x:

ZszO

e Condigao para forga nula no eixo y:

O rotor traseiro realiza uma forga no eixo y, que serve para compensar o torque
de reagao causado por ele proprio, mas ndo ha nenhuma outra forga nessa diregao
que possa compensar esta e equilibrar o veiculo. Ou seja, € impossivel que o veiculo
permaneca equilibrado em voo estacionario na posigdo horizontal. Para que seja
possivel, deve ser introduzido um angulo de rolagem (em torno do eixo x), inclinando-
se o suficiente para que a componente da forca peso, agora presente nesse eixo,
cancele a forca feita pelo rotor traseiro. Assim, tem-se:

—C, 0% send + mgseng = 0
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_ |mgsendg
Nr = ’ C,send (5.2.4)

e Condicao para forga nula no eixo z:
C.0%° +C,08% + C,07% cos 8 —mg cos = 0

onde ¢ é o angulo de rolagem. Ou seja, mg cos ¢ € a componente da for¢a peso

que esta alinhada com o eixo z do referencial local do drone.
Mais uma vez, se Q% = 0%, entdo:
CL(.QTZ cosd + 2.(252) =mg cos ¢ (5.2.5)
As quagdes 5.2.1,5.2.2,5.2.3, 5.2.4 € 5.2.5, definem as condi¢des para que o

drone permanega em voo estacionario. Substituindo Q7 da equagéo 5.2.2 em 5.2.5,
tem-se:

mg cos ¢

2 _
0" = c (COS(SCLICOS 8 + Cy sen 6) (5.2.6)
L Clcosa
Combinando as equacgbes 5.2.4 € 5.2.6 para eliminar Q:
mgsen¢g mg cos ¢
C.send C.lcosd + Cysend
Cr (COS5 Clcosa )
sen¢g send
cos¢ C.lcosS + Cyysend
(COS5 C.lcosa )
_, _1( Clsenédcosa ) (5.2.7)
¢ = tan (ClcosScosa+ Cilcos b + Cy sen ) o

Com esse valor de é possivel encontrar Q. através da equacgao 5.2.4 e depois
encontrar Q¢ substituindo em 5.2.5. Ja que Q% = O, estdo definidas as velocidades
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angulares de todos os m
rotor da cauda 6.

otores, bem como o angulo de rolagem ¢ e o angulo do

Finalmente, o sistema 5.2.8 define as condigdes necessarias para que o
veiculo permaneg¢a em voo estacionario:

1C
(6 = tan-1=-M
l C,
B C.lsendcosa
¢ = tan 1( )
(C,lcosdcosa+ Cilcos S + Cy send)
mg sen ¢
S0, = =T (5.2.8)
T C,send
0¢ — mgcos¢ 7°cosd
b 2C, 2
8 = N8

Assim, estao definidas velocidades angulares de todos os motores, bem como
0 angulo do servo, para a condigdo desejada.

5.3.

Equacoes de Newton-Euler

Como foi dito anteriormente, as equacdes de Newton-Euler relacionam as

forcas e momentos resultantes em um corpo qualquer com as aceleragdes, tanto

lineares quanto angulares, que resultam de sua aplicagdo. Até agora, foram

determinadas as equacgdes que determinam as forgas e momentos resultantes que os

motores realizam sobre o veiculo. Aqui, de posse das matrizes de inércia e massa,

serao encontradas as rel

acdes dessas forcas e momentos com as aceleragdes.

As equacgdes de Newton-Euler para um referencial inercial sdo dadas por:

onde, p € o momento linear e h € o momento angular, M é a matriz de massa e

J é a matriz de inércia.
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Para o referencial local do veiculo que € mdvel sdo necessarias corregdes nas

equacoes de Newton-Euler
Z ﬁ p
F = d_ Xp= mv + @& X md

Z =E+wxh=]w+w><]w

Escrevendo as equacdes de Newton na forma matricial:

Fx ﬁx wx Ux
sz El=m|vy|+ |wy Xm[vy]
F, v, Wy Uz

E, Uy Wy Ux
Zﬁ: Fy =m vy+a)y><vy
F, v, lwd v
E, Uy WyV; — W,V
Fy =m l'7y + | WV — wva]
F, v, WxVy — Wy Uy

Escrevendo as equacdes de Euler na forma matricial:

Mx ]xx ]xy ]xz (bx W,
ZM My [ =1yx Jyy Jyz||@y|+ |y
Mz ]zx ]zy ]zz d)z Wy

Joex ]xy Jxz
X ]yx ]yy ]yz

]zx ]zy ]zz

wx
Wy
wZ

M, Jxx  Jxy  Jxz| [y Uzz = Iyy)wzwy + Jyz (w5 + @F) + (Juz0y = Jaywz ) wyx
MJ/ = ]yx ]J/y ]J/Z i + Uxx _]zz)wzwx +]xz((‘)z + (‘)x) + (]xywz ]yzwx)wy
MZ zx ]Zy ]ZZ Wz Uzz _]xx)wy(‘)x +]xy(wx + wy) + (]yzwx ]xz(‘)y)wz
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Logo, para determinar as forcas e momentos atuantes no veiculo dadas as
taxas de variagao das velocidades escalares e angulares medidas no referencial local,

sao usadas as equacgdes 5.3.1 € 5.3.2:

Fx Uy (vaz - wzvy
El=m Uy | + | WzVx — WxVg (5.3.1)
E, , Wy Vy — Wy Uy

M, Tex Ty Jxz| [y Uzz = Jyy)wzwy + Jyz (05 + 0F) + (Juzwy = Jay @) s
My = ]yx ]yy ]J/Z d)y + Uxx _]zz)wz(‘)x +]xz((1)§ + (UJ%) + (]xy(‘)z _]yzwx)wy (5-3- 2)
M, J2x ]zy Jaz] | @2 (]zz _]xx)wy(‘)x +]xy(w9% + (‘)32/) + (]yzwx _]xz(‘)y)(‘)z

E para determinar as taxas de variacdo das velocidades escalares e angulares

medidas no referencial local, dadas as forcas e momentos resultantes:

Wy V; — W,y

1 B
0, | = —|F,| - |@0zvx — 0xv, (5.3.3)
v, m E, Wy Vy — Wy Vy

Wy Tex  Jxy Tz - M, (/.2 _]yy)wzwy +]yz(“’32/ +w?) + (]xzwy _]xywz)wx
d')y = ]yx ]yy ]J/Z My - (]xx _]zz)wzwx +]xz(w§ + (1.),%) + (]xywz _]yzwx)wy (53 4‘)
Wz ]ZX ]zy ]ZZ MZ _(]zz _]xx)wywx +]xy(w9% + w)ZI) + (]yzwx _]xzwy)wz

5.4. Angulos de Euler e Matrizes de Transformagio

Até o momento ja foram deduzidas as equagdes que relacionam as velocidades
e angulos dos motores do veiculo com as forgas e momentos resultantes, e as
equacgdes que relacionam essas forgas e momentos resultantes (somados a qualquer
outros externos) com as taxas de variagdo das velocidades escalares e angulares
medidas no referencial local. Integrando-as com respeito ao tempo, obtém-se as

velocidades escalares e angulares nesse referencial.
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Agora, s6 resta obter, através destas informagdes, a posi¢ao e orientagao em
relacédo ao referencial global para cada tempo. Para isso, primeiro € necessario obter
uma matriz de transformagao (rotacédo) do referencial local para o global, que sera
usada para, conhecida a orientagao do veiculo, converter o vetor velocidade escalar
de um referencial para o outro. A orientagéo é dada em fungao dos angulos de Euler,

apresentados na sec¢ao 4.3 e revisitados com mais rigor aqui.

Neste trabalho esses &ngulos serdo chamados de rolagem (roll), arfagem
(pitch), e guinada (yaw) e definirdo a orientagao do veiculo a todo momento da mesma
forma que as coordenadas X,Y,Z definem sua posigdo. Esses 6 graus de liberdade
definem completamente o estado do veiculo estudado. O movimento de rolagem é
feito em torno do eixo x e é representado pela letra ¢. O de arfagem é feito em torno
do eixo y e é representado pela letra 8. O de guinada é feito em torno do eixo z e é

representado pela letra .

Assim, dado um vetor (velocidade ou aceleragao linear medida pelo IMU, por
exemplo) cujas coordenadas sdo conhecidas no referencial local, e conhecidos os
angulos de Euler que definem a orientagéo. Para obter as coordenadas globais desse
vetor basta multiplica-lo por uma matriz de rotacdo apropriada. Esta sera obtida

multiplicando matrizes de rotagao intermediarias que ser&o definidas a seguir.

5.4.1. Definicdo dos Angulos de Euler e obtengdo da matriz de Transformagao:

Partindo do referencial global (X,Y,Z) chega-se ao primeiro referencial
intermediario (x’,y’,z’) rotacionado @ graus em torno do eixo Z. Essa rotagao sempre
corresponde ao angulo de guinada (yaw). A matriz de rotagao 5.4.1 converte vetores
de (X,Y,Z) para (X',y’,2).

x' cosy seny O0][X
y'|=|-seny cosyp O||Y (5.4.1)
z' 0 0 111z
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Agora, partindo do novo referencial (x’,y’,z’), chega-se ao segundo referencial

intermediario (x”,y”,z”), rotacionado © graus em torno do eixo y’, que correspondem

sempre ao angulo de arfagem (pitch). A matriz 5.4.2 realiza a transformacgéo.

n

X cos 0 —senf
y"I=| 0 1 0 y' (5.4.2)
z" send 0 cos@

Por ultimo, partindo do referencial obtido com a segunda rotagéo, chega-se ao
referencial local do veiculo (x,y,z), rotacionado ¢ graus em torno do eixo x”, que

correspondem sempre ao angulo de rolagem (roll). A matriz 5.4.3 realiza a

/-

Esse procedimento define os angulos de Euler ¢, © e y. E importante perceber

transformacéo:

1

1 0 0 x

0 cos¢p seng
0 —sen¢ coso

(5.4.3)

que cada um desses angulos € definido em relagado a um referencial diferente. ¥ é o

angulo de (x',y’,Z’) em relagao a (X,Y,Z), © de (x",y”",z") em relagéo a (x’,y’,z’) e ¢ do

referencial local em relacdo a (x”,y”,z"). Isso sera particularmente importante na
transformacao das velocidades angulares.

5.4.2. Matriz de Tranformacgao: Referenciais Local - Global

Logo, para converter vetores do referencial global (X,Y,Z) para o local (x,y,z) é
necessario aplicar o produto das trés matrizes obtidas anteriormente na ordem

justificada a seguir.

14

1 0 0

X X
lyl =[0 cos¢p seng
z 0 —sen¢ cos¢
x 1 cos @ 0 — sen 6
[yl =10 cos¢ sen ¢] [ y’
z 0 —sen¢ cos¢pllsend 0 cos 9

X 1 cos 9 0 —sen@][ cosy seny O0][X
lyl =10 cos ¢ sen ¢ — sen z/) cos z/) o||Y
z 0 —sen¢ cos¢llsen 9 0 cos 9 111z
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Realizando o produto das 3 matrizes:

cos O cosp cos O seny —senf
sen¢psenfcosp —cospseny)p sen¢senfseny +cos¢pcosyp senecosh
cos psenfcosyP +sengpsenyy cospsenfseny) —sen¢cosyp cos¢cosh

X
Y
Z

(5.4.4)

-

Para a transformagéao do referencial local para o global é necessario encontrar

ainversa da matriz 5.4.4. Ja que a inversa de uma matriz de rotagao é sua transposta,

temos:
X cosBcosy sen¢senbcosp —cospseny) cos¢psencosiyp+senesenhyrx
Y| =|cosOsenyy sen¢senfseny)p+ cosgcosyp cose¢senlseny —sencos 1,[)] [y] (5.4.5)
Z —senf sen¢ cosf cos ¢ cosb z

5.4.3. Matriz de Transformagao: Referencial Local - Angulos de Euler

Agora, para relacionar as velocidades angulares, medidas no referencial local,

com as referentes aos angulos de rolagem, arfagem e guinada (¢, 6 e 1)), temos:

- -

G=¢+6+¢

Porém, como cada um dos angulos de Euler é definido em relagdo a um
referencial diferente, cada um dos vetores de velocidade angular esta expresso em
um referencial diferente também. O de guinada estd expresso em relagdo ao
referéncial global, o de arfagem em relagao ao (x',y’,z’) e o de rolagem em relagéo a
(x",y",2”) conforme comentado anteriormente. Logo, para que seja feita a soma

vetorial, € necessario o emprego das matrizes de rotagéo utilizadas anteriormente:

wx . . .
q=|w, =T¢(¢+T9(9+T¢z/))>
wZ
1 0 0 cosd 0 —senf

,T9= 0 1 0

senf 0 cosé@

eTy =|—seny cosy O

OndeT¢=[O cos¢ sen¢
0 0 1

cosyp senyp O
0 —seng cos¢ ]
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Cada vetor e convertido para a base do proximo e somado com este até q a

soma seja expressa no referencial local.

Wy ) cos@ 0 —send] /[0 cosyy seny O
[wy =Tg| [0|+] O 1 0 ](0 +|—seny cosz/) 0” D
Wz 0 senf 0 cos@ 0 0
0 ) cos® 0 —send]/[0] [O
[ ]_[ cosd) send)] ol+] o 1 0 ](0 + 0])
—sen¢ cos¢pl\lp senf 0 cosf ol W
0 ) cos 6 0 —sen9
= cosgb send|[|ol+]| O
—sen¢ cos¢l\lg sen 6 0 cos@
0 0 ¢ —senf
[ ]_[ cos ¢ send)] 2]
—sen¢ cos¢ cos 8
¢ —senfy

= [0 cos ¢ + sen ¢ cos O
cos ¢ cos 6 — sen P8

wx
Wy,
wZ

Explicitando as velocidades angulares:

—senb )
[ ] = [ cos qb sen ¢ cos 9] 0 (5.4.6)
—sen¢ cos¢cosO P
Para converter no sentido contrario basta obter a matriz inversa.
b 1 sen¢dtan@ cos¢tand Wy
61 = ’ senC:l))S i co; ;)en i a)y (54.7)
¥ / cos 6 / cos 6

5.5. Visao Geral da Modelagem

Com o equacionamento desenvolvido até aqui, é possivel:
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¢ Obter forcas e momentos resultantes em funcdo das velocidades de rotagao

dos motores e angulo de inclinagdo do servo-motor (equagao 5.1.2)

E 0
E, 0
El_l G
M| |—-Cilsena
M, —Cilcosa
m,l L ¢,

0
0
CL
Cilsena
—Cilcosa
—Cy

0 =
—C;, send a?
C,cos b 2
0 25
(Cyysend + Cilcos 6) 07
(=Cpcosd + Cplsend)!

Figura 32: Forgas e momentos gerados pelos propulsores

e obter as aceleragbes lineares e angulares causadas por essas resultantes em

conjunto com outras externas (Equagdes de Newton-Euler equagdes 5.3.3 e

5.3.4)
Newton-Euler Referencial Local
Zr‘ v, v,
ZE v, v,
LE T +O'_;, J‘
% Tfl

M, @, ,

{ZM} |:(b\1 |:w‘ :|

> M. g, g, 2. e o,

=:O=, {J” 7. J] I
g o T

|

~
~
-

0 @ a Jo Iy Je
a 0 | |e—— » N

-« aq 0

Figura 33: Diagrama de blocos das equagdes de Newton-Euler

e transformar os vetores entre os referenciais local e global (equagdes 5.4.5 e

5.4.7).
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Cinematica 3D
Referencial Local - Referencial Global

-".- \.- >‘.7
la) L] Lv.
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—o, w0
[ [ [X,
= é Y | )
o, J {"} o y ¥ | % X
o, g W, i 7 | LZ, ¥
a5 LA e - z
- 1 sengig®  cosgigh w | |[cxsboosy  senpsenBeasyi—cos gseny uwwsmwmmww] 3
0 cosg —senp | == cosBseny SY cos@sendsenty—sendoosy =
0 senglcos® cosgfeas® | et sengieasél cosdeard J

Figura 34: Diagrama de blocos das matrizes de transformag¢do Local-Global

A Figura 35 mostra o diagrama de blocos do modelo desenvolvido aqui. As
forcas e momentos, que sdo as entradas desse diagrama, sao obtidas através da
soma das forcas e momentos obtidos da equacdo 5.1.2 com quaisquer outras
externas (como peso, por exemplo).

{Z.ﬂ.]
2F,
G Py

ﬂ= H ;|
8l [

ZA’A" @, ‘J
M. L g d, 2T L L& T snggd coim . s D sty e ]
- g g | : L — -
n 0@ dL ] ‘ T ,‘
q 0 lee—y J, 6 J,. ¥
o, S Lo g gl r z
J
X,] X
Y| +)=— |?
Z,]

Figura 35: Diagrama de blocos geral do modelo

A seguir sera mostrado como aplicar essa modelagem para simular e controlar

o veiculo.
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6 SIMULAGCAO
Na secao 5, foi desenvolvido todo o equacionamento necessario para a
modelagem e simulagdo do voo do drone. Nessa seg&do, sera mostrado o

procedimento que foi usado para realizar as simulagdes bem como seus resultados.

Foram utilizadas as ferramentas computacionais, Matlab/Simulink e
Solidworks. Com o Solidworks foi construido um modelo 3D do tricdptero usado para
determinar a matriz de inércia. Com o Simulink foi criado um diagrama de blocos com
todo o equacionamento da se¢ao 5 e um script no Matlab realizou as simulagdes com

base nesse diagrama.

6.1. Modelo Solidworks

O modelo tridimensional, que foi utilizado para a determinagdo da matriz de
inércia, estd mostrado na Figura 36 e Figura 37. Com a ferramenta “propriedades de
massa” é possivel obter alguns dados sobre a geometria do objeto. Esses dados
podem ser vistos na Figura 38.

Figura 36: Modelo do Soliworks visto por trds
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Figura 37: Modelo do Solidworks visto pela frente

Propriedades de massa de Montagem
Configuragdo: Valor predeterminado
Sistema de coordenadas: -- valor predeterminado --

Massa (substituida pelo usuario) = 555.00 gramas
Volume = 36597247 milimetros clibicos
Area de superficie = 74483.20 milimetros quadrados
Centro de massa: ( milimetros )

X =-349

Y = -0.20

£=187

Eixos principais de inércia e momentos de inércia principais: [ gramas * milimetros quadrados )
Tomado no centro da massa.

Ix = { 1.00, 0.03, 0.02) Px = 1303629.38
ly = (-0.03, 1.00, 0.00) Py = 1900345.57
Iz = (-0.02, 0.00, 1.00) Pz = 282484817

Momentos de inércia: ( gramas * milimetros quadrados )
Obtido no centro de massa e alinhado com o sistema de coordenadas de saida.

Lxx = 1304745.08 Lxy = 15051.03 Ixz = 33515.15
Lyx = 15051.03 Lyy = 1899978.33 Lyz = -2635.50
Lzx = 33515.15 Lzy = -2635.50 Lzz = 2824089.71

Momentos de inércia: ( gramas * milimetros quadrados )
Tomados no sistema de coordenadas de saida.

ot = 1306713.89 Ixy = 15434.20 Ixz = 29887.70
lyx = 15434.20 lyy = 1908683.44 lyz = -2841.17
lzx = 20887.70 lzy = -2841.17 lzz = 2830879.46

Figura 38: Dados obtidos pelo Solidworks com a ferramenta "propriedades de massa"

Ha duas matrizes de inércia na Figura 38. Para a simulag&o é necessario
utilizar a que foi tomada no centro de massa no veiculo. Como a origem do sistema

de coordenadas do modelo 3D ndo necessariamente corresponde com o centro de
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massa, o programa também obtém uma matriz de inercia para esse sistema, mas

ela nao é util para essa aplicacao.

6.2. Modelo Matlab/Simulink

Todo o equacionamento da secao 5 foi reproduzido em um modelo
Matlab/Simulink. O diagrama de blocos desse modelo € analogo ao mostrado na
Figura 35, com a adi¢cdo de, um bloco que obtém as for¢cas e momentos produzidos
pelos motores, e a for¢ca da gravidade. Na Figura 39, O bloco “Motores” é a entrada
do sistema e alimenta as velocidades angulares dos trés motores e angulo do rotor
traseiro ao sistema. O bloco “Forcas e momentos” determina as forcas e momentos
que os motores causam. O bloco “Equagdes de Newton-Euler’ determina as
aceleragcbes causadas por essas forcas ainda no referencial local. O bloco
“Cinematica Local-Global” transforma os vetores para o sistema de coordenadas
Global e integra os sinais para determinar a orientagéo e posi¢ao do veiculo. Por fim
o bloco “Outras Forgas” utiliza a informagao da orientagao do veiculo para determinar
a orientacdo da forga da gravidade (considerada 10 m/s) no referencial local.

— g —0
—{O

:

NFd
om e » it Fx P Fmx .Fy —‘ Fx
Fy > Fmy

ax P ax

4

Fy o Ay ay Fgr—

om_d » In2 =

Fz az az.

A4

Mx Qutras forcas.

wx
wy Fdp

Mz wz wz

om_T > In3 Me ] "

My
delta_ » Ind ne

A A Y Yy vy V7

Yy v V ¥

Motores Forgas e momentos Equagdes de Cinemética

Newton-Euler Local-Global

Figura 39: Diagrama de blocos construido no Simulink

Cada bloco é mostrado em separado no Anexo.

6.3. Resultados

Foram simuladas diferentes manobras com o objetivo de validar o modelo
matematico e entender com mais profundidade a dinamica. O objetivo € mostrar como
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os motores atuam para executar cada uma das manobras de forma detalhada pondo

as equacoes desenvolvidas até aqui a prova.
6.3.1. Voo estacionario

Conforme foram obtidas as condi¢cdes de equilibrio estatico na secdo 5.2, a
primeira simulagao verifica essas condigdes. Iniciando com os motores ligados, o
drone deve permanecer parado com altitude constante. Aos 8 segundos os motores

sao desligados e o tricoptero deve entrar em queda livre.

Ao substituir os parametros do drone nas equacgdes do sistema 5.2.8, os valores
obtidos sdo, conforme mostrados nos graficos a seguir:

e Velocidades dos 3 rotores iguais a Qggtatico = 1360 rad/s. O que equivale a
aproximadamente 13000 RPM.
° Angulo do rotor traseiro: § = 6,54 x 1073 rad, aproximadamente 0,4°.

e Angulo de rolagem: ¢ = —0,125°.

velocidades dos motores
1400 T T .

Om
e
1200 | om,
OmT
datal
@" 1000 data2 |
E data3
— L
c 800
(@]
Ei::
5 600
©
&
O 4001
200 1
0 ; i . | i
0 2 4 6 8 10 12

t(s)

Figura 40: Velocidade dos 3 motores
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1073 dngulo do motor traseiro

delta
datai

delta (rad)

[#%]
T
1

0 2 4 6 8 10 12
tr=)
Figura 41: Angulo do motor traseiro

0.05 : , ___ phi (graus) x (s)
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Figura 42: Angulo de rolagem

O angulo do rotor traseiro necessario para manter o equilibrio de momentos é

muito pequeno e, da mesma forma, também é o angulo de rolagem necessario para
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evitar o deslocamento lateral. Isso mostra que eventuais perdas de eficiéncia
causadas pela inclinagdo de um rotor sdo pequenas.

Como esperado, o tricoptero permanece em voo estacionario até entrar em
queda livre aos 8 segundos (Figura 43). A Figura 44 mostra a aceleragao vertical a
qual o drone esta submetido, que é igual a zero no inicio e passa a ser igual a
gravidade aos 8 segundos, quando os motores desligam.

Z (m) x t(s)

-10 |

A2+ '

16 | '

-20

Figura 43: Altura do drone em fungdo do tempo

5 az (m/s2) x t(s)

-10

Figura 44: Aceleragdo vertical em fung¢do do tempo
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XxYxZ

Figura 45: trajetdria tridimensional do drone

Na Figura 45, a trajetdéria mostrada é percorrida pelo drone a partir dos 8

segundos. Antes desse instante, o tricptero estava parado no ponto superior.
6.3.2. Aumento de altitude seguido de voo estacionario

Agora sera testada a capacidade de aumentar a altitude. Essa manobra foi
explicada na secdo 2.2 e, segundo o que foi discutido, basta que os 3 motores
aumentem suas velocidades na mesma proporc¢ao. A inclinagdo do motor traseiro ndo
precisa mudar pois o torque de reacdo a mais, devido ao aumento de rotacao, é
automaticamente compensado pelo aumento da componente horizontal de
sustentagdo. Assim, nessa simulagédo, os motores comegam com velocidade angular
1,4 vezes maior que no voo estacionario. Quando t=1s, os motores desligam e o
veiculo para de acelerar para cima até que sua velocidade chega a zero aos 10 m de
altura, quando os motores ligam novamente na condigdo de voo estacionario. Isso se

mantém até 8 segundos quando os motores sdo desligados e o drone volta a descer.
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Figura 46: Velocidade e dngulo dos motores para aumento de altitude e posterior voo estaciondrio

A Figura 46, mostra que os motores adotam diferentes velocidades, mas o rotor
traseiro mantém a inclinagao.

12

Z (m) x t(s)

10

Figura 47: Altura do tricoptero em fungéo do tempo

O tricoptero, de fato, sobe até os 10 metros e permanece, como esperado, em

voo estacionario. Como a forca de sustentacdo € proporcional ao quadrado da

velocidade angular (equacdo 3.3.1), e 1,42 é aproximadamente igual a V2, a forca (e,

portanto, a aceleragéo) gerada pelos motores € o dobro do peso. Logo, a aceleragao

resultante inicial € 10 m/s e, quando os motores desligam, passa a ser -10 m/s, se

mantendo em 0 quando estéo ligados na condi¢ao de voo estacionario.
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Figura 48: Aceleragées em fungdo do tempo

A figura mostra a trajetdria percorrida pelo drone:

XxYx2Z
10
5
E o
~N U
-5
-10 3l
1 \\\ :
0.5 S 1
s
0 G 0.5
\\_\ )__,.—-:"/ 0
L P .05
Y (m) =1 = X (m)

Figura 49: trajetdria tridimensional do tricoptero em aumento de altitude

O tricoptero vai da posi¢ao (0,0,0) até a posigcéao (0,0,10) onde permanece

parado e depois entra em queda livre. O asterisco representa o final de sua trajetoria.
6.3.3. Voo reto e nivelado

Para realizar o voo reto e nivelado o drone precisa produzir uma forca de
sustentagao maior que seu peso ao mesmo tempo em que esta inclinado para a frente.

O objetivo é produzir uma aceleragdo horizontal, na diregdo x, de 1 m/s2. Para isso,
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os motores devem girar com velocidade Q,, = /1/c0s 0, Qestatico (i@ que F,, =

(1/c0s 0,)F ostatico) € @ngulo de arfagem 6,.,, = tan"1(1/10) = 5,71°.

Fesmrr‘co
10 m/s?
10/C05(9rn) m/SE Frn = (1/COS grn)Fesmu'(o
er'n ev-n
1 m/s?

Figura 50: Componentes da aceleragdo (a esquerda) e forga (a direita) na situa¢do de voo reto e nivelado onde Feststico é a

forca necessaria para manter o voo estacionario.

500 velocidades dos motores . %107 angulo do motor traseiro
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Figura 51: Velocidade dos motores e dngulo do rotor traseiro para voo reto e nivelado.
A velocidade angular dos motores € muito proxima a necessaria para o voo

estacionario (apenas 1,0025 vezes maior), isso porque o angulo de arfagem foi em
torno de apenas 6°.

Na Figura 52, a altitude (Z) e a posicdo em Y permanecem constantes e iguais
a zero, mas a posicdo em X aumenta quadraticamente, conforme esperado. A

aceleragdo em X é a Unica que nao deve ser zero e assume o valor desejado de 1m/s.
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Os angulos, 8 e ¢ assumem os valores definidos anteriormente e permanecem

constantes.

- X (vermelho), Y (azul) e Z (preto) x t(s) e ax (m/s2) x t(s)

40 F

30 - 1

20 +

10 L 0.5

L
5 =
-10 0
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Figura 52: Trés coordenadas da posigcdo e aceleragdo na dire¢éo x

: phi (vermelho), teta (azul) e psi (preto) x t(s) phi (vermelho), teta (azul) e psi (preto) x t(s)

5 0.05

4 -

0
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Figura 53: Anglos de Euler em fungdo do tempo no voo reto e nivelado

A Figura 54, mostra a trajetédria retilinea do drone.
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Figura 54: Trajetdria do tricoptero em voo reto nivelado
6.3.4. Oscilagao Vertical e nivelamento
Nesse caso, o tricoptero viaja a 1m/s e inicia uma série de mudancgas de

altitude até que estabelece o voo reto e horizontal a uma altitude 10 metros mais

alta. Os motores ligam e desligam duas vezes antes de estabelecer voo horizontal,

dessa forma, combinando os casos anteriores.

XxY¥xZ

Y (m) -1 0 X (m)

Figura 55: Trajetdria tridimensional do tricéptero mudando de altitude
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Figura 56: Aceleragdes verticais resultantes ao longo da trajetoria oscilatoria
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Figura 57: Velocidades angulares e dngulo do motor traseiro em fungdo do tempo
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7 CONCLUSAO

As simulagbes realizadas, validaram a modelagem desenvolvida nesse
trabalho. Como, em todas elas, as velocidades dos motores e sua variagdo no tempo
foram predefinidas antes da simulagéo e nao possuiam nenhum tipo de feedback em
tempo real, trajetérias ou manobras mais complexas ndo puderam ser testadas. Se
esses testes fossem realizados em um modelo real, imprecisdées de medicao, outras
forcas, como perturbacdes atmosféricas, entre muitos outros fatores imprevisiveis
fariam o drone desviar da trajetéria desejada. Esses desafios introduzem a
necessidade de um sistema que possa, em tempo real, atuar nos motores alterando
suas velocidades de modo a corrigir desvios que fatalmente ocorrerdo. Esse é
justamente o sistema de controle PID tratado na sec¢do 3.6. O modelo desenvolvido é
designado como de malha aberta, e serve como base para a implementagédo do
controle. Basta que o estado atual (6 graus de liberdade) seja comparado com o
estado desejado e as devidas corregoes sejam feitas pelo controlador. Como as
saidas passam a servir de base para as entradas, esse tipo de sistema (com controle)
recebe o nome de malha fechada.

Esse trabalho, entdo, serve de base para futuros aprofundamentos e eventual
aplicagao de um sistema de controle de malha fechada. Futuros estudos no laboratério
LDSM poderao usufruir dos resultados obtidos aqui. Uma sugestao, € a incorporagao
de um algoritmo de controle a malha desenvolvida. Assim seria possivel testar
trajetérias e manobras de grande complexidade. Outra sugestao é a adaptacao desse
modelo, em malha fechada, no controlador de um tricéptero real. O préprio veiculo
que serviu de modelo para esse trabalho pode ser instrumentado e utilizado em tais
testes. As propriedades de massa obtidas, também podem ser refinadas com um

modelo 3D mais detalhado, o que tornara as simulagdes mais precisas.

Os motores BLDC, também s&o um 6timo objeto de estudo para futuros
trabalhos, ja que séo fundamentais para o desenvolvimento do voo de veiculos leves.

Ha& um grande potencial no seu estudo e muito o que ser aprimorado.
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9 ANEXO
SCRIPT DO MATLAB E DIAGRAMA DE BLOCOS DO SIMULINK:

simula_dinamica_3R:

clc
clear all
close all

global J
global t OM Ome Omd OmT Delta
global alpha 1 C L C M phi estatico

% Drone macico
m=0.555;

% Matriz de Inércia
Jxx=1304745/10"9;
Jyy=1899978/10"9;
Jzz=2824099/10"9;
Jxy=15051/10"9;
Jxz=33515/10"9;
Jyz=-2635/10"9;

J=[Jxx Jxy Jxz;
JIxy Jyy Jyz;
JIxz Jyz Jzz];

Inversa Matriz (Tensor) de Inércia
Jl=inv (J);

% Matriz de Massa
M=m*eye (3) ;

% Inversa da Matriz de Massa
Ml=inv (M) ;

% Forgas e Momentos Externos aplicados ao corpo OBS: ALTERAR O NOME DO ARQUIVO
forcas momentos Fz Mx 1

entrada voo_ estacionario

% entrada aumento de altitude

% entrada reto nivelado
entrada circular

% Simulacéao

sim('dinamica Newton Euler 3R'")

zerar variaveis

plotar_animacao CM

plotar_dinamica_ 3R

Entrada_voo_estacionario:

Gera as velocidades dos motores

global t OM Ome Omd OmT Delta
global alpha 1 C L C M phi estatico
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t0=0; tl=1; t2= 2; t3=8;
tf=10;
deltat=0.01;

% equacdes das condigdes de equilibrio estatico
m=0.555;

g=10;

alpha=60*pi/180;

1=0.153;

C L=10"-6;

C M=10"-9;

delta=atan(C_M/(C_L*1));

phi estatico=atan(C_L*1*sin(delta)*cos (alpha)/(C_L*1l*cos (delta)*cos (alpha)+C_L*1*cos (delta)+C_

M*sin(delta)));

omega T=sqrt (m*g*sin(phi estatico)/(C_L*sin(delta)));
omega_e=sqrt (m*g*cos (phi estatico)/(2*C_L)-omega T"2*cos (delta)/2);

omega_d=omega_e;

i=0;
for t=0:deltat:tf
i=i+1;
t (1)=t;
Om e(i) = 0;
Om d(i) = 0;
Om T(i) = 07
delta (i) = 0;
if t >= t0 & t < t3
Om e(i) = omega e;
Om d(i) = omega d;
Om T(i) = omega T;
delta (i) = delta;
end
end

t_OM=t_; Ome=Om_e; Omd=Om d; OmT=Om_T; Delta=delta_;

clear t t Om e Om d Om T delta

w0=[0;0;0];

EO=[-phi estatico;0;01;
v0=[0;0;0.11;
r0=[0;0;0];

’

’

o o

’

entrada_aumento_de_altitude:

do oo

Gera as velocidades dos motores

oo

global t OM Ome Omd OmT Delta
global alpha 1 C_L C M phi estatico

t0=0; tl=1; t2= 2; t3=8;
tf=10;
deltat=0.01;

% equacdes das condigdes de equilibrio estatico
m=0.555;

g=10;

alpha=60*pi/180;

1=0.153;

C L=10"-6;

C M=10"-9;

delta=atan(C_M/(C_L*1));

phi estatico=atan(C_L*1*sin(delta)*cos(alpha)/(C_L*1*cos (delta)*cos (alpha)+C_L*1*cos (delta)+C_

M*sin(delta)));
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omega T=sqrt (m*g*sin(phi estatico)/(C_L*sin(delta)));
omega_ e=sqrt (m*g*cos (phi estatico)/(2*C_L)-omega T"2*cos (delta)/2);
omega_d=omega_e;

k=1.418;

i=0;

for t=0:deltat:tf
i=i+1;
t (1)=t;
Om_e(i) = 0;
Om _d(i) = 0;
Om T (i) = 0;
delta (i) = 0;

if £ >=t0 & t < tl
Om e(i) = k*omega e;

Om _d(i) = k*omega d;
Om T(i) = k*omega T;
delta (i) = delta;
end
if t >= t2 & t < t3
Om _e(i) = omega e;
Om d(i) = omega d;
Om T(i) = omega T;
delta (i) = delta;
end

end

t_OM=t_; Ome=Om_e; Omd=Om d; OmT=Om_T; Delta=delta_;

clear t £t Om e Om d Om T delta_

w0=[0;0;0];

EO=[-phi estatico;0;0];
v0=[0;0;0.1];
r0=[0;0;0];

entrada_reto_nivelado

Gera as velocidades dos motores

o o oo

global t OM Ome Omd OmT Delta
global alpha 1 C_L C M phi estatico

t0=0; tl=1; t2= 2; t3=8;
tf=10;
deltat=0.01;

% equacdes das condicgdes de equilibrio estatico
m=0.555;

g=10;

alpha=60*pi/180;

1=0.153;

C L=10"-6;

C M=10"-9;

delta=atan (C_M/(C_L*1));

phi estatico=atan(C_L*1l*sin(delta)*cos (alpha)/(C_L*1l*cos (delta)*cos (alpha)+C_L*1l*cos (delta)+C_

M*sin(delta))):

omega T=sqrt (m*g*sin(phi estatico)/(C_L*sin(delta)));

omega_e=sqrt (m*g*cos (phi estatico)/(2*C_L)-omega T"2*cos (delta)/2);
omega_ d=omega_e;

k=sqrt (1/ (cos(atan(1/10))));
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i=0;
for

end

t_OM=t_; Ome=Om_e; Omd=Om d; OmT=Om_T; Delta=delta_;
clear t t Om e Om d Om T delta

teta reto nivelado=atan(1/10);

entrada_oscilacao_vertical:

o0 oo

oe

global t OM Ome Omd OmT Delta
global alpha 1 C_L C M phi estatico

£0=0
tf=1

t=0:deltat:tf

i=i+1;

t (1)=t;

Om e(i) = 0;
Om d(i) = 0;
Om T (i) = 0;
delta (i) = 0;

’

if t >= t0 & t < tf

Om e(i) =

Om d(i) =

Om T (i) =

delta (1)
end

; tl=1; t2=
0;

deltat=0.01;

% equacdes das condigdes de equilibrio estatico

m=0.
g=10

555;

’

alpha=60*pi/180;

1=0.

C L=
C M=

153;
10"-6;
107-9;

k*omega e;

k*omega d;

k*omega_ T;
= delta;

Gera as velocidades dos motores

3; t3=5; td=6;

delta=atan(C_M/(C_L*1));
phi estatico=atan(C_L*1l*sin(delta)*cos (alpha)/(C_L*1l*cos (delta)*cos (alpha)+C_L*1l*cos (delta)+C_
M*sin(delta)));

omega T=sqrt (m*g*sin(phi estatico)
omega_e=sqrt (m*g*cos (phi_estatico)

omega_ d=omega_e;

k=1.

i=0;
for

416;

t=0:deltat:tf
i=i+1;

t (i)=t;

om e (i) = 0;
om _d(i) = 0;
Om T (i) = 0;

(C_L*sin(delta)));
(2*C_L)-omega T"2*cos (delta)/2);
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delta (i) = 0;

if t >= t0 & t < tl

Om e(i) = k*omega e;
Om d(i) = k*omega d;
Om T(i) = k*omega T;
delta (i) = delta;

end

if t >= t2 & t < t3
Om e (i) = k*omega e;
Om _d(i) = k*omega d;
Om T(i) = k*omega T;

delta (i) = delta;
end

if t >= t4 & t < tf

Om e(i) = omega e;

Om d(i) = omega d;

Om T(i) = omega T;

delta (i) = delta;
end

end

t_OM=t_; Ome=Om_e; Omd=Om d; OmT=Om_T; Delta=delta_;

clear £t £ Om e Om d Om T delta

w0=[0;0;01;

EO=[-phi estatico;0;0];
v0=[1;0;0.11;
r0=[0;0;0];

dinamica_Newton_Euler 3R:

-
e

@
8,0

Fx
NFd
Om_e P In1 Fx g i —‘ g g ™
Fy Fmy > Fy J cay P ay Fgr—
Fz
Om_d > In2 & N >z az - az
>t .
= wlina Mx Quitras forga: > M T T P wx
My | My " Wy B wy Fd[p
delta_ P Ind Mz P Mz wz P wz
Motores Forgas e momentos Equagbes de LC;:;"E:;E;
TE’““O"@Ier |

hih

-Bloco Motores:

—&
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Interpreted
MATLAB Fcn

Interpreted Matlab function:

function [y] = ws_delta(t)

global t OM Ome Omd OmT Delta
global alpha 1 C L C M

if t <=t OM(1)
Om_e H
Om d = 0;
Om T = 0;
delta = 0;
else
if £t > t OM
Om e =
Om d = 0;
Om_T = 0;
delta = 0;
else

I
o

length (t_OM))

’

O O O~

Om e = interpl(t OM,Ome, t);
Om d = interpl(t_OM,Omd, t);
Om T = interpl(t_OM,OmT, t);
delta = interpl(t OM,Delta,t);

end;
end;

y=[0m_e;0m _d;Om T;delta];

-Bloco Forgas e momentos:

Interpreted Matlab function:

Interpreted
MATLAB Fcn

function v_FM = f m(omDe,omDd,omT,delta)




% global t OM Ome Omd OmT Delta
global alpha 1 C_L C M

v_omega=[omDe”2;ombd"2;omT"2];

MD=[0,0,0;
0,0,-C_L*sin(delta);
C L,C_L,C L*cos(delta);
-C L*1*sin(alpha),C L*1*sin(alpha),0;

-C_L*1*cos(alpha),-C L*1l*cos(alpha), (C_M*sin(delta)+C L*1l*cos(delta));

C M,-C M, (-C_M*cos (delta)+C L*1l*sin(delta))];

v_FM = MD*v_omega;

-Bloco Equacdes de Newto-Euler:

Fx ax
2 )y——fry ayf—»(2)
Fy ay
G )—»F af—»(3)
Fz az
Equacgdes
de Newton
Mx WX
CGOr——w w—(5)
My wy
G vaf——»(6)
Mz = wz
Equacdes
de Euler

--Bloco Equacdes de Newton:

ax

ay

z

Fx (2 M1 >

50 mll

--Bloco Equacgdes de Euler:
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wx_pt W

wy_pt wy

o

wz_pt wz
> 1)
#I wx
1 > >
s »(2)
My W
Mz »( 3 )
WZ
cMx
Interpreted
cMy . MATLAB Fcn
w X Jw
cMz

Interpreted Matlab function:

Velocidade Angular vetorial Quantidade de Movimento Angular

function[M Jl=w X Jw(wx,Wy,wz)

wx, wy, wz --> velocidades angulares no referencial local
$ M J <-- correcdo momentos no referencial local
global J
w=[wx; wy; wz];
h=J*w;

M_J=cross (w,h);

end

-Bloco Cinematica Local-Global:
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Angulos -
de Euler phi
s @ |
@ P wx  phi Lb psi fon Fg
WX
Gravidade no referencial local
( 5 } P wy teta
wy
B Pwz  psi
WZ
wX
Interpreted
™| MATLAB Fcn i
- VZ
» Transformagao

wx
i de Coordenadas Deslocamentos no

wy Referencial Global

wz

vy

P ax

ay

VZ

P az

CLo8

az

Velocidades no
Referencial Local H—b vz fen Fd

Interpreted Matlab function:

% Transformacdo de Coordenadas Local --> Global

function[v_globl=Loc2Glob (phi, teta,psi,vx,vy,vz)
$ vx, vy, vz —--> varidveis no referencial local

phi, teta, psi --> adngulos de Euler
v_glob <-- variaveis no referencial global

v_glob=[ cos(psi) *cos(teta), cos(psi)*sin(phi)*sin(teta) - cos(phi)*sin(psi),
sin(phi) *sin(psi) + cos(phi) *cos(psi) *sin(teta);
cos (teta) *sin(psi), cos(phi)*cos(psi) + sin(phi)*sin(psi)*sin(teta),
cos (phi) *sin(psi) *sin(teta) - cos(psi)*sin(phi);
-sin(teta), cos (teta) *sin (phi),
cos (phi) *cos (teta) ] *[vx; vy; vz];

end

Gravidade no referencial local:

function y = fcn(phi, teta, psi)
Fg=0.555*10;

Rot=[ cos(psi)*cos(teta), cos(teta)*sin(psi), -sin(teta);

cos (psi) *sin(phi) *sin(teta) - cos(phi) *sin(psi), cos(phi)*cos(psi) +
sin(phi) *sin(psi) *sin(teta), cos(teta)*sin(phi);

sin(phi)*sin(psi) + cos(phi)*cos(psi)*sin(teta), cos(phi)*sin(psi)*sin(teta) -
cos (psi) *sin(phi), cos(phi)*cos(teta)];

y = Rot*[0;0;-Fg];
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--Bloco Angulos de Euler:

teta_pt

psi_pt psi

- be

(D, ()
wx - »] ‘ phi
wy - » p| Interpreted > » » > » (2
— MATLAB Fen [ s ‘ff_la)
5 Omega —-> Euler_pt @
psi
Interpreted Matlab function:
% Taxa Variacdo Velocidades Locais
function[e pt]=Euler pt(wx,wy,wz,phi,teta)
% wx, wy, wz -—--> velocidades &ngulares no referencial local
% phi, teta --> angulos de Euler em relacdo a x e y locais
e pt <-- taxas de variacdo das velocidades no referencial local
e pt=[ 1, sin(phi)*tan(teta), cos(phi)*tan(teta);

1
0, cos (phi), -sin(phi);
0, sin(phi)/cos(teta), cos(phi)/cos(teta)]*[wx; wy; wz];

end

--Bloco Velocidades no Referencial Local:
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1 >
=
gz »
wy
D - I
Wz
Ca) N I »(1)
ax > vx
= | | interpreted > » » 1 » »(2 )
.ay MATLAB Fen | i s I =
D, » ot gD
= 1 | =
Interpreted Matlab function:
% Taxa Variacdo Velocidades Locais
function[v_pt]=Velocidades pt (wx,wy,wz,ax,ay,az,vx,vy,Vvz)
$ wx, wy, wz --> velocidades é&dngulares no referencial local
$ ax, ay, az --> aceleracdes lineares no referencial local
$ vx, vy, vz —--> velocidades lineares no referencial local
$ Vv _pt <-- taxas de variacdo das velocidades no referencial local
v_pt=lax; ay; az]-cross([wx; wy; wz], [vX; vy; vz]);
end
-Bloco Outras Forgas:
3 >+
e <
A Fx
& <F
- >
+ =
D :
Fmz +
hd Fz
- >
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