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1. INTRODUCAO

Os helicopteros nao tripulados sao os veiculos mais flexdeitro de uma grande variedade de VANTs
(Veiculos Aéreos Nao Tripulados), uma vez que possuem &iciaoke de realizar pouso e decolagem vertical e
alta manobrabilidade que o permite executar manobrassigas® trabalhos em ambientes de espaco limitado.
Adicionalmente, possuem a caracteristica inerente de @ibadw que traz a vantagem de realizar observagoes
eficientes em diferentes angulos (Vitzilaios and Tsounaiky 2008). No entanto, estes veiculos apresentam
dindmica complexa, ndo-linear, inerentemente instavelne modos fortemente acoplados o que torna o de-
senvolvimento de sistemas autbnomos de navegacédo e eontnoprocedimento dificil e perigoso, uma vez
que a realizacédo de experimentos em veiculos reais ofeffeegirentemente riscos de acidentes.

Uma alternativa para minimizar os acidentes € o desenvehtionde plataformas onde os veiculos ficam
presos a pontos de teste, limitando seus movimentos a ummiledelo espaco e configuracdo de trabalho.
Essas plataformas geralmente séo utilizadas como um miéicdo para analisar o comportamento dindmico
desses veiculos, ou de algum movimento em especifico (axfagenada, etc.).

Na literatura é possivel encontrar varios trabalhos votat desenvolvimento de plataformas de avaliagéo
especificas para helicopteros (Weilenmann, 1994), (Ligst®003), (Tanakat al., 2004). Em comum nestes
trabalhos, a preocupagdo em minimizar os efeitos da vari@gdinamica do veiculo causado pela plataforma e
um processo cuidadoso de modelagem matematica do hefic@poe plataforma. No Brasil, a Universidade de
Brasilia € uma das pioneiras no desenvolvimento destaxqriaitas de testes. Em (Bo and Miranda, 2004), foi
desenvolvido uma plataforma com trés graus de liberdadegstindo do movimento de atitude do helicoptero.
Os autores usam um pequeno helicoptero elétrico, bastmmpdes, que ndo possui todos os comandos de
um helicoptero real, preso a uma junta universal que pemmitéimento dos trés angulos. Este modelo foi
posteriormente substituido por um helicoptero a comby&éaand Miranda, 2005).

Neste trabalho sera descrito a modelagem matematica de liodpitero elétrico em escala reduzida que
sera fixado a uma plataforma mecanica para permitir, de foapida e segura, o desenvolvimento de sis-
temas de controle para estabilizacdo da aeronave. A pla@afaque estd sendo desenvolvida na Faculdade
UnB Gama, possui trés graus de liberdade é semelhante avdiestan em (Bo and Miranda, 2004), porém é
utilizado um helicéptero elétrico que, embora de baixogmbresenta todos os controles e dinamica mais pro-
ximas a de um helicéptero real, o que implica no desenvolionde um modelo matematico mais complexo
do que o apresentado em Bo and Miranda (2004).

2. DESCRICAO DA PLATAFORMA

A plataforma de testes utilizada neste trabalho consisteni@equeno helicoptero elétrico fixado sobre
uma estrutura mecénica projetada para permitir o movimemtérés graus de liberdade, angulos de arfagem
(pitch angle 8), rolagem (oll angle, ¢) e guinada yaw angle y). A medi¢do destes angulos seré realizada
através de poténciometros, instalados nos eixos de rotégaeelocidades de rotacdo poderdo ser estimadas
através da utilizacao de Filtros de Kalman. O projeto daepelettronica esta sendo baseado no trabalho de Bo
and Miranda (2004), onde o controle é feito em um computadgadod a plataforma, de forma que a eletrénica
embarcada é simplificada, consistindo apenas dos ciratadeitura dos sensores e acionamento dos motores.

O helicoptero utilizado no projeto sera um modelo elétriomercial, modelo BELT CPX do fabricante
Esky®. Trata-se de um modelo leve (0.670Kg), pequeno (650mm)adierhontagem, constituido de um



motor DC para acionamento das duas hélices e quatro senaraagesponsaveis pela mudanca de inclinagéo
das pas dos rotores. Este helimodelo é controlado via radiGHz), no entanto, no projeto ele sera modificado
para que o controle seja feito diretamente nos servo-nstore

3. MODELAGEM MATEMATICA

Esta secdo apresenta o modelo dindmico de um helicopteraceléquipado com a barra estabiliza-
dora Bell-Hiller acoplado a plataforma de testes. A din@ndo helicoptero na plataforma pode ser descrita
por um modelo n&o linear det ®rdem com os estados correspondendo aos angulos de aréatoh),
rolagem@ (roll) e guinaday (yaw), expressos em radianos, e as suas respectivas aelesidngulares,
(é,ip, W), em radianos por segundo. As varidveis manipuladas samais sie controle disponiveis ao piloto
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A dindmica do helicéptero é obtida através da analise ditasaforcas e torques que estdo agindo sobre
o corpo do helicoptero, considerando-o como um corpo rigitlamo o helicoptero ficara fixo na plataforma
as velocidades translacionais sdo nulas, assim foramedesius os efeitos dos aerofélios horizontal e vertical
existentes no helimodelo. Neste trabalho, também se despeedindmica dos atuadores por ser muito mais
rapida do que a dindmica do sistema.

Os sistemas de coordenadas utilizados na modelagem essimaos na Figura 1. O sistema de coorde-
nadasOg € fixo na junta de rotagdo da plataforma, enquanto os sistémna®,, se movem de acordo com a
orientacao do helicoptero e o siste@atem a orientacdo dada pelo plano TPP das hélices do rotaigain

| ] \ ] |
Figura 1: a) Sistemas de coordenadas utilizados na modelagem. @sFatiando sobre o helicoptero durante o
movimento de rolagem. c) For¢as atuando sobre o helicogteemte o movimento de arfagem. Figuras adaptadas de
(Hald et al,, 2005).

O sistema de coordenad& sera usado como referéncia principal por se manter fixo thutado o
movimento do helicoptero. Desta forma, todas as forca® gef@renciadas a esse sistema de coordenadas
utilizando a matriz de transformag¢@o homogéRga definida como (Mettler, 2003):

c(P) c(8) (W) s(g) s(6) —c(@) s(W) s(@) (W) +c(¢) c(W) S(6)
Rio= | ¢(6)s(W) c(9) c(P)+s(@) s(y)s(®) c(@) s(P)s(0) —c(W) s(¢) 1)
—s(0) c(8) s(@) c() c(8)

em quesecrepresentam as fung(”)es Seno e cosseno, respectivamente.

3.1 Dinamica do Rotor Principal e da Barra Estabilizadora

A maneira usual de se representar a dindmica de batimentdatqrincipal é através da inclusao de dois
estados no sistema, que séo os angulos de batim@pte B1s), que descrevem a inclinagdo do plano TPP
das hélices, plano descrito pelo caminho das pontas daomiageem no ar. A expressao simplificada para
esta dindmica acoplada a dindmica de batimento da barizliesidora foi extraida de (Mettler, 2003). Para
maiores detalhes e provas deve-se referenciar o trabatiinabr
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em queAion € Biat S80 0s ganhos laterais e longitudinal, em regime permanmesigectivamentez € a cons-
tante da mola equivalente de batimenog o momento de inércia da pa em relacéo a dobradica de batiment

O termo{my, = % corresponde a constante de tempo do rotor princigaé €ehamado de lock number, que



representa a relacdo entre as forcas aerodinamicas exinejee agem sobre a i, € P, S0 0s angulos
de batimento da barra estabilizadora representados por
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em quel 1y € a constante de tempo da barra estabilizadora e os par&@gireD),; Séo os ganhos longitudinal
e lateral, respectivamente.

Bl‘Sﬂy = _9
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3.2 Empuxo dos rotores

Uma representacdo detalhada do processo de geracdo docengsusotores leva a uma expressao mate-
matica muito complexa e com muitos parametros a serem datatos. Desta forma, para evitar o excesso de

parametros desconhecidos optou-se por utilizar uma esgwessmplificada obtida de (Haéd al., 2005).
Empuxo do rotor principal Tygr: O empuxo gerado pelo motor principal pode ser descrito como:

p-Q-R-a-B-c Tvr 2

TMR = (Wp — V) - 2 Vizm széQ'R'Ucol (4)

em quep a densidade do af) a velocidade angular do rotdR o raio do rotor,a a constante de elevacéo da
curva de inclinagad3 o numero de laminas,o acorde das laminasg, a velocidade do vento induzido através
do plano TPP av, a velocidade relativa entre as laminas do rotor principabe dNestas expressoes.e W,

séo obtidos desconsiderando-se o efeito dos movimentoardgetgdo, ndo existentes para o helicdptero fixo a
plataforma de teste.

Empuxo do rotor de caudaTgc: O helimodelo utilizado neste trabalho é equipado com urers@tde
controle do movimento guinada. Este sistema é compostomaiwscépio, posicionado de forma a sentir
movimentos subitos da cauda ndo acionados pelo controte centrolador proporcional que atua nos angulos
das hélices do rotor de cauda para compensar o movimentejade. Desta forma, o movimento de guinada
pode ser modelado como proporcional ao comagq. Assim, quandd)peq= 0, 0 empuxo gerado pelo rotor
de cauda deve anular todos os outros efeitos que causariaswimento de guinada. Desta forma, o empuxo
gerado pelo rotor de causa pode ser modelado como

b
Trc= Lk Uped (5)

lcex
em quety » € o torque total atuando sobre o exdo sistema de coordenadas e lcgx € a componente em
da distancia entre o centro das hélices do rotor traseirceatoocde massa do helicéptero.

3.3 Forcas geradas pelos rotores

A forcaTrc gerada pelo rotor de cauda s6 possui componente na difeasaim O Frc = [ 0 Tre O ]T.
Ja a forgalyr gerada pelo rotor principal € perpendicular ao plano TPhédbses e deve ser decomposta no
sistema de coordenadas €. Essas duas for¢cas devem ser representadas no sistemazadEnadasOg
utilizando-se a matriz de rotac&ao.

F B .
ol MR TR sm(BlC) 0Fyr = Rio x°! Fur
Fur= | Furyt | = Tir Sin(Bss) : O Frc = Ryo X% Fre (6)
Fur 2 —Twmr c0gPB1c) cogBus)

3.4 Calculo dos torques

Nessa sessdo sera descrito o célculo dos torques que atheemosbelicoptero nos trés eixasy,z do
sistema de coordenad&y. O torque total € dado pela soma de todos os torques. Pararggdisge sdo con-
siderados o0s seguintes torquegi torque do motor principal [N.mJtrc torque do rotor de cauda [N.mig
torque de reagao do motor principal [N.mj; torque de atrito [N.m]1eg torque de efeito giroscopico [N.m] e
1 torque gerado pela aceleracdo da gravidade [N.m].

Torques do rotor principal Tyr: O torque gerado pelo motor principal em um determinado ex@d
pode ser obtido pela soma dos torques produzidos pelas cemies d&°Fyr nos dois outros eixos. O torque
gerado por uma componente @y r em um eixo dedg é dado pelo produto entre 0 médulo da componente
de forca e a distancia, perpendicular ao eixo do torqueg enfronto de aplicacdo da forca e a origem do



sistemaQg (centro das juntas da plataforma). O torque gerado pelo rpoiacipal sera representado por
™MR=| TMR TMRy TMR2 ]T e suas expressdes serdo omitidas neste artigo devido Asdsde
Torques do rotor da caudatrc: Os torques gerados pelo motor da cauda nos eix@pd#io obtidos de

forma anéloga aos torques gerados pelo motor principafie sepresentados pogc = [ Trex Trey Tre? ]T.
As expressoes finais também serdo omitidas devido a lini@g&spaco.

Torque de reacdo do motor principal ty: Segundo (Haldet al, 2005), o torque de reacdo do motor
principal é dado por:

—er ' Ser(Blc) 3
, Qmr = —(AgMmr- TMR2 +BoMmR) (7)

G0y = Ryg x { Qmr - ser{Bis)
—Qmr - cogPB1c) - cogPus)

em queQmr € 0 modulo do torque de reacéd\gmr 0 coeficiente que expressa a relagédo entre a propulséo e o
arrasto, 8q vr 0 arrasto inicial quando a inclina¢éo das hélices € zero.

Torque devido a acdo da gravidadeg, das forcas de atritoty: e do efeito giroscopioteg: Os torques
devido ao atrito no rolamento das juntas da plataforma erqaes provocados pelo efeito giroscopico foram
extraidos de (Bo and Miranda, 2004). A forca devido a acederala gravidad&y € aplicada no centro de

massa do helicéptero e é dada e, = [ 0 0 -m-g ]T. O torque gerado pdfy sera designado pag.
As expressoes para esses torques sao dados por:

g-leg-m-c(0cg+6) - (@) Kar + Har @ 1,6
Tg= —0-leg-m-c(0ieg+6) ) Tat= | —Kaa— Llaae ) Tec= | @ 8)
0 —kag — Hag 0

em quelcg € a disténcia do centro de massa do helicoptero ao eixo dgicotka plataforma ecq € 0 angulo
formado pela linha horizontal que passa pelo centro de&otda plataforma e a linha definida pgy. Kar, Kag

e kaa S80, respectivamente, as componentes de atrito elasscmomentos de rolagem, guinada e arfagem,
Har, Hag € Haa S80, respectivamente, os coeficientes de atrito viscosondesnentos de rolagem, guinada e
arfagem.

3.4.1 Dinamica de corpo rigido

O torque total sobre o sistema é dado per=Tyr+Trc+Tal + Tg+TeG+Td = | Treo Tryo Trp ]T.
Desta forma, através da segunda lei de Newton para rotagdessp obter o modelo ndo-linear que rege a
dindmica do helicoptero acoplado a plataforma de testes.

o= 6= 1 b= (©)

4. SIMULACAO DO MODELO NAO LINEAR

Nesta sessdo serdo apresentados os resultados de simuibz@dos para analise do modelo ndo-linear
obtido. A validacao formal do modelo ndo € possivel neste embonpois a plataforma de testes ainda esta
em desenvolvimento. Todas as simulac6es foram realizadasriienteMatlab/Simulinkversdo R2011b. O
modelo nao-linear obtido foi implementado através de umiacsion e utilizou-se um integrador Runge-Kutta
de quarta ordem com passo constan@2§.

Em todos os casos simulados considerou-se como condigdal iaisituacdo onde todos os angulos e
velocidades sé&o iguais a zero. Esta condicéo é equivalemgiadptero em véo pairado na posi¢ao horizontal.
Sinais de controle iguais a zeroA primeira condi¢édo simulada foi a situacéo onde os sinat®deole sao
iguais a zero, isto é equivalente aos rotores estarem ddsig Nesta condicdo, somente os atritos das juntas
e a forca devido a aceleracédo da gravidade estdo agindoaekteutura. Assim, espera-se que o helicoptero
se comporte como um péndulo simples amortecido pelo agfigesentando apenas movimento no eixo de
arfagem @). A condicdo de equilibrio esperad® é —90— acg, ondedcg € 0 angulo entre o eixo horizontal

x° e o vetor posicéo do centro de gravidade do helicoptero. Bsepite caso, o valor medido patgs foi de
37°. A Fig. 2 apresenta os resultados obtidos conforme o esperad

V6o pairado: A segunda situacéo testada foi a condicdo de voo pairadda Nesdicdo, o torque gerado
pelo rotor principaltyr deve equilibrar o torque devido a gravidaggara manter o helicoptero em equilibrio

1os autores iréo publicar um relatério com os detalhes destielagem no site http://www.lara.unb.br/ lopes/
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Figura 2: Gréficos dos angulos e velocidades angulares obtidos déesifitpara o caso em que todos os sinais de
controle séo nulos.

na posicéao inicialg= Y = 8 = 0). Para determinar o valor necessario fa¢g basta igualar os torquag
e TmRr, considerando nulos os demais sinais de controle e os &gjdle B1c. Resolvendo-se essa equacao
chega-se que o valor d&, deve ser igual a.03962.

A Fig. 3a apresenta os resultados obtidos. O tempo de sidnfag¢ limitado a apenas 3s, pois o heli-
coptero é um sistema instavel em malha aberta e, sem a pgedengn controlador, as variaveis de interesse
rapidamente divergem impedindo a analise. Portanto, adapdes foram analisadas em um pequeno hori-
zonte de observacao. Observe nesta figura que tanto o argalfadem quanto de guinada permanecem em
zero. No entanto, observa-se que o &ngulo de rolagem stdragilo. Esta situacao j& era esperada visto que o
movimento de rotacdo do rotor principal causa o aparecom@dmtorque de reacag no corpo do helicoptero.
Este torque é compensado pelo rotor de cauda no movimentairtgdg mas nao no movimento de rolagem.
Com efeito, observa-se movimento no angulo de rolagem. Bm @ade utiliza-se um controlador para fechar
a malha, este ira atuar nos comantlpg e Ujon para compensar esse efeito e manter o helicéptero em véo
pairado.

Simulacdes também foram realizadas aplicando-se valoresraando coletivtJ.q diferentes do valor de
equilibrio. Em todos os casos os resultados foram condigerttm os esperados mas nao serdo apresentados

devido a limitagdo de espaco.
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Figura 3: Resposta dos angulos de atitude do helicoptero, dos andiloieno TPP e da forca de sustentacao
nas seguintes condigdes: a) voo paireldg = 0.0362 e b) variagcbes no comandgeg.

Influéncia do comandoUpeq: O terceiro cenario considerado buscou avaliar os efeitsindédde controle
Uped. Utilizou-se novamente a condicéo inicial de v6o pairadm eosinal de control&c, = 0.03962. Para
facilitar a analise procurou-se compensar o efeito caupatibtorquety. Para isso, considerou-sdJa; =
0.0075. Entéo, foi aplicado um sinal de contrblgeq = 0.01. O resultado observado esta apresentado na Fig.
3b. Conforme esperado observa-se um movimento no anguloidadg no sentido negativo. Durante este
movimento o angulo de arfagem se mantém praticamente ra@dteporém nota-se alteragdes no angulo de
rolagem. Esse comportamento também era esperado uma vez apleeacdo de um comando no pedal deve
provocar um desequilibrio nos torques em torno do eipara permitir o movimento. Esse desequilibrio causa



um aparecimento de um torque também em torno doefee provoca o movimento de rolagem. A aplicacéo
de sinais negativos ebeq causa efeitos parecidos ao caso anterior mas em sentiéosndés.

Influéncia dos comandodJ,5t eUon: Por fim, avaliou-se os efeitos dos comandseU,qn. Esses coman-
dos sdo mais dificeis de serem avaliados pois influencianodas tos angulos devido ao forte acoplamento
entre as dindAmicas. Mas espera-se que o comdpgdaltere, principalmente, o angufs e, consequente-
mente, influencie o angulo de rolagem. J& para o comdpga@spera-se que altere, principalmente, o angulo
B1c, aumentando ou diminuindo o torque de arfagem gerado pghoxesrdo rotor principal. As Fig. 4a e Fig.
4b apresentam o resultado obtido quando aplicaldrge= 0.1 eUo, = 0.1, respectivamente, partindo-se das
mesmas condi¢des iniciais descritas anteriormente.
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Figura 4: Resposta dos angulos de atitude do helicoptero, dos andiloieno TPP e da forca de sustentacéo
aos comandos &5 = 0.1 e b)Ujon = 0.1.

5. CONCLUSOES

Este trabalho focou o desenvolvimento de um modelo matematira um mini-helicéptero elétrico aco-
plado & uma plataforma de testes com trés graus de liberBadeltados de simulagfes foram usados para ana-
lisar e validar o modelo obtido. Esses resultados sugeren guodelo obtido esta coerente com os fenbmenos
fisicos envolvidos no processo e, portanto, pode seradidizpara o estudo e desenvolvimento de técnicas de
controle para este sistema. No entanto, ao término do daggnento da plataforma, testes experimentais
serdo utilizados para validacdo formal e refinamento do foode
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