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(57) Resumo: 1/1 RESUMO AERONAVE
HIBRIDA COM AS FUNCIONALIDADES DE
HELICOPTERO MULTIRROTOR E DE
MOTOPLANADOR DE ASA FIXA, MODO DE
FUNCIONA~NTO DA AERONAVE HiBRIDA E
ARQUITETURA DE CONTROLE DA MESMA A
presente invencgéo refere-se a uma aeronave
hibrida MAV (Mmi Aerial Vehicle) capaz de
proporcionar as funcionalidades de um
helicoptero multirrotor e as capacidades de um
motoplanador de asa fixa. Também séo
descritos o0 modo de funcionamento da aeronave
hibrida e sua arquitetura de controle. A aeronave
na configuragdo asa voadora é dotada de asa
em deita composta por um par de elevons.
Perpendicularmente a asa, duas estruturas fixas
e espelhadas servem como estabilizadores,
sendo estes dotados de lemes. Os
estabilizadores possuem mesmo comprimento
da raiz a ponta que as asas. Em suma, o
conjunto asalemes configura uma estrutura em
cruz. Quanto a configuracéo helicoptero, a
simples rotacdo de toda a estrutura em 900
permite se obter uma aeronave quadrirrotora,
sustentada pelo mesmo grupo motopropulsor da
configuracao anterior. Também séo descritos o
modo de funcionamento da aeronave hibrida e
sua arquitetur(g de controle.
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AERONAVE HIBRIDA COM AS FUNCIONALIDADES DE HELICOPTERO
MULTIRROTOR E DE MOTOPLANADOR DE ASA FIXA, MODO DE
FUNCIONAMENTO DA AERONAVE HIBRIDA E ARQUITETURA DE CONTROLE

DA MESMA

CAMPO DA INVENGAO

[1] A presente invengdo se insere no campo de
aplicacgdo de operacgdes de processamento e transporte, mais
especificamente, da aviagdo, de aeroplanos e helicdpteros,
uma vez que se refere ao desenvolvimento de uma aeronave
hibrida MAV (Mini Aerial Vehicle) capaz de proporcionar as
funcionalidades de um helicéptero multirrotor e as
capacidades de um motoplanador de asa fixa. Também séo
descritos o modo de funcionamento da aeronave hibrida e sua
arguitetura de controle.

FUNDAMENTOS DA INVENCAO

[2] No passado, aeronaves tripuladas de grande porte
foram propostas para atender o voo Vertical - Short Take-
Off and Landing (V-STOL.) Como exemplo tem-se as aeronaves
Boeing/BAE Systems AV-8 Harrier II e Bell Boeing V-22
Osprey. Ambas as aeronaves combinam e permitem que tais
funcionalidades sejam realizdveils a partir do intercambio
de partes mdvels. A primeira, consistindo de um avido,
realiza o voo V=STOL a partir da vetorizagdo do Jjato
produzido pelo grupo motopropulsor. A segunda, ]
combinando as caracteristicas do helicdptero multirrotor
com o voo longitudinal tal qual um avido, possibilita a
movimentacdo de parte da asa e do suporte fixo a ela que
conecta os motores a mesma. Dessa forma, as duas aeronaves
permitem a combinacdo, na mesma estrutura aerondutica, das

funcgdes de avido e de helicédptero.
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[3] No que toca a hibridizacdo de aeronaves na
configuragdo MAV (Mini Aerial Vehicle), a maloria das
aeronaves propostas ndo atende as especificacdes do

lancamento em voo,
especificacdes de tal missdao.
[4]

que aborde a hibridizagdo avido

para um robd aéreo na configuracé

condicdes estruturais,

similares ou sequer prdéximas a desta invencédo.

proposta para tal hibridizagd&o o

semelhante. Ainda, se desconhece

arquiteturas e estratégias de con
esse nivel de morfologia e de hibr
[5]

funcionalidades encontradas em um

A aeronave objeto des

ndoc sendo manufa

morfoloégicas

srm trabalhos

1

turadas de acordo com as

Ndo hé& na literatura, nenhum trabalho anterior

/helicéptero multirrotor
o MAV nédo tripulado, nas
e operacionais
Tampouco héa
u gue sugira um sistema
que propde
trole para aeronaves com
idizacéo.

ta combina

invencéo as

helicéptero multirrotor

na configuragdo quadrirrotor (4 motores) e também as
funcionalidades de uma aeronave na configuracdo aviao
motoplanador. Portanto, a 1invencgdo traz a novidade de se

adicionar um par de aerofdlios que
por uma superficie hipersustentado
quadrirrotor. Além do mais, a novi
na utilizacdo do mesmo grupo mot
configuracgdes (helicdptero e avia
mdével ou nenhum mecanismo se facga
a vetoracdo da propulsdo.

invencdo torna a aeronave mecanica

ESTADO DA TECNICA

[6]

fixa,

permite o voo sustentado

ra (asa) a um helicébptero
dade da invencdo consiste
opropulsor para ambas as
0) sem gue nenhuma parte

necessédrio para permitir

A arquitetura proposta nesta

mente simples.

Enquanto que em fase de voo como avido de asa

o pedido de patente BR8700928A faz uso de um Unico
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motor (2) posicionado no eixo longitudinal ao voo,
dependendo adicionalmente do motor (1) para se sustentar; o
objeto desta invencdo é capaz de efetuar o voo como avido
dependendo apenas da sua asa fixa para a sua manutencdo em
voo. Do ponto de vista energético, a presente invencdo é

comprovadamente mais eficiente, pols oferece um dispositivo

de sustentacdoc passivo, 1sso é sem a necessidade de se
fornecer energia para seu  funcionamento. Além das
superficies de controle para a ‘execugéo de manocbras, a
presente 1invengdo também permite gque as mesmas sejam
executadas através do uso dos‘ motores por meio da
diferenciagdo da rotacdoc das hélices, permitindo que a
invengdo seja uma aeronave superatuada e gue se possa
constituir um sistema robusto/tolerante a falhas de um ou
mals motores ou das superficies de controle. 1Isso §&,
enquanto na configuracgéo motoplanador, o grupo
motopropulsor é capaz de promover as trés rotacgdes
realizadas por qualquer avido de asa fixa.

[7] Uma aeronave composta consistindo de asa fixa e
hélices eletricamente dirigidas e tendo funcdes de
helicdptero foi descrita no pedido de patente
WO2013056492A1. A presente invengdo possui um leme a mais,

o que permite que o©os motores aproveitem da prépria

geometria e estrutura da asa para a sua fixacdo em suas
extremidades; o fato das asas e das empenagens formarem uma
estrutura radialmente simétrica possibilita que a invencédo
possua lemes espelhados, permitindo a existéncia de um leme
direcionador a mais que este pedido, o que leva: a presente
invencdo a permitir que todos o0s movimentos (rbll, pitch e

yaw) sejam efetuados exclusivamente por meio das
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superficies de <controle. A combinagdo de todas as
superficies de controle e das acdes dos motoresipermite que
um sistema tolerante a falhas seja estabelecido. Essa
caracteristica, altamente desejada em uma aeronave, nao é
possivel neste pedido sob nenhuma hipdtese, conforme o
préprio documento atesta e afirma.

[8] O pedido de patente GB1242337A descreve uma
hélice (rotor/propeller) dobradvel para uma aeronave gue
possivelmente pode efetuar o voo como helicdptero e também
como avido de asa fixa, e ndo de uma aeronave hibrida. A

aeronave ndo é objeto de patente no documento GRB1242337A.

Entretanto, é importante ressaltar que uma aeronave dessa
natureza J& existe. Além disso, nota-se pelos desenhos e
pela descricdo do documento que a aeronave, para funcionar
adequadamente como reza as reivindicag¢des, deve possuir um
sistema de propulsdo a Jjato na porgdo traseira da
fuselagem. Um detalhe que torna as diferencas entre a
presente invencdo e este pedido muito evidentes é o fato de
que neste pedido o conjunto dos motores que comporta a
hélice dobravel é mével em 90° para que seja possivel a
transigcdo entre helicdéptero e avido. J& na presente
invengdo, um dos requisitos da mesma trata de que ndo haja
nenhuma parte mével no grupo motopropulsor. Ainda no que se
refere a invencdo, a transicdo entre helicédptero e avido de
asa fixa é obtido apenas pela agdo dos torques promovidos
pelas superficies de controle e/ou dos motores para girar a
aeronave como um todo para a posigdo de helicdptero.

[9] No pedido de patente US2007170307 hé& a clara

influéncia da esteira de vento do rotor principal sobre a

superficie das asas (posicionadas abaixo do rotor
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principal), o que nitidamente gera um torque indesejavel em
torno do eixo lateral da aeronave. Ja& a presente invencédo é
imune a esse tipo de influéncia, uma vez que o0s motores da
mesma encontram-se em uma posicdo estratégica (nas pontas
das asas e empenagens, logo atrads de qualquer Superficie de

sustentacdo), que ndo permite que a esteira de vento gerada

pelos motores altere e/ou degrade a capacidade da asa em
gerar sustentacdo ao voo. Portanto, hdé& diferencas muito
claras entre esta invencdo e o objeto deste pedido dos
pontos de vista da aplicabilidade, de suas funcionalidades,
da sua natureza mecldnica e principalmente aerodindmica, o
que leva uma arquitetura de controle focada as fases de voo
da invencdo que ndo sdo contempladas no mesmo.

[10] Nenhuma das anterioridades descritas visa
promover as seguintes funcionalidades, todas contempladas

pela presente invencdo:

. Possibilitar a construcdo em pequena/média
escala;
° Possibilitar o voo autdénomo, sem que haja a

necessidade de se ter um condutor humano embarcado no
veiculo;

. Permitir e fornecer condi¢des para o langamento
em voo a partir de uma aeronave transportadofa através da
capacidade aerodindmica da proépria aeronave em oferecer
capacidade de se executar o voo plainado apds lancgamento,
visando economia energética;

° @] item anterior implica em modificacbes
mecdnicas/estruturais/aerodindmicas previstas na invencdo e

que ndo estdo previstas no estado da técnica;
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. Com relagcdo a aplicabilidade, nenhuma das
anterioridades se destina as missdes propostas nesta
invencdo, tampouco as fases de voo possiveis através do
mesmo ;

° No que se refere a transicdo entre helicédpterc e
avido de asa fixa, diferentemente de  todas as
anterioridades, exceto o WO2013056492A1, a fuselagem e asa
fixa compdem o mesmo conjunto, e tal conjunto deve ser
completamente rotacionado em torno do eixo das asas para
permitir o voo como helicdptero. O conjunto fuselagem-asa é
reposicionado de volta ao seu eixo longitudinal quando a
aeronave executa novamente o voo como avido de asa fixa. Em
outras palavras, ¢é necessario que a aeronave da presente
invencdo tenha a sua pose/atitude alterada para permitir a
sua hibridizacdo. Sob as perspectivas estrutural e
construtiva da aeronave, essa caracteristica é vantajosa,
pois permite que o empuxo produzido pelos motores permaneca
na mesma direcdo com relagdo & aeronave. Ou seja, nédo é
necessario se modificar a orientacdo dos motores. Em termos
construtivos, essa estratégia torna o problema extremamente

simplificado, uma vez gue ndo sdo necessadrios mecanismos e

atuadores para re-orientar a posigéo do grupo
motopropulsor:;
e O principio de funcionamento que permite o voo

hibrido nas anterioridades leva em conéidera@éo a
combinagdo de um ou mails grupos motopropulscores gue se
utilizam do principio fisico da propulsdo em direcdes
distintas, o gque torna a hibridizacdo mais ‘evidente. A
presente invencdo, diferentemente das mesmas, com excecdo

ao WO2013056492A1, ndo possul grupos motopropulsores
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méveis, o que faz valer o principio da propulsdo em uma
unica direcdo. A diferenca reside em se reposicionar toda a
aeronave nas dire¢des do voo como avido e como helicéptero,
mantendo-se todo o sistema fixo e rigido;

. Da manobrabilidade da invencdo pode-se afirmar
gque a mesma possul, além de um par de asas fixas, um par de
empenagens verticais (também chamados estabilizadores
verticais) espelhados. Ainda com relacgdoc as empenagens
verticais, diferentemente de qualquer aeronave convencional
e também das anterioridades, podem-se utilizar as suas
superficies de controle tanto como lemes, movendo-se as
mesmas na mesma direcdo de giro e/ou diferencialmente. A
vantagem de se poderem mover @ as partes mdveis das
empenagens verticais diferencialmente se reflete na maior
manobrabilidade da aeronave no que se refere as rotacgdes,
tornando o desempenho em voo muito mais &agil;

o Reforgca-se também, que as aplicagdes visadas pela
invencdc ndo sdo aplicacgdes para voos tripulados, o que
resulta em solugdes muito distintas sobre os pontos de
vista mecédnico, aerodindmico, de controle e estabilidade e
funcionais.

OBJETIVO E VANTAGENS DA INVENGAO

[11] A presente inveng¢do tem por objetivo propor uma
nova configuragdo de aeronave hibrida MAV (Mini Aerial
Vehicle), capaz de proporcionar as funcionalidades de um
helicéptero multirrotor e as capacidades de um motoplanador
de asa fixa. A nova arguitetura e as capacidades alcancadas
através da mesma permitem ndo somente sé obter as
caracteristicas de uma aeronave dotada de V-TOL (Pouso e

Decolagem Verticais) bem como possibilitam o lancamento em
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voo a partir de uma segunda aeronave, a: fim de se
desenvolver o voo plainado, isso é, a partir da sustentacéo
da asa ou com o auxilio de um grupo motopropulsor. A
invencdo apresenta alta razdo de planeio, comprovada em
testes experimentais em tunel de vento, o que permite que a
mesma desenvolva o voo longitudinal com mais eficdcia sem o
uso de tracgdo ativa (motores).

[12] As capacidades funcionais da invencdo permitem
gque a mesma seja utilizada em uma gama vasta de aplicacbes,
sobretudo as chamadas aplicacdes externas, exteriores ou,
do inglés, outdoor. Entretanto, aplicagdes em interiores,
ou indoor também podem se beneficiar destas capacidades. A
possibilidade da mesma em acondicionar sensores diversos
permite sua utilizagdo em uma infinidade de aplicacédes,
destacando-se:

° Monitoramento aéreo, aerofotogrametria;

o Monitoramento de condic¢des atmosféricas, tais
como medicdo de componentes do ar (poluentes, ozdénio,
dentre outros):;

e Monitoramento de Areas de conflito ou de
aplicacdo da lei;

[13] De modo a ilustrar @ as aplicabilidades da
invencdo, tém-se o0s seguintes exemplos:

. Agricultura de Precisdo - atividades de coleta de
imagens e plantio de pequenas areas podem ser
significantemente melhoradas;

. Monitoramento Urbano - a alta manobrabilidade de
UAVs (Unmanned Aerial Vehicles - Veiculos; Aéreos Néao

Tripulados) de escala reduzida é de extrema utilidade na
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navegag¢do de areas urbanas restritas por construgdes e pode
se adaptar a diné&mica de grandes centros;

. Observagdo da Vida Selvagem - a baixa emissdo de
ruido sonoro pertinente a UAVs elétricos de pequena escala,
tal como a invencdo, é extremamente interessante na coleta
de imagens e amostras, ao ser penetrado em densas
florestas, sem que seja percebido;

’ Aplicagdo da Lel - monitoramento aéreo de rotina
empregando-se UAVs elétricos de pequena escala pode coibir
a acdo de grupos criminosos em Areas criticas tais como em
grandes centros ou nas periferias de grandes cidades;

° Monitoramento Atmosférico - A invengdo pode ser
utilizada no monitoramento atmosférico e/ou na captura de
amostras para a andlise de sua composic¢cdo para fins de
controle de poluicdo e nivel de czdnio;

. Ambientes Hostis ou de Alta Periculosidade - A
invengdao pode ser enviada ou langada sobre &reas de alta
periculosidade para a captura de imagens ou de amostras.

. Medic&o/Coleta de Agua do Mar - A invencéao pode
ser lancada sobre &reas maritimas/oceé&nicas na intencdo de
se coletar amostras de agua para analise de salinidade,
poluicdo, microrganismos, dentre outros;

. Controle de Fronteiras / Uso Militar - A invencéao
pode ser utilizada em A&reas criticas como fronteiras e
areas de guerra/conflito para monitoramento sem a
necessidade de se colocar a vida de um operador humano em
perigo;

. Entrega de Produtos/Medicina em Areas Remotas - A

invengdo pode ser langada a distdncias para entrega de
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medicamentos e vacinas e/ou para a coleta de amostras
humanas (urina, sangue, etc.) em Areas remotas.

[14] Considerando o fato de que a invencdo apresenta
boa razdo de planeio, a possibilidade do lancamento em voo
e o fato de que isso pode aumentar a sua autonomia em
comparagdo aos UAVs convencionais, painéis solares podem
ser instalados para recobrir a sua fuselagem. Como caréater
ilustrativo, a invengdo possuindo 0,8 m? de area exposta,
produziria uma poténcia média de aproximadamente 70W. A
energia gerada pode ser empregada para alimentar
equipamentos pequenos de baixa poténcia, pequenas placas
TTL (Transistor-Transistor Logic), LEDs (Light Emitting
Diode) ou até mesmo para contribuir para a recarga das
baterias principais em exposicgdes solares de alta duracgéo.

BREVE DESCRICAO DA INVENGAO

[15] A presente invencdo refere-se a uma aeronave
hibrida MAV (Mini Aerial Vehicle) capaz de proporcionar as
funcionalidades de um helicéptero multirrotor e as
capacidades de um motoplanador de asa fixa. Também sé&o
descritos o modo de funcionamento da aeronave hibrida e sua
arquitetura de controle.

[16] A aeronave na configuracdo asa voadora é dotada
de asa em delta composta por um par de elevons. Um elevon é
uma superficie de controle aerodindmico, composto por uma
tnica peca mbével presa a asa. O par de elevons assume a
fungdo de elevador quando movimentados no mesmo sentido de
rotacdo, promovendo a dindmica longitudinal da aeronave.
Quando movimentados diferencialmente, ou seja, um em cada
sentido de rotacdo, o elevon se comporta como um par de

ailerons. Perpendicularmente a asa, duas estruturas fixas e
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espelhadas servem como estabilizadores, sendo estes dotados
de lemes. Os estabilizadores possuem mesmo comprimento da
raliz a ponta que as asas. Em suma, o conjunto asa-lemes
configura wuma estrutura em cruz. Quanto a configuracéo
helicéptero, a simples rotagdo de toda a estrutura em 90°
permite se obter uma aeronave quadrirrotora, sustentada
pelo mesmo grupo motopropulsor da configuracdo anterior.

[17] O grupo motopropulsor da invencdo é caracterizado
por quatro motores radialmente equidistantes, afixados as
pontas dos lemes e das asas, preservando a simetria em
cruz. Além disso, o0s motores permanecem constantemente
afixados na estrutura da aeronave, ndo possuindo nenhum
grau de liberdade que ©permita a vetoracéo ou o
direcionamento do fluxo propulsor. O sistema propulsor da
invencdo trabalha tanto na configura¢do helicdptero quanto
na funcdo avido.

[18] No tocante as limitacgdes energéticas impostas
pela robdtica aérea de uma maneira geral, na sua maior
parte devida as limitacdes impostas pala baixa relacdo
densidade energética/massa, a possibilidade de se projetar
uma aeronave que esteja de acordo com o0 langamento em voo a
partir de uma segunda aeronave sdo extremamente atrativas.
Nesse sentido, a alta capacidade de planeio da invencédo
impacta direta e positivamente ndo somente no aumento da
sua autonomia, mas também se reflete no aumento
significativo do escopo de aplicacgdes que podem se
beneficiar do uso da mesma. De modo ilustrativo, a invencéo
se permite lancar a distancias consideraveis do ponto de
interesse, empregando apenas as energias cinéticas e

potenciais advindos do langamento acionando os motores
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quando estritamente necessario e, desse modo, economizando
energia o que implica em maior autonomia.

BREVE DESCRICAO DAS FIGURAS

[19] A Figura 1 mostra as partes componentes da

aeronave: motores (1), (2), (3) e (4); asa esquerda (5);
asa direita (6); elevon esquerdo (7); elevon direito (8);
leme superior (9); leme inferior (10) ; estabilizador
superior (11) e estabilizador inferior (12). (A) a (C)

refere-se & distancia entre as asas; (B) a (D) refere-se a
disténcia entre os estabilizadores.

[20] A Figura 2A mostra a aeronave em VOO como moto
rotor.

[21] A Figura 2B mostra a aeronave em VOO COmO
helicdéptero quadrirrotor.

[22] A Figura 3 mostra o perfil aerodindmico no molde
MH-60 da asa fixa da aeronave.

[23] A Figura 4 mostra as caracteristicas construtivas
e aspectos morfoldgicos da asa.

[24] A Figura 5 mostra o perfil aerodindmico dos
estabilizadores caracterizado por um molde simétrico
NACAQ012.

[25] A Figura 6 mostra as visbdes lateral (a), frontal
(b), superior (c) e em perspectiva da montagem da aeronave.

[26] A Figura 7 mostra o esquema eletrdnico da
aeronave.

[27] A Figura 8 representa graficamente o Coeficiente
de Sustentacdo (Cl) versus o angulo de ataque da aeronave.

[28] A Figura 9 representa graficamente o Coeficiente

de Arrasto (Cd) versus o angulo de ataque da aeronave.
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[29] A Figura 10 representa graficamente o Coeficiente
de Momento (Cm) versus o angulo de ataque da aeionave.

[30] A FPFigura 11 representa graficamente a Razdo de
Planelio versus o angulo de ataque da aeronave.

[31]1 A Figura 12 mostra 08 eixos coordenados
relevantes para a determinagdo das equacgdes dindmicas da
aeronave.

[32] A Figura 13 mostra o diagrama de corpo livre do
motor da aeronave.

[33] A Figura 14 mostra o diagrama de corpo livre da
aeronave.

[34] A Figura 15A mostra as <forcgas atuantes na
propulsdo da aeronave na configuracdo avido.

[35] A Figura 15B mostra as forgas atuantes na
propulsdo da aeronave na configuracéo helicoéptero
quadrirrotor.

[36] A Figura 16 mostra a arquitetura de funcionamento
da aeronave através de maquina de estado.

DESCRICAO DETALHADA DA INVENCAO

[37] A presente invenc¢do refere-se a uma aeronave gue
possul simultaneamente as funcionalidades de voo de um
helicéptero na configuracdo quadrirrotor (helicdptero com
quatro motores) e de um motoplanador de asa fixa.

[38] Para as funcionalidades previstas para a aeronave
no modo de voo como motoplanador, alguns requisitos sé&o
necessarios para o seu funcionamento: baixos coeficientes
de arrasto e momento; alto coeficiente de sustentacdo; bom
desempenho a velocidades baixas; alta razdo de planeio; e

ser dinamicamente estédvel no modo de voo avido.
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[39] Para atingir tails requisitos, a aeronave foi
configurada com as seguintes partes componentes, como
mostrado na Figura 1: motores (1), (2), (3) e (4); asa
esquerda (5); asa direita (6); elevon esquerdo (7); elevon
direito (8); leme superior (8y:; leme inferior (10);
estabilizador superior (11) e estabilizador inferior (12).
(B) a (C) refere-se a distincia entre as asas; (B) a (D)
refere-se a disténcia entre os estabilizadores.

[40] A ideia é que a invengdo possa voar como um avido
(em voo propulsionado longitudinalmente) e sustentado por
uma asa fixa (5 e 6) e propulsionado por fonte de tracéo,
motores (1 a 4), e ainda ser capaz de voar omni-
direcionalmente (em todas as diregdes) como um helicéptero
convencional. O ponto central da invencdo é o fato de que,
para as duas configurag¢des supracitadas, a aeronave faca
uso do mesmo grupo propﬁlsor (motores 1 a 4). Por essa
razdo, é considerada uma aeronave hibrida entre helicéptero
e avido de asa fixa. Para efeito de ilustracgdo, a Figura 2
mostra o©os dols momentos onde a aeronave voa como avido
(Figura 2A) e encontra-se em voo pairado no ar como um
helicédptero (Figura 2B).

[41] Em cada uma das pontas das 2 asas (5 e 6) e dos 2
estabilizadores (11 e 12) estédo afixados motores,
totalizando 4 unidades (1 a 4). O sistema de propulsdo
independe da natureza dos propulsores, sejam motores
elétricos e/ou combustdo com hélices. Os motores exibidos
nas figuras sdo motores sem escovas (brushless) apenas para
fins de ilustracdo. Ainda dentro do carater ilustrativo,
cada motor propulsiona uma hélice APC 14 x 1,5 (polegadas),

entretanto o tamanho e o tipo de hélice estdo relacionados
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com o tamanho da aeronave, respeitando a proporcionalidade
de tamanho e empuxo gerados. O conjunto de 4 motores e 4
hélices caracteriza o grupo motopropulsor da aeronave.

[42] Cada motor possul um controlador de velocidade
atrelado ao seu funcionamento, no exemplo ilustrado, os
motores sdo controlados por um ESC (Eletronic Speed
Control) responsdvel por converter o sinal de comando na
forma de um sinal modulado por largura de pulso, denominado
PWM (Pulse-Width Modulation) em um sinal para controlar o
motor sem escovas. Ainda na caracterizacgdo do exemplo, o
grupo propulsor, formado pelos motores elétricos e ESCs séo
alimentados por uma bateria de tensdo 12 Volts e 6600 mAh e
uma bateria auxiliar de 7,4 Volts e 2000mAh, dedicada a
alimentacdo dos mdédulos de controle. Faz-se, aqui, uma
ressalva em que a alimentacdo do sistema propulsor esté
intimamente atrelada ao tipo de motor utilizado e, no caso
de motores a combustdo, um reservatdédrio com combustivel
apropriado deve ser usado no lugar de uma das baterias.

[43] Para atender a configurac&o de aeronave hibrida,
devem~-se seguir rigorosamente alguns pré-requisitos que
acabam por impactar diretamente na sua morfologia.
Portanto, a aeronave é constituida por uma asa fixa (5 e
6), dotada de desenho em asa-delta. E recomendado pela
literatura wusar um perfil aerodindmico no molde MH-60
(Figura 3). Entretanto, o enflechamento utilizado pode
variar entre 0° e 60° nos casos extremos, a fim de
caracterizar melhor o exemplo utilizado por essa patente, o
enflechamento visivelmente ilustrado (Figura 6c) é de 46°.
A asa (5 e 6) possui envergadura (distancia entre as pontas

das asas direita e esquerda) minima de 1 metro (A a C),
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gque €& o minimo recomendado a partir da caracterizagdo em
tunel de vento. Adicionalmente, ocorre uma pequena torgao
nas pontas das asas denominada washout, cujo angulo de
incidéncia pode variar entre 3° e 6°, para baixo com
relacdo a incidéncia do ar na mesma no plano longitudinal.
A Figura 4 mostra o detalhe da tor¢do na ponta da asa.
Ainda na asa, encontram-se uma superficie de controle
chamada elevon (7 e 8). Cada asa recebe um elevon.

[44] Cada um dos elevons (7 e 8) presentes em cada uma
das duas asas (5 e 6) deve ter seu tamanho proporcional a
envergadura utilizada pelo invento, a titulo de ilustracgédo,
para 1 metro de envergadura, 0s elevons devem ter 25 cm de
comprimento e a menor distdncia entre cada um da linha de
simetria (raiz da asa) é& de 15 cm. O0Os mesmos estéo
posicionados na parte traseira da asa (bordo de fuga).
Observando-se a asa em vista superior, nota-se gue O0S
elevons sdo simétricos. Analogamente, os lemes (9 e 10)
para uma envergadura de 1 metro apresentam 25 cm de
comprimento e a menor distdncia & asa é de 15 cm e também
apresentam simetria entre si.

[45] Na 1linha de simetria da asa (5 e 6) e também
alinhados ao bordo de fuga da mesma encontram-se dois
estabilizadores verticais (11 e 12), posicionados um na
parte de cima da asa (11) e o outro na parte debaixo da
mesma (12) de maneira que os bordos de fuga do conjunto
asas/estabilizadores figuem no mesmo plano. Dessa forma,
asas e estabilizadores verticais estdo posicionados
perpendicularmente entre si. O perfil aerodinédmico dos
estabilizadores é caracterizado por um molde simétrico, e

este fol exemplificado na invengdo por um perfil do tipo
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NACAQQ1l2 (Figura 5) e a envergadura formada por ambos (B a
D), para efeitos de manobrabilidade tanto em voo como
motoplanador, tanto como helicdptero multirrotor, é a mesma
envergadura da asa (A a C), desse modo, o0s motores ficam
equidistantes do cruzamento entre as linhas dos motores das
asas e dos motores dos estabilizadores verticais.
Similarmente a asa, o0s estabilizadores também recebem
superficies de controle colocadas de modo também simétrico
entre si.

[46] A Figura 6 mostra as visdes lateral (a), frontal
(b), superior (c) e em perspectiva da montagem da aeronave.

[47] Considerando o exemplo, toda a fuselagem e as
superficies de controle (elevons e lemes) sdo
confeccionadas empregando-se 3 camadas de fibra de carbono,
material leve, resistente e de facil moldagem. A escolha da
fibra de carbono garante a resisténcia mecdnica ao mesmo
tempo em que ndo compromete o peso da estrutura, tornando a
aeronave um VANT (Veiculo Aéreo N&o Tripulado) leve.
Entretanto, outros materiais podem ser utilizados para a
confeccdo da fuselagem, desde gque respeitem a relacdo
peso/poténcia.

[48] A massa total da aeronave ilustrada é de 1,2 Kg,
podendo variar dependendo das massas dos itens essenciais
embarcados, do tamanho da envergadura e material da
fuselagem escolhidos.

[49] Dentro do exemplo sugerido, para montar as pecgas
da aeronave usaram-se moldes, usinados ou prontos, para
realizar o processo de moldagem das pegas. Ao final do
processo, as pegas sdo desprendidas dos moldes e pode-se

comecar a montagem da invencéo.
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[50] Primeiramente, antes de fechar as partes das
asas, deve-se acondicionar a parte eletrdnica da aeronave.
A Figura 7 mostra o esquema eletrdnico da invencdo usada
como exemplo. Vé-se na Figura 7 o item 1, que sdo os
servomotores responsaveis por acionar as 4 superficies de
controle de forma independente. O item 2 é o barramento de
3 fios para o acionamento de cada servo. Este barramento
funciona com tensdo de 5V e o sinal de comunicacdo é um PWM
oriundo do microcontrolador de @ acordo com o tamanho
escolhido para o exemplo. O nivel de tensdo e poténcia dos
servomotores dependem do tamanho da envergadura escolhida
e, por conseguinte, os esforgos necessarios para executar
os movimentos das superficies de controle.

[51] Dos itens 3 ao 6 sdo os sensores acondicionados a
aeronave que servirdo para realimentar os estados para o
controlador, s&o eles uma unidade inercial, um bardmetro,
uma busscla e um GPS, respectivamente. Os sensores
apresentam nivel de funcionamento de 5V e comunicac¢des do
tipo serial RS232 e/ou SPI.

[52] O item 7 é o microcontrolador da invencdo o qual
contém toda a ldégica de controle do voo e dos estados de
voo, bem como a comunicacdo com 08 servomecanismos e o0s
motores elétricos. O item 8 ilustra o barramento de
comunicacdo entre o© microcontrolador e a Unidade de
controle de Velocidade, do inglés, Eletronic Speed Control
(ESC), que estdo indicados pelo item 9. Esse barramento
funciona com tensdo de 5V e o sinal de comunicacdo & um
PWM.

[53] Por fim o ESC se comunica com o motor sem escovas

(item 11) por um barramento contendo 3 fios, ilustrado pelo
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item 10, sendo que este funciona com 12V. Vale ressaltar
que, outro grupo propulsor exige outro controlador que néo
o ESC ilustrado.

[54] Para validar se os requisitos de controle foram
atingidos, testes em tunel de vento foram conduzidos com a
inveng¢do montada. Os testes feitos, além de apresentarem a
estabilidade dindmica requerida, provaram que a invencdo
cumpre com o0s requisitos impostos, quantitativamente, para
o caso da maior razdoc de planeio obtida, aproximadamente
10:1 a um angulo de ataque de 6°, tem-se que o Coeficiente
de Sustentacdo (Cl) & 0,4, o Coeficiente de Arrasto (Cd) é
0,04 e o Coeficiente de Momento (Cm) & 0,07. Os valores
completos dos testes podem ser avaliados nos graficos das
Figuras 8 a 1l1l. Essas mostram, respectivamente, a variacdo
do Cl pelo &ngulo de ataque, a variagdo do Cd pelo é&angulo
de ataque, a variagcdo do Cm pelo angulo de. ataque e a
variacdo da raz&o de Planeio pelo angulo de ataque. Vale
ressaltar que, para esse teste em especifico, as
superficies de controle n&do foram acionadas a fim de
validar a estrutura como um todo e assim, obter um numero
base de comparacdo para os testes com as superficies de
controle acionadas.

Equagdes Dindmicas da Invengdo

[55] Para wum controle mais bem sucedido da nova
morfologia de VANT, as equagdes dindmicas que regem a
aeronave s8o abaixo descritas.

Definicbes

[56] Primeliramente, definem-se oS sistemas de
coordenadas utilizados. O0Os sistemas de coordenadas mais

criticos podem ser visualizados na Figura 12. A saber, o
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sistema de referéncias inercial terd o indice I, o sistema
de coordenadas do centro de gravidade CG tera o indice Bcg
e 08 sistemas de coordenadas de cada motor 1 terdoc indice
Bmi, onde i é o numero do motor variando de 1 (posicionado
em pegX positivo) terminando em 4 (posicionado em  pog¥
negativo).

[57] A base Bcg foil definida com o eixo g% orientado
para a parte debaixo da aeronave quando esta estd em modo
avido, o eixo pgy fol orientado para a esquerda e por fim
0 eixo peg2z foi orientado para o nariz da aeronave. As bases
Bmi, com i=1-4, foram orientadas de maneira similar e por
fim, a base inercial estd orientada como EAST-NORTH-UP, ou
seja, o eixo 1x estd orientado para Leste, 0 eixo 1y estéa
orientado para Norte e o eixo 1z estd orientado para cima.

[58] A seguir, definem-se as matrizes de rotacdes
entre as bases dos sistemas coordenados. Da base Bcg até as
outras bases da invencdo, a saber as Bmi com i=1-4, a
matriz de transformacdo é a identidade. A transformacdo da
base Bcg para a base inercial I é a mesma que se fosse
efetuada as rotagdes de Euler X-Y-7Z no corpo com relacido a
um frame inercial fixo, a matriz resultante é mostrada na
Equagdo a seguir:

cos(y)  —sen(y) 0 cos(B) 0 sen(#) 1 0 0
R = | sen{(v) cos(é) 0O 0 1 0 0 cos(d) —sen(o)
0 0 1 —sen(f) 0 cos(d) 0 sen(o)  cos(o)

cipef) csfsg — sicd  cpsbod + sipad
= sl ssbsd + oo sysod — cpso (1a)
— 56 clse cHeg

[59] Onde cédngulo é uma abreviagdo para cos(dngulo) e

sdngulo é uma abreviacdo para sen(édngulo) e os éangulos
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(.6.¢) sdo os angulos de rolagem, guinada e arfagem,
respectivamente.
[60] Define-se ainda, as disté&ncias entre o CG e o0s

motores, temos entio:
(l+ ) Ty
Begl'mljey = Yy s BegT'm@/eg = (/ -+ .Ug)
<y g
(=l +uy) Ty
BegT'm3fcg = Yq < BegTmdjeg = (“[ + .,‘/g,)

2y ~y

(2)

[61] Onde 21 é a envergadura da aeronave e 08 valores
Xgr Vg € zZg sd@o as disténcias do CG ao ponto de cruzamento
entre as linhas dos motores.

Hipéteses Simplificadoras

[62] Um segundo passo a ser tomado, para obter as
equacdes dinédmicas, é estabelecer as hipdteses
simplificadoras. As hipbteses adotadas para modelar essa
invencdo estdo listadas abaixo:

1. As equacdes dindmicas serdo derivadas a partir do

formalismo Newton-Euler;

2. A aeronave ¢é considerada wum corpo rigido e
andlises de aero elasticidade e vibracdes sdo
desconsideradas;

3. As forcas e momentos aeronauticos s&o

proporcionais ao quadrado da velocidade e limitados a um
dominio testado em tunel de vento;

4. As forgas provenientes das superficies de
controle sdo consideradas no ponto médio aerodinamico da
respectiva superficie e o mesmo é conhecido;

5. As medicdes provenientes do sensor inercial sé&o
consideradas no CG, apesar de ndoc estarem exatamente

colocadas no mesmo;
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6. Consideram-se as ag¢gdes de controle ré4pidas o
suficiente e desse modo as aceleracgdes angulares dos
rotores s&o consideradas zero;

7. Inclui-se termos de perda aerodindmica
proporcional ao quadrado da velocidade;

8. As forcas produzidas pelos motores 540
proporcionais ao quadrado de sua rotacio:;

9. A Inércia dos motores somente é considerada ao
longo do eixo rotativo;

10. A massa dos motores é desprezivel perto da massa
da aeronave;

11. O plano x-z é considerado um plano de simetria;

12. A disténcia em y do CG ao eixo de simetria é
desprezivel;

13. As variacdes nas inércias da aeronave devido aos

controles de superficie s8o desconsideradas.

Diagrama de Corpo Livre

[63] Pela hipdtese (1), as equagdes de movimento e as
reacbes entre os corpos da aeronave podem ser determinadas
a partir do Diagrama de Corpo Livre (DCL) dos corpos
separados. No caso em questdo, temos a fuselagem com os
controles de superficie e 0s motores separados
individualmente. Cada corpo serd responsavel por 6 equacgdes
de movimento e portanto, teremos um total de 30 equacgdes,
sendo 24 responsaveis pelos esforgos internos e 6 ao
movimento geral da aeronave. Os DCLs podem ser vistos nas
Figuras 13 e 14.

Derivada do Momento Linear
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[64] Descreve-se agora a parte linear do movimento da
aeronave. Segundo a mesma temos que 2 BegE = 1. peylyy para a
fuselagem da aeronave e 2 Begl = 1oyl para os motores,
onde i=l-4 e Bq%am é o vetor de aceleracdo total e
definido como:

Bcgﬁv7z'i = B(.‘.gdctg + Bchmi X Bcg'f*'m;i/cg + Bchmi X Bchmui X B(:gi;;ni/c"g (3)

+23c51g2rr1'i X BegUmifeg T Bcg(_l"'rni/c‘g

[60] Pela hipdtese (5), tem-se que o vetor B%ﬁng é
conhecido e é Bwaw:[”P“@T, o vetor Begleg ¢ conhecido e é
By = 0011 ¢ 3 matriz de transformacao da base Bcg para a
Bmi é a identidade pela definicdo das mesmas.

[66] Expandindo a Equacdo 3 e substituindo os valores

para i=1, temos:

Br:g(—[ml = Beglleg + Bchml X BegTm1/ey + Br:gg27111 X B(‘ng] X Bz‘.gﬁn,l/ag
+2Bchml X BegUmi/eq + Begmi/eg

B [P [+ 2z, P P I+ 2,
= U+ gl x '.Ug + (1 X (1 X Yy

w 7

T ] [ — Yy — (1~(, —TYq — 4=,
— l' + ])~g + ](1 j)~g + ’ [+ X )
@ | L=l ) + WJ ~q(l+ ) + g

[ 0= (¢ + )1+ ) + (g = Py, — (q+1u)~J }

"'9

= o4 (F A+ pg) ({4 ay) — (p? + r? )I/g (1)-—qr)~g (4a)

W+ (pr =@+ ) + O+ )y, + (0 + ¢z,

[67] De maneira andloga, e usando o0s valores de

distancias da equag¢do 2, temos:

— (@ + r¥)x, + (pqwr)(l +yg) — (G +pr)z,

Beglon2 = | 0 + (7 + pq) Lg (P* A+ 712+ yy) + (D~ gr)z,
W+ (pr— Qg+ P+ qr)( +yy) + 07+ Pz

U= (@ + 1) (=1 + xg) + (pg — )y — (¢ + pr)z,

Begltms = | U+ (7 +pq)(=l+2) — (PP + 18y, + (P — )z | (5)
W+ (pr— @) (=14 z5) + (P + qr)yg + (0° + ¢*) 2,

U= (*+r)ay + (pg — ) (1 + yy) — M+pﬂg}

Beglma = U+ (f’ + ])Q)H;y - (])2 + 7'2)<_l + ;UJ) (1) - (]7")~
W+ (pr— @)z, + (0 + ) (=1 +y,) + >+ )z,
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O

[68] Assim, a derivada dos momentos lineares

apresentada na equagdo 6:

1
l”]”"{l(ll‘y = //// ("
i
= (F+1?)
+ (7 -+ pq)(
o+ (pr = )i+
~ (¢ + 1*)ry + pwwm+w (G + pr)z,
+( ]
+

[+ (/)(/ - r):/,, (¢ + pr)z
)
)z
)
+ (i pg)ay — (0 0+ y,) + W*th. (6)
)
)z
)z
)z

{
[+ ) W+ iy, + (v—q'
Lt g+ (P + gy, + (7 + ¢

4
My Beglynr == 11y, i

I

=i

~H

My Begitm2 = Ny, £
i

9

pr—qlry +{p+gr)l +y,) + (* + ¢
1 - (2 + ) (=1 + vy pg— iy, - (1 + pr
Iy Begns = 1y, r+ (' + ]”/ ( -+ ‘l)g) - (l»)g + "2).‘/11 1) —qr
Wt (pr—ag) (=l + )+ D+ qry, + 1P +¢°
!1—(([’-{-1’)1,,-&»(1){1—1 (=l + )= g+ pr)z,
My Begns = My, + (F+ pyle, — (/) + (=1 + Yg) + (D =qr)z,
uTUw—dhf+w+qﬂb4+uﬁ W+ ¢z

4

el

b

~Y

=

Derivada do Momento Angular

[69] Um c&lculo andlogo pode ser feito agora para o

movimento angular, pela hipbétese (1), temos que
dpeoHeo — T ) FY ' _,'
ZBL‘g"l\J = Bdt + B(‘sz‘g X BL‘QHCQ ’ onde Bchcg — degBegWeg + ’n’BCg) cg/cg X Bcgl'cg ,

Iy & o tensor de inércia avaliado na origem dos sistemas de
coordenadas Bcg e Boley ¢ a velocidade absoluta da origem
do sistema Bcg.

[70] Como ’wka:(% a equacdo do momento angular fica
simplificada para: sy = Igbegoeg, 3 qual deve ser analisada
para a fuselagem e para os motores. Pela hipdtese (5), o
vetor Bk & conhecido e é 8wk =[.¢.1", assim os momentos
angulares para a fuselagem e os motores, aplicando a

hipdétese (9), sé&o:



25/36

ooty [-,_,,,L,-,_l,.,,';,”
Lo 1., =l /
_[.ru Iuﬂ ’I_u: ) . (7(”
L ",1-: "'[u: I:; r
Ur‘gl[[rrv! [‘urll.»’wy-&.mt
oo ol p 7
00 ( (Th)
—“ () /- “I"'uJ|
Br‘!ll‘lut‘.! im‘.‘.‘[im;w'mll
fo o0 ol p ]
noo q (7¢)
00 e
“v'g,Hlnli in.:u:.~,,-d.u:f
foo ol p ]
000 i (7d)
““ 0 .]“ i ¥ o)
Dey Hmvl i,,, 1 Regm
(o0 o7  p ]
no o 4 (7e)
_“ 0 .l_ -I—‘.u'_l
[71] Onde J é a inércia do rotor e Wi é a velocidade
angular dos rotores, com i=1-4. Aplicando a hipdtese (13),
para a fuselagem, temos que O Ieg € constante e, portanto,
a derivada do momento angular fica:
([B('lH(':
# + Bc'er!/ X Deg Hvy
I.l',r - I.l‘!/ - I.r: [)
= _[-l'.r/ ]!/!/ "].'/: q
~I,. =1, . r
P I.r.r '"[J'y '"-[.r': 1%
g | x| —hy Ly =l Ul
r ~I. ~I,. . I
I,,[)»%»[,,,(/)/ —) = L.-(F+pg)... |
b L =) + (I ,,,,))(/1
- ]u.u(/“' [-ru(/’+(1’) I.r:(l)' - 1) (82)
ot Iljn(,[)q - ") (lu - [:‘/I,')l)"
I. I»r/J,,(q —P) + L {qr = p)...
L - [.'/»-(1" +q) + (Iy,t/""[.x‘z‘)qu J
[72] Aplicando a hipdtese (6), a derivada do momento

angular do motor 1 é:
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dpoutluy + Byt X pegHln =
t
0o 0]y
= oo o q
00 J] |7
P fo 00 P
+{gix{ 000 ([
. 00 S
.]([(w’l +r)
=L —dplwy + 1) o

Jr

[73] Analogamente, as derivadas dos motores 2,3 e 4

Sao
Jg(—ws + 1) ]
(l o }11112 : -
_—Q_Jf—_——— - B«'_qum‘l * B(’j[HI!IQ = —J[)( —wy + r)
dt I
Jylws + 1) ]
(I o, [—[m."; -
"B & + B:'qumi’; X Br_rIHmIi = _—'][)("‘"‘-'{ -+ I') . ( 10)
dt ) I
Jy(—wy + 1)
(1 o, Hm» ) v
SR + I?rqnml X quHm-l = _J[)(_G-',l + 1)
dt ’ ) I

For¢cas Atuantes

[74] Por ora, apenas um dos lados das equacgdes foil
analisado, as derivadas dos momentos lineares e angulares.
Para determinarem-se as equac¢des dindmicas da aeronave, é
preciso olhar as forcas e momentos externos nela aplicados.
Primeiramente, faz-se um levantamento das forcas atuantes
na fuselagem e nos motores. Temos para cada motor i, uma
forca de reacdo considerada aplicada no CG do motor devido
ao engastamento do mesmo, além disso, temos a forga de
sustentacdo gerada pela rotagdo da hélice. Levando isso em

consideracdo e aplicando a hipdtese (8), temos:
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Z B:‘_r/[-‘m! - _rljy/l + ()
L —T-_] B i [')w'f i
[ ~Tn ] [ 0]
z Hr'g/l‘.lll'.) = ":[;;2 + 0
—’1‘32 [)w‘:';
-7 o (1
- I.r,‘& {)
Z ”"l mi = ‘“‘T[_,,:s - {)
L -‘,’]‘::g i [)w"; )
— 1oy 0
Z Degmdy — ,Itl/} + {
-1 { /)u;‘{

[75] Do mesmo modo, na fuselagem, todas as forgas de
reacdo dos engastamentos dos motores terdo a mesma
intensidade, porém sentidos opostos, além disso, devido ao
perfil da asa da aeronave, hd& a presenga de forgas
aeronduticas, quando o seu dominio é respeitado (&ngulos de
ataques limitados). Além disso, a forgca peso, melhor
descrita na base inercial, precisa sofrer uma rotagdo para
constar nas equacdes. Desse modo, listam-se aqul todas as

forcas atuantes na fuselagem:

B 0 J _ () ~ o
gt = —Fyt | B F;"-’ = 0 cBeabs = | —bpa | opgla = 0

—F.. | —tle —F.y —F. ]
B [ —Ci(n ) By b j)l . —ctsign(u) ]

BeadL = 0 tigE Arrasto = | —cuatPsign(e)
| —Caln )r_e,-,,",f, gt sign (i) |

ey gsen(f)

[;,.,,ﬁ = [ :-1/1‘1'7 P = — i pyeos(f)scn(o)
—mpgeos(fleos(o) |

(12)

[76] Usando as reagdes obtidas na equagdo 11 e as

forcas descritas em 12, tem-se:

Fro + [~,\4+Z, | Toi + mpgsen(0) = e i®sign(u) — Cr(a) g,V o

ZB‘-'-"H'” = —Fa = fy.,_; — Cuat?sign(e) = mypgeos(8)sen(o) + lel 1
—(7(,((,'1)3,.,]’&’;3, — mrgeos(8)cos(o) — cpaw?sign{w) + f:] 1., — F,;
(13)

Momentos Atuantes
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[77] Analisam-se, agora, 0os momentos externos
aplicados na fuselagem e nos motores da aeronave. Tem-se
para cada motor i, um momento de reagdo devido ao
engastamento do mesmo, além disso, tem-se o momento gerado
pelo arrasto da rotagdo da hélice. Levando isso em

consideracdo e aplicando a hipdtese (8), tem-se:

. - '\ [.r 1 ]
Z g My =1 =M, 1+ 1 0
- -\[:l w(/,d? §
-~M,» 0
S pMur=| =Mp | =] 0
- .‘[-;_) l/w:: 14
: ( ., )
. =M.y 4
Z [f:'_l/-‘[m.'i = - ‘ [!,:{ + {)
*“‘\[3;), —-(lw"-;; ]
—~ M,y Y
Z Br_r,“/m-l = _“[!/4 -+ 0
-1 [-_,; (/w';

[78] Do mesmo modo, na fuselagem, ha o0s momentos
gerados pelas forcas externas nele aplicadas. O momento da

forca na superficie de controle 1 pode ser descrita como:

Bc‘gi‘[sl = Taljeg X Fa

[ 2, + g 0
- () X - f ﬁy.\'l

-~

—Z, =l

_F}/ley
= F;,‘-ﬁl (“l.-"‘ + ;1"51) (lsa)
A "’(41',3 -+ ;17‘(/)[;‘“5]

[79] Analogamente, o0s momentos das superficies de

controle sédo:

- ~Foalgy + 0.) ]
f3ra A ["“‘! = - I'tnu-ﬂ.! oy .

~Froly, + 4.) |
=1y ]
Foal—ro+a,) 1. (16)

(= ) Fps |

_ '—[‘.:.wl(.’/g/ - 1/~)
By \ [“4 = - Frs-l ':y(

~Filiy — 4.)

Bey Mu =

————y
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[80] O momento gerado pela forga de reacao Begdmi na
fuselagem é:
Ba‘g/*‘Y'I'l = le/r‘g X B('[/j::nl
[+, T [ 1a
= 0 x| Ly (17a)
N -"Z.'g i ]1
(1t [ = (= (P + )+ ) + pq - 1')(/(, (G+pr)zg)
- 0 | =l 4 g ) = (07 4 gy + (= 1))
=3 | L (e (e = QU ) + (o ar)y, + 07+ 4P)z,)
das forcas de reacao

[81] Analogamente, os momentos

it it = (P, + Ly = P g = g ) ,10
= [P+ pghe, — (7 + 0+ ) L= grls ,,,
el (e~ i, — (P = grilf = 4,1 + (P g7
~f oy,
' (

-
-

,)..z..z
Lo Mo

M

AU (7l T A Wff - a };,. — g+ priz,
pq‘( ----- { o J,) R 1_4;,, AP el
ey, 2 OQF g7

A
Bl a4 = g =15 ) s

{)
h’.-_,‘;:\['j"l w2 m‘i “+ Uﬂ/ x
—z,

gt g+ :.'5..1
i , s

;n,v-—;
[p -y ‘lw!'&—q,, rrpwqil )

- .Ugg J

— b = (g =
(e .':;,ﬁ

—~ 0+ “‘“[If/}I
g L+ {pr — q} PV TR IE)

baf —
[82] Os momentos de reagdo dos motores na fuselagem
porém sentidos opostos aos

intensidade,
a soma dos momentos de reacdo

terdo mesma
assim,

presentes nos motores,
é:
. ““]([(&)1"{“(4);;'—514}2—»441—}—4[)
Bugﬂjl‘m = ]1)(‘U1 +wy —we — Wy + —lf) (18)
—d(w} +w? — ¢ 3 —wi) —4Ir



30/36

[83] Por fim, as forgas aeronauticas provocadas pelo

perfil produzem um momento gque pode ser descrito como:

{}
B,»{/‘\w][, = (.Mlm (“ )R( (/‘ :7/ ( 19)
0

[84] E os momentos de arrasto da fuselagem podem ser
descritos como:
— D Sign(p)

Br‘gi?\[m‘ru.wfo = Cops )(]"5/(]“((1 (20)
— e sign(r)

Equag¢bes de Movimento

[85] Descrevem-se agora as equacdes de movimento
usando as equacdes apresentadas nas subsec¢des anteriores.
Além do mais, foram aplicadas nas equag¢des subsequentes as
hipdéteses simplificadoras (10), (11) e (12):

(. |

my [—C[(“ )BL'SI"":‘.?:/ + .”IT.(/S(J”(H) = Che} ”’23‘,'!/“(“') -+ Em'.) + [:.r.ﬁ-l]
= ﬁ[—f;,u — F,3 — Coat®sign(e) — mrgeos(@)sen(o))

w = ”l'—r[—C’,z(Kl)n.-,,\f’:fl — mrgeos(8)cos(o) — cpaw?sign(w)...
T (= )]
[) = i[—:”(‘[:””l -+ f'?”,‘;;) s (1‘ 7 N V~ 1 + I)[(w:)) - )

— 4 Tqr — Jq(wy +ws —ws —wy) + (L, — L)qr + L. (pg + ) — coqpsign(p)]
W[ Sg(Fra 4 Frag) + iy (Foq + Fog) + 0 (Fop — Foa).o
A Dl(wd — w) — by (Wi + wd) + A Tpr + C,,,Bu, p,]
o Iplwy +ws —wr —wy) + (L — L )pr 4+ L (p — fl') Cont5ign(q)]
= i.”[ (Fm + Fu«s) — 0 (Fyar = Fyaz) = 9 Frz = Fraa)...
—d(w?+wi —wi—wi)+ L (p—=qr)+ (L — 1Ly

’»Q.

(2hH

[86] Com a equacdo do movimento em mdos, descreve-se
agora a funcionalidade da aeronave.

Modo de Funcionamento da aeronave em Voo

[87] Essencialmente, a aeronave possui duas fases de
voo principails, que se referem a natureza de sua locomogdo

no espago, € qgque sd8o o0s vVvoos como dquadrirrotor e como
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avido. Cada uma delas possul peculiaridades intrinsecas a
mecanica de voo e que carecem de ser analisadas
separadamente. A Figura 15 A e B mostra todas as forcas de
propulsdo necessdrias para o funcionamento da invencdo nas
duas fases essenciais.

[88] No que se refere ao modo de voo como aeronave
quadrirrotora, a aeronave ¢é capaz de realizar o voo
omnidirecional, isso é, deslocar-se no espacgo em todas as
direc¢des, a saber, em 6 graus de liberdade (3 rolagens e 3
translacdes). O movimento omnidirecional é possivel através
da combinagdo correta de torques produzidos pelos quatro
motores que compde o) grupo motopropulsor.
Simplificadamente, a forca que cada motor pode produzir
estd relacionada & velocidade de giro da sua hélice.
Variando-se a velocidade das mesmas, produzem-se mais ou
menos forcas individualmente pelos motores. Portanto, o
equilibrio da aeronave enquanto que helicdptero bem como o
seu desbalanceio proposital (para produzir manobras) se
deve a essa combinacdo. Neste modo de operagdao a aeronave
segue o formalismo cinemdtico e diné&mico de uma aeronave
quadrirrotora comum, exceto pelo deslocamento do seu centro
de massa/gravidade.

[69] Diferentemente dos quadrirrotores comerciails
disponiveis, a aeronave possul seu centro de gravidade (CG)
deslocado para cima com relagdoc ao plano das hélices. Isso
confere a aeronave a caracteristica peculiar de ter de se
equilibrar sob um problema denominado "péndulo invertido".
Entretanto, programas de computador éspecialmente
desenvolvidos para essa tarefa garantem o equilibrio da

aeronave. O desbalanceio do CG é uma das caracteristicas
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que advém da hibridizacdo avido-helicéptero. Ocorre que,
para a correta operacdo da aeronave enqgquanto avido, o CG
carece de ser posicionado a frente da mesma.

[90] Quanto ao modo de voo avido, a aeronave desloca-
se no espaco seguindo as equagdes gerais de movimento do
avido, 1sso €&, deslocando-se em direcdo longitudinal e para
frente, podendo efetuar ainda 3 rolagens. Ainda no modo
avido, a aeronave ¢ desenhada na configuracdo motoplanador.
Portanto, a mesma ¢é projetada para efetuar o voo plainado
(sem o auxilio do grupo motopropulsor), e ainda ser
tracionado por ele quando conveniente. Essa caracteristica
confere a aeronave algumas funcionalidades unicas, tais
como descrito a seguir.

[91] No tocante ao voo  tracionado pelo grupo
motopropulsor, hd trés subfases distintas. A primeira delas
compreende o voo na configura¢do motoplanador, onde podera
ocorrer a mescla entre o0s torques gerados pela combinacdo
das forgas produzidas individualmente pelos motores e os
torques produzidos a partir da deflexdo das superficies de
controle. As seguintes combina¢des sdo possiveis:

e Voo coordenado pela deflexdo das superficies de
controle (elevons e lemes) com trag¢do produzida pelo vetor
resultante para frente gerado pelo grupo motopropulsor a
partir das rotacdes iguais dos quatro motores (todos os
motores/hélices tém a mesma velocidade angular);

* Voo coordenado pela deflexdo das superficies de
controle com torques produzidos pelo vetor resultante
gerado pelo grupo motopropulsor a partir das combinacdes

das diferentes rotacdes dos quatro motores {manobras
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obtidas em conjunto por lemes e elevons e também
combinacdes de velocidades angulares dos motores-hélices);

° Voo coordenado sem a nécessidade da deflexdo das
superficies de controle, onde os torques séo produzidos
unicamente pelo vetor resultante gerado pelo grupo
motopropulsor a partir das combinacdes das diferentes
rotagdes dos quatro motores (manobras obtidas uUnica e
exclusivamente pelos diferentes torques produzidos pelos
nmotores) . |

[92] Como se nota pelo descritivo anterior, a
morfologia da aeronave leva a um sistema redundante de
controle de atitude e de manobras, onde tanto superficies
de controle quanto grupo motopropulsor sao capazes de
produzir os movimentos necessarios ao voo coordenado tanto
em conjunto quanto separadamente um do outro. A partir
disso, entretanto, uma nova fase de wvoo denominada voo
trimado ¢é possivel, onde as superficies de controle
(elevons e lemes) sdo posicionadas em angulos fixos a fim
de produzirem torgues gue cologuem & aeronave em
determinada posicé&o de corregdo. Em conjunto, utilizam-se
as forcas dos motores e suas possiveis combinacdes para
manobrar a aeronave.

[93] A fase de voo trimado é destinada a atuar apenas

como modo de seguranca, nas seguintes circunsténcias:

. Falha mecénica na movimentacdo dos comandos de
superficie;
* Falha elétrico-eletrdnica dos servomecanismos gue

comandam elevons e lemes;
. Ocorréncia severa de vento Qque requeira gque oS

comandos de superficie permanecam fixos (trimados) para a
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correcdo de tendéncias e/ou é&ngulo de atitude que
comprometa a integridade do voo.

[94] Este Gltimo caso é o mais comum. Com frequéncia a
aeronave estd sujeita as acdes perturbadoras do vento. A
possibilidade de se trimar a aeronave em torno de um angulo
de corregdo a partir da deflexdo de elevons e lemes permite
que se minimizem tais efeitos. Como complemento, utiliza-se
a agdo propulsora dos motores tanto para tracionar a
aeronave guanto para executar as manobras.

Arquitetura de controle

[95] A arquitetura que define o funcionamento da
aeronave se baseia nas suas caracteristicas do ponto de
vista da mecdnica do voo. A Figura 16 exibe as diferentes
fases operacionais da aeronave, considerando essencialmente
os estados possivels e também necessdrios para a realizacgdo
de cada uma delas.

[96] Considerando o lancgamento da mesma,: a decolagem
pode se realizar de trés maneiras distintas, denotadas na
Figura 16 por VTOL, MHTOL e IFL. Tais fases se referem a
decoclagem vertical, ao lancamento a partir das mdos de um
operador humano e ao lancamento em voo a partir de uma
aeronave-mide, respectivamente. A partir da decolagem VTOL,
a aeronave deve, naturalmente, realizar o voo no modo Q@
(quadrirrotor). Tanto para decolagem em modos MHTOL e IFL,
a fase subsequente deverd ser executada necessariamente em
modo G (glider), isso é em modo de planeio. As fases
seguintes possivels sdo os modos MG e MT. O modo MG refere-
se ao voo operado em modo misto entre planador e assistido
pelo grupo motopropulsor. Ainda, hd a possibilidade do voo

em modo MT, quando necessario.
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[97] Na ocasidao onde a aeronave se encontrar em modo
de voo @, a arquitetura de controle permite que o mesmo
passe para a configuracgdo avido, isso &, para um dos modos
MG ou MT. Antes, porém, se faz necessdria uma fase de
operagdo denominada modo T, que se refere a transicdo entre
as configuracdes quadrirrotor e avido. Neste caso, a
reciproca também ¢é valida, ou 'seja, ¢é possivel que a
aeronave passe do modo avido (MG ou MT) para o modo
quadrirrotor (Q), passando antes pelo modo T.

[98] No tocante da aterrissagem da aeronave, a unica
forma possivel de realizd-la é de modo vertical (VL),
independente da fase em gue se encontra a aeronave. Neste
caso, estando a mesma em modo avido (MG ou MT), devera
retornar ao modo quadrirrotor (Q) para, entdo, proceder a
fase de aterrissagem (VL).

Possiveis Abordagens de Controle

° No tocante aos sistemas de controle possiveis de
serem utilizados na aeronave, tanto para a configuracéo
quadrirrotora quanto para a configuracdo aviao, destacam-se
oS seguintes: Sistemas de Controle Cléassicos - A
arquitetura de controle projetada para a aeronave pode
acondicionar controladores baseados na teoria de controle
classica, cuja literatura é bastante vasta. Neste sentido,
pode-se exemplificar controlares baseados em acgdes de
controle P (Proporcional), I (Integral) e D (Derivativo):;

° Sistemas de Controle Baseados em Inteligéncia
Artificial - Sistemas de controle baseados em conhecimento
podem ser empregados junto & arquitetura de controle da

aeronave. Como exemplo, tém-se: os controladores FUZZY
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baseados no conhecimento prévio das funcionalidades da
invencdo;

[99] Sistemas de Controle Moderno-Robustos - a
categoria de controladores baseados na teoria de controle
moderno, ditos controladores robustos, também podem ser
empregados. Neste caso, duas subcategoriaé podem ser
abordadas. Primeiro, ha os controladores fundamentados na
linearizagdo da planta. Como exemplo, tém-se éontroladores
He lineares. Em seguida, h& os controladores baseados nas
ndo linearidades da planta, fundamentados na teoria de
controle de Lyapunov. Também, um controlador He ndo linear

serve perfeitamente na arquitetura de controle da invencéo.
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REIVINDICAGOES

1. Aeronave hibrida com as funcionalidades de
helicéptero multirrotor e de motoplanador de asa fixa

CARACTERIZADA pelo fato de compreender: motores (1), (2),

(3) e (4); asa esquerda (5); asa direita  (6); elevon
esquerdo (7); elevon direito (8); leme superior (9); leme
inferior (10); estabilizador superior (11) e estabilizador
inferior (12).

2. Aeronave hibrida, de acordo com a reivindicacédo 1,

CARACTERIZADA pelo fato de os motores (1 a 4) estarem

afixados em cada uma das pontas das 2 asas (5 e 6) e dos 2
estabilizadores (11 e 12).
3. Aeronave hibrida, de acordo com a reivindicacédo 2,

CARACTERIZADA pelo fato de o©s motores (1 a 4) serem

elétricos e/ou combustdo com hélices.
4. Aerconave hibrida, de acordo com as reivindicacgdes 2

e 3, CARACTERIZADA pelo fato de os motores (1 a 4) serem O

grupo propulsor de ambas as funcionalidades.
5. Aeronave hibrida, de acordo com a reivindicacdo 1,

CARACTERIZADA pelo fato de as asas (5 e 6) serem no formato

asa delta; possuirem envergadura minima de 1 metro;
possuirem uma torgdo nas respectivas pontas; e possuirem
elevons (7 e 8).

6. Aeronave hibrida, de acordo com a reivindicacdo 5,

CARACTERIZADA pelo fato de a torgdo nas respectivas pontas

possuirem &ngulo de incidéncia entre 3° e 6° para baixo com
relacdo a incidéncia do ar na asa no plano longitudinal.
7. Aeronave hibrida, de acordo com a reivindicacdo 5,

CARACTERIZADA pelo fato de os elevons (7 e 8) possuirem

tamanho proporcional & envergadura utilizada e estarem
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posicionados na parte traseira das asas (5 e 6).
8. Aeronave hibrida, de acordo com a reivindicacdo 7,

CARACTERIZADA pelo fato de os elevons (7 e 8) possulrem,

preferencialmente, para 1 metro de envergadura, 25 cm de
comprimento e a menor disténcia entre cada um da linha de
gsimetria (raiz da asa) ser de 15 cm.

9. Aeronave hibrida, de acordo com a reivindicacéo 1,

CARACTERIZADA pelo fato de os lemes (9 e 10) possulrem ©

mesmo tamanho dos elevons (7 e 8).
10. Aeronave hibrida, de acordo com a reivindicacédo 1,

CARACTERIZADA pelo fato de os estabilizadores verticais (11

e 12) estarem presentes na linha de simetria da asa (5 e 6)
e também alinhados ao bordo de fuga da mesma.
11. Aeronave hibrida, de acordo com a reivindicacio

10, CARACTERIZADA pelo fato de os estabilizadores verticais

(11 e 12) estarem posicionados um na parte de cima da asa
(11) e o outro na parte debaixo da mesma (12).
12. Aeronave hibrida, de acordo com as reivindicacdes

10 e 11, CARACTERIZADA pelo fato de os estabilizadores

verticais (11 e 12) possuirem a mesma envergadura das asas
(5 e 6) e superficies de controle colocadas de modo
simétrico entre si.

13. Aeronave hibrida, de acordo com a reivindicacéo 1,

CARACTERIZADA pelo fato de ser confeccionada,
preferencialmente, empregando-se fibra de carbono.
14. Aeronave hibrida, de acordo com a reivindicacao

13, CARACTERIZADA pelo fato de ser confeccionada por

materiais que respeitem a relagdo peso/poténcia.
15. Modo de funcionamento da aeronave Thibrida,

conforme definida nas reivindicacdes 1 a 14, CARACTERIZADO
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pelo fato de possuir duas fases de voo principais: aeronave
quadrirrotora e aviao.
16. Modo de funcionamento, de acordo com a

reivindicacdo 15, CARACTERIZADO pelo fato de no modo de voo

como aeronave quadrirrotora a referida aeronave ser capaz
de realizar o voo omnidirecional.
17. Modo de funcionamento, de acordo com a

reivindicacdo 16, CARACTERIZADO pelo fato de no modo de voo

como aeronave gquadrirrotora a referida aeronave possulr seu
centro de gravidade deslocado para cima com relagdo ao
plano das hélices.

18. Modo de funcionamento, de acordo com a

reivindicacdo 17, CARACTERIZADO pelo fato de o centro de

gravidade no modo de voo como avido ser posicionado a
frente da referida aeronave.
19. Modo de funcionamento, de acordo com a

reivindicagdo 15, CARACTERIZADO pelo fato de no modo de voo

como avido a referida aeronave deslocar-se no espago em
direcdo longitudinal e para frente.
20. Modo de funcionamento, de acordo com a

reivindicacdo 19, CARACTERIZADO pelo fato de no modo de voo

como avido a referida aeronave ser desenhada na
configuragdo motoplanador.
21. Modo de funcionamento, de acordo com a

reivindicacéo 20, CARACTERIZADO pelo fato de na

configuragdo motoplanador a referida aeronave efetuar o voo
plainado e ser tracionada pelo grupo motopropulsor quando
conveniente.

22. Modo de funcionamento, de acordo com a

reivindicacdo 21, CARACTERIZADO pelo fato de o voo
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tracionado pelo grupo motopropulsor possuir trés subfases
distintas:

o Voo coordenado pela deflexdo das superficies de
controle (elevons e lemes) com tracdo produzida pelo vetor
resultante para frente gerado pelo grupo motopropulsor a
partir das rotagdes iguais dos quatro motores;

° Voo coordenado pela deflexdo das superficies de
controle com torgques produzidos pelo vetor resultante
gerado pelo grupo motopropulsor a partir das combinacdes
das diferentes rotag¢des dos quatro motores;

° Voo coordenado sem a necessidade da deflexdo das
superficies de controle, onde os torques sdo produzidos
unicamente pelo vetor resultante gerado pelo grupo
motopropulsor a partir das combinac¢des das diferentes
rotacdes dos quatro motores.

23. Modo de funcionamento, de acordo com a

reivindicacdo 22, CARACTERIZADO pelo fato de a referida

aeronave possuir ainda uma fase de voo denominada voo
trimado.
24. Modo de funcionamento, de acordo com a

reivindicacdo 23, CARACTERIZADO pelo fato de na fase de voo

trimado as superficies de controle (elevons (7 e 8) e lemes
(9 e 10)) serem posicionadas em éangulos fixos a fim de
produzirem torques gque coloquem a aeronave em determinada
posicdo de correcdo.

25, Modo de funcionamento, de acordo com as

reivindicacdes 23 e 24, CARACTERIZADO pelo fato de a fase

de voo trimado ser destinada a atuar apenas como modo de

segurang¢a, nas seguintes circunsténcias:
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° Falha mecédnica na movimentacdo dos comandos de
superficie;
° Falha elétrico-eletrdnica dos servomecanismos que

comandam elevons (7 e 8) e lemes (9 e 10);

° Ocorréncia severa de vento que requelra que o0s
comandos de superficie permanecam fixos (trimados) para a
correcdo de tendéncias e/ou Adngulo de atitude que
comprometa a integridade do voo.

26. Arguitetura de controle da aeronave hibrida,

conforme definida nas reivindicacgdes 1 a 14, CARACTERIZADA

pelo fato de a decolagem ser realizada de trés maneiras
distintas: decolagem vertical - VTOL, langamento a partir
das mdos de um operador humano - MHTOL, e lancamento em voo
a partir de uma aeronave-mae - IFL.

27. Arquitetura de controle, de acordo com a

reivindicacdo 26, CARACTERIZADA pelo fato de a partir da

decolagem VTOL a referida aeronave realizar o voo no modo Q
- quadrirrotor.
28. Arquitetura de <controle, de acordo com as

reivindicacgdes 26 e 27, CARACTERIZADA pelo fato de para a

decolagem em modos MHTOL e IFL, a fase subsequente ser
executada em modo G - glider e as fases seguintes possiveis
serem os modos MG e MT.

29. Arquitetura de controle, de acordo com gqualquer

uma das reivindicacdes 26 a 28, CARACTERIZADA pelo fato de

a transicdo entre os modos de voo Q e um dos modos avido MG
ou MT, ou vice versa, ser realizada pela fase de operacéo
dencominada modo T.

30. Arquitetura de controle, de acordo com qualquer

uma das reivindicacdes 26 a 29, CARACTERIZADA pelo fato de
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a aterrissagem da referida aeronave ser realizada no modo
vertical, independente da fase em que a mesma se encontre.
31. Arquitetura de controle, de acordo com a

reivindicacdo 30, CARACTERIZADA pelo fato de a referida

aeronave em modo avido - MG ou MT, retornar ao modo

quadrirrotor - Q para proceder a fase de aterrissagemn.
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RESUMO

AERONAVE HIBRIDA COM AS FUNCIONALIDADES DE HELICOPTERO

MULTIRROTOR E DE MOTOPLANADOR DE ASA FIXA, MODO DE
FUNCIONAMENTO DA AERONAVE HIBRIDA E ARQUITETURA DE CONTROLE

DA MESMA

A presente invencdo refere-se a uma aeronave:hibrida MAV
(Mini Aerial Vehicle) capaz de proporcionar as
funcionalidades de um helicédptero multirrotor e as
capacidades de um motoplanador de asa fixa. Também sé&o
descritos o modo de funcionamento da aeronave hibrida e sua
arquitetura de controle. A aeronave na configuracdo asa
voadora é dotada de asa em delta composta por um par de
elevons. Perpendicularmente a asa, duas estruturas fixas e
espelhadas servem como estabilizadores, sendo estes dotados
de lemes. Os estabilizadores possuem mesmo comprimento da
raiz a ponta que as asas. Em suma, o conjunto asa-lemes
configura uma estrutura em cruz. Quanto & configuracgéo
helicéptero, a simples rotagdo de toda a estrutura em 90°
permite se obter uma aeronave quadrirrotora,v sustentada
pelo mesmo grupo motopropulsor da configuracdo anterior.
Também sdo descritos o modo de funcionamento da aeronave

hibrida e sua arquitetura de controle.



