Mjf

Universidade Federal de Juiz de Fora Programa de Pés-Graduagao em

Engenharia Elétrica
Vitor Mainenti Leal Lopes

DESENVOLVIMENTO DE UM VEICULO AEREO NAO-TRIPULADO
SUPER-ATUADO PARA POUSO, ACOPLAMENTO E MISSOES EM LINHAS DE
TRANSMISSAO DE ENERGIA

Tese de Doutorado

Juiz de Fora
2024



VITOR MAINENTI LEAL LOPES

DESENVOLVIMENTO DE UM VEICULO AEREO NAO-TRIPULADO
SUPER-ATUADO PARA POUSO, ACOPLAMENTO E MISSOES EM LINHAS DE
TRANSMISSAO DE ENERGIA

Tese apresentada ao Programa de Pos-
Graduacao em Engenharia Elétrica da Uni-
versidade Federal de Juiz de Fora, na area de
concentracao em Sistemas de Energia, como
requisito para obtencao do titulo de Doutor

em Engenharia Elétrica.

Orientador: Prof. Dr. Leonardo de Mello Honorio

Co-orientador: Prof. Dr. Delfim Soares Junior

Juiz de Fora
2024



Ficha catalografica elaborada através do programa de geragao
automatica da Biblioteca Universitaria da UFJF,
com os dados fornecidos pelo(a) autor(a)

Lopes, Vitor Mainenti Leal.

DESENVOLVIMENTO DE UM VEICULO AEREO
NAO-TRIPULADO SUPER-ATUADO PARA POUSO,
ACOPLAMENTO E MISSOES EM LINHAS DE TRANSMISSAO DE
ENERGIA / Vitor Mainenti Leal Lopes. -- 2024.

123 p.

Orientador: Leonardo de Mello Hondrio

Coorientador: Delfim Soares Junior

Tese (doutorado) - Universidade Federal de Juiz de Fora,
Faculdade de Engenharia. Programa de P6s-Graduagdo em
Engenharia Elétrica, 2024.

1. Robd inspetor de linha de transmisséo de energia. 2.
Hexacoptero. 3. Super-atuado. 4. Projeto aeronautico. 5. Modelagem
dinamica. I. Hondrio, Leonardo de Mello, orient. Il. Soares Junior,
Delfim, coorient. lll. Titulo.




Vitor Mainenti Leal Lopes

Desenvolvimento de um veiculo aéreo nao-tripulado super-atuado para pouso, acoplamento e missdes

em linhas de transmissao de energia

Aprovada em 27 de setembro de 2024,

BANCA EXAMINADORA

Prof. Dr. Leonardo de Mello Honoério - Orientador

Universidade Federal de Juiz de Fora

Prof. Dr. Delfim Soares Junior - Coorientador

Universidade Federal de Juiz de Fora

Prof. Dr. André Luis Marques Marcato

Universidade Federal de Juiz de Fora

Prof. Dr. Augusto Santiago Cerqueira

Universidade Federal de Juiz de Fora

Profa. Dra. Milena Faria Pinto

Tese apresentada
ao Programa de Pés-
Graduagdao em Engenharia
Elétrica da Universidade
Federal de Juiz de Fora
como requisito parcial a
obtencdo do titulo de
Doutor em Engenharia
Elétrica. Area de
concentragdo: Sistemas de
Energia Elétrica

Centro Federal de Educagdo Tecnoldgica Celso Suckow da Fonseca



Prof. Dr. Antonio Paulo Gomes Mendes Moreira

Universidade do Porto

Juiz de Fora, 22/08/2024.

r —

il

Sel o
pssinalura

l‘ eletrbnica

r —
. 'i
SEL ¢
Ll
pssinatura Lﬁ

l4 eletrbnica

r —

il

Sel o
pssinalura

l‘ eletrbnica

r —
. 'i
SEL ¢

Ll
pssinatura Lﬁ

l4 eletrbnica
. —
i
Sel o
assinatura
l‘ eletrbnica
- —
. 'i
sel L’ﬁ

pssinatura

l4 eletrbnica

"

o

Documento assinado eletronicamente por Andre Luis Marques Marcato, Professor(a), em
27/09/2024, as 16:49, conforme horario oficial de Brasilia, com fundamento no § 32 do art. 42 do
Decreto n? 10.543, de 13 de novembro de 2020.

Documento assinado eletronicamente por Leonardo de Mello Honorio, Professor(a), em
27/09/2024, as 16:50, conforme horario oficial de Brasilia, com fundamento no § 32 do art. 42 do
Decreto n? 10.543, de 13 de novembro de 2020.

Documento assinado eletronicamente por Delfim Soares Junior, Professor(a), em 27/09/2024, as
17:00, conforme horario oficial de Brasilia, com fundamento no § 32 do art. 42 do Decreto n? 10.543,
de 13 de novembro de 2020.

Documento assinado eletronicamente por Milena Faria Pinto, Usuario Externo, em 27/09/2024, as
17:01, conforme horario oficial de Brasilia, com fundamento no § 32 do art. 42 do Decreto n2 10.543,
de 13 de novembro de 2020.

Documento assinado eletronicamente por Anténio Paulo Gomes Mendes Moreira, Usuario Externo,
em 27/09/2024, as 17:42, conforme horario oficial de Brasilia, com fundamento no § 32 do art. 42 do
Decreto n? 10.543, de 13 de novembro de 2020.

Documento assinado eletronicamente por Augusto Santiago Cerqueira, Professor(a), em
30/09/2024, as 11:25, conforme horario oficial de Brasilia, com fundamento no § 32 do art. 42 do
Decreto n? 10.543, de 13 de novembro de 2020.

A autenticidade deste documento pode ser conferida no Portal do SEI-Ufjf (www?2.ufjf.br/SEI) através

== do icone Conferéncia de Documentos, informando o cddigo verificador 1939171 e o cédigo CRC

C115AFCS5.



VITOR MAINENTI LEAL LOPES

DESENVOLVIMENTO DE UM VEICULO AEREO NAO-TRIPULADO
SUPER-ATUADO PARA POUSO, ACOPLAMENTO E MISSOES EM LINHAS DE
TRANSMISSAO DE ENERGIA

Tese apresentada ao Programa de Pés-Graduagao em
Engenharia Elétrica da Universidade Federal de Juiz
de Fora, na area de concentracao em Sistemas de
Energia, como requisito para obtencao do titulo de

Doutor em Engenharia Elétrica.

Aprovada em 27 de Setembro de 2024.

BANCA EXAMINADORA:

Prof. Dr. Leonardo de Mello Honério - Orientador
Universidade Federal de Juiz de Fora, UFJF

Prof. Dr. Delfim Soares Junior - Co-orientador
Universidade Federal de Juiz de Fora, UFJF

Prof. Dr. André Luis Marques Marcato
Universidade Federal de Juiz de Fora, UFJF

Prof. Dr. Augusto Santiago Cerqueira
Universidade Federal de Juiz de Fora, UFJF

Profa. Dra. Milena Faria Pinto
Centro Federal de Educagao Tecnoldgica Celso Suckow da Fonseca, CEFET /R.J

Prof. Dr. Anténio Paulo Gomes Mendes Moreira
Universidade do Porto, U.Porto



Aos meus pais, que sempre me incentivaram na busca por conhecimento...



AGRADECIMENTOS

Ao meu pai, Humberto, e minha mae, Heloisa, pela educacao, dedicacao e base para poder

desenvolver meus estudos da melhor forma possivel.
A minha esposa, Su, pelo companheirismo e apoio nessa trajetoria.
Aos meus irmaos.
A todos os meus familiares pelo incentivo e dedicacao durante o periodo da pds-graduacao.

Ao meu orientador, professor Leonardo Hondrio, e ao meu coorientador, professor Delfim,

pela atencao e tempo dedicado ao trabalho.
A todos os amigos do GRIn, pelos bons momentos e ajuda durante todo o processo.

Aos bons amigos, pelo apoio e incentivo no curso e pelos bons momentos durante esses

anos.



“Nao hd nada permanente, exceto a mudanca.”

(Heréaclito - Século VI a. C.)



RESUMO

Nos ultimos anos, novas técnicas de inspegao de linhas de transmissao de energia elétrica
foram desenvolvidas com grande possibilidade de melhorar e, em alguns casos, até mesmo
substituir os procedimentos tradicionais de inspecao, como o uso de helicépteros e carros.
Uma série de Veiculos Aéreos Nao Tripulados (VANTS), com asa fixa e/ou rotativa, além de
veiculos que sobem nas linhas de transmissao de energia elétrica, prometem revolucionar o
mercado de inspecao. De forma incipiente, alguns trabalhos apontam para a fusao de algumas
tecnologias, como o desenvolvimento de VANTSs multi-rotores com a capacidade de acoplar
e se mover sobre a linha de transmissao de energia elétrica. Nessa linha, o trabalho atual é
proposto apresentando avancos significativos, tais como a capacidade de controle super-atuado
com tilt-rotors, com capacidade de deflexdao em angulo e manutencao dos motores ativos na
linha de transmissao de energia elétrica. O trabalho apresenta o projeto, modelagem dinamica
e simulagdo de um VANT super-atuado capaz de se mover sobre o cabo condutor sem a
necessidade de um novo sistema de locomocao para isso. Além disso, a aeronave permite uma
resposta mais agil e a capacidade indispensavel para aproximar para o pouso em uma posicao
arbitraria da linha de transmissao de energia elétrica em vez do ponto mais baixo da catenaria
(devido & sua capacidade de inclinar os tilt-rotors). Para isso, é apresentado detalhamento
de projeto com descricao dos subsistemas, construcao de um protétipo e testes de alguns
sistemas criticos. Em seguida, a dindmica do modo normal e a dinamica do modo acoplado a
linha de transmissao sao modeladas e simuladas. Os resultados mostraram boa estabilidade e
manobras precisas para o modo acoplado a linha de transmissao elétrica e para o modo de
voo, sem overshoots, capaz de percorrer toda a catendria por meio dos diferentes ajustes das

Acoes de Controle Real (RCA).

Palavras-chave: Rob6 inspetor de linha de transmissao de energia. Hexacdptero. Super-atuado.

Projeto aeronautico. Modelagem dinamica.



ABSTRACT

In recent years, new techniques for inspecting power transmission lines have been developed
with great potential to improve and, in some cases, even replace traditional inspection
procedures such as the use of helicopters and cars. A series of Unmanned Aerial Vehicles
(UAVs), with fixed and/or rotary wings, as well as vehicles that climb the power transmission
line, promise to revolutionize the inspection market. In an incipient way, some works point to
the fusion of some technologies, such as the development of multi-rotor UAVs with the ability
to dock and move over the power transmission line. In this sense, the current work is proposed
presenting significant advances, such as the super-actuated control provided by tilt-rotors,
with angle deflection capability and maintenance of active motors on the power transmission
line. The work presents the design, dynamic modeling, and simulation of a super-actuated
UAYV capable of moving over the conductor cable without the need for a new locomotion
system for this. In addition, the aircraft allows for faster response and indispensable capability
to approach for landing at an arbitrary position on the power transmission line instead of
the lowest point of the catenary (due to its ability to rotate the tilt-rotors). To this end,
project details are presented with a description of the subsystems, construction of a prototype
and tests of some critical systems. Then, the dynamics of the normal flight mode and of the
coupled to the power transmission line mode are modeled and simulated. Results showed
good stability and precise maneuvers for the coupled to the power transmission line mode
and for the flight mode, without overshoots, capable of traversing the entire catenary through

different sets of Real Control Actions (RCA).

Keywords: Power transmission line inspector robots. Hexacopter. Over-actuated. Aircraft

design. Dynamic modeling.
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1 INTRODUCAO

A energia elétrica disponivel nas residéncias para usudrios domésticos, instalagdes co-
merciais e industriais faz parte de um grande sistema elétrico, indispensavel na economia
moderna. Muitas vezes o usudrio final nem tem conhecimento da complexidade da infraestru-
tura de geracao, transmissao e distribuicao de energia que suporta os mais variados tipos de

equipamentos em operagao [1].

A transmissao de energia normalmente se estende por milhares de quilémetros através
de vegetacao e clima variados. Como consequéncia, coloca os cabos de alta tensao e outros
componentes de transmissao em condicoes muito severas que podem resultar em corrosao,

falha por fadiga e danos causados por raios [2].

Nesse contexto, as inspecoes de rotina seguidas de manutengoes preventivas e preditivas
tornam-se indispensaveis, pois resultam em grande economia ao evitar interrupgoes nao

planejadas no fornecimento de energia [3, 4].

Figura 1: Fotografia mostrando inspetor sobre a linha de transmissao de energia a
dezenas de metros de altura do solo

Fonte: Debenest et al. [5]

As inspecoes tradicionais de linhas de transmissdo de energia tém vérias abordagens:

e Escalador de linha de transmissao — Trata-se de uma pessoa muito bem treinada

e habilidosa, capaz de escalar ao longo da linha identificando falhas e executando
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manutengao de rotina (Figura 1). Ainda é utilizada em boa parte do mundo, mas o

risco para o operdrio é imenso e o trabalho muito exaustivo e desgastante [5].

e Inspetor de linha em solo — Um operario munido de equipamento 6tico faz a inspegao
da linha de transmissao elétrica a pé (Figura 2). Essa abordagem é muito lenta e hé

limitacao no angulo de visada do inspetor [6].

Figura 2: Imagem mostrando inspetor de linha de transmissao de energia em solo

Fonte: Adaptado de Finotto et al. [6]

e Inspecao com veiculo terrestre — Nesta modalidade existem diversas variantes, a mais
comum é o emprego de elevador mecanico acoplado ao veiculo para que o inspetor de
linha se aproxime da linha para executar a inspegao e possivel manutengao (Figura 3).

Apesar de bastante preciso esse método também é muito perigoso e lento.

Figura 3: Fotografia mostrando um veiculo terrestre de inspegao

Fonte: Alhassan et al. [1]
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e Inspegao com helicéptero — Um inspetor munido de uma camera a bordo de um
helicéptero realiza as inspegoes na linha de transmissao de energia (Figura 4). Esse
método é rapido e efetivo, no entanto tem elevado custo e requer pessoal altamente

treinado, como piloto e inspetor [7].

Figura 4: Fotografia mostrando um helicéptero realizando inspecao

Fonte: Sampedro Pérez et al. [§]

Estas técnicas tradicionais de inspecao sao amplamente utilizadas, mas é cada vez mais
dificil contratar e formar pessoal qualificado para este tipo de trabalho [9]. Se fiscalizagoes
mais intensivas fossem feitas a um custo menor, o risco de interrupcoes seria reduzido,
trazendo grande beneficio econdomico para as distribuidoras de energia elétrica [10] e para os

consumidores [11].
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1.1 ESTADO DA ARTE E REVISAO BIBLIOGRAFICA

Novas técnicas de inspecao de linhas de transmissao vém sendo desenvolvidas ao longo dos
ultimos anos com grande possibilidade de aprimorar e, em alguns casos, até mesmo substituir

tradicionais técnicas de inspecao por helicoptero e carros.

1.1.1 PTLIR

Robobs de inspecao de linha de transmissao elétrica, do inglés “Power Transmission Line
Inspector Robots (PTLIR), sdo robos que podem ser auténomos ou controlados remotamente e
possuem grande variedade de modalidade e aplicagao, envolvendo baixo custo, facil treinamento
de pessoal qualificado para operagao e baixo risco para os inspetores. Nas subsecOes a seguir
sao brevemente descritos os principais equipamentos robos de inspegao de linhas de transmissao

de energia elétrica.

1.1.1.1 ROBOS ESCALADORES

Sao capazes de se locomover acoplados as linhas de transmissao fazendo inspegao, pequenos
reparos e instalando equipamentos de medicao (Figura 5). Esses equipamentos vém sendo uti-
lizados em larga escala nas ultimas décadas e tem sido foco de diversas pesquisas. A principal
dificuldade de sua operacao é a transposicao de obstaculos inerentes a linha de transmis-

sao, como espagadores, amortecedores, bolas de sinalizagdo aerondutica, isoladores e torres [12].

Figura 5: Fotografia mostrando um robo escalador realizando inspecao em uma linha
de transmissao de energia

Fonte: Pouliot et al. [13]
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1.1.1.2 VEICULOS AEREOS NAO-TRIPULADOS (VANTS) DE ASA
FIXA

S&o como pequenos avides e sua configuracdo pode variar enormemente, os mais comuns
sao configuragdo convencional, dual boom e asa voadora (Figura 6). Em geral sdo usados
para fazer inspecao de grandes areas. Como a velocidade de voo é relativamente alta e nao
sao capazes de fazer voo pairado (como o helicéptero) tem dificuldade de fazer investigagao
de detalhes pois, em geral fazem passagens rapidas sobre o alvo [14] [15]. Sdo muito tteis
para monitorar areas com crescimento de vegetacao na proximidade das linhas de transmissao,

verificando assim a necessidade de poda.

Figura 6: Fotografia mostrando um veiculo aéreo nao tripulado de asa fixa adaptado
para inspecgao pronto para decolagem

Fonte: Li et al. [16]

1.1.1.3 VANTS DE ASAS ROTATIVAS

Talvez seja o tipo mais frequente de aplicagao de robos na inspegao aérea de linhas de
transmissao [1]. Como sao capazes de fazer voo pairado e podem voar bem préximos das
linhas de transmissdo podem fazer inspe¢oes mais minuciosas dando a volta na linha para
captar imagens em diversos angulos. Podem possuir configuracao de apenas um rotor principal
e um rotor de cauda, como os helicépteros, ou podem ser multi-rotores (Figura 7). Entre os
multi-rotores os mais usados sdo os quadricopteros e hexacdpteros movidos a bateria devido a
sua versatilidade e facilidade construtiva [17]. Apesar de serem capazes de realizar inspegoes
mais detalhadas que os VANTSs de asas fixas, estes cobrem a area com menor velocidade, bem
como, fazem uso extensivo de baterias com necessidade de muitos pousos e decolagem para

troca desses componentes [18].
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Figura 7: Fotografia mostrando um VANT de asa rotativa

Fonte: Autor

1.1.1.4 VANTS DECOLAGEM E POUSO VERTICAL

Também chamados de VANTs VTOL, do inlés Vertical Take-Off and Landing, este tipo de
aeronave combina as qualidades dos dois tipos de VANTSs anteriores ao custo de significativo
aumento na complexidade de projeto, alocagcao de sistemas, estabilidade e controle, esse iltimo
torna-se bastante mais complexo principalmente durante a fase de transigao de voo [19]. A
capacidade de pouso e decolagem vertical facilita muito sua operacao quando comparado com
uma aeronave de asa fixa convencional. E capaz de cobrir grandes distancias com agilidade a
um baixo custo energético e, quando identifica um possivel dano, é capaz de transicionar para

voo pairado para uma inspe¢ao mais minuciosa (Figura 8).

Figura 8: Fotografia mostrando um VANT VTOL de inspecao

Fonte: Autor
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1.1.1.5 VANTS CAPAZES DE ACOPLAMENTO A LINHA DE TRANS-
MISSAO

Também conhecidos como PTLIRs hibridos. Sao projetados com a fusao de tecnologias e
habilidades dos VANTSs de asas rotativas com as dos robos escaladores (Figura 9). Alguns
primeiros estudos foram realizados com plataformas multi-rotores adaptadas para ter a
capacidade de se conectarem e se deslocarem na linha de transmissao [20] [21] [22] [23] [24]
[25]. A concepgao e forma de acoplamento a linha de transmissao ainda variam muito sem

que uma melhor abordagem esteja bem definida no momento.

Figura 9: Desenho esquematico de um VANT capaz de acoplamento a linha de trans-
missao
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1.1.2 PTLIRS HIBRIDOS

Sob esse pano de fundo é possivel visualizar um panorama do mercado de inspecao de
linhas de transmissdo de energia e as novas frentes de pesquisa, principalmente no setor
de inspec¢ao autéonoma. O ultimo item, Power Transmission Line Inspector Robots - Robo
Inspetor de Linha de Transmissao de Energia Elétrica (PTLIR) hibrido é um vasto campo a

ser explorado em novos projetos, sendo o principal tema discutido a seguir.

Embora os PTLIRs com capacidades de escalar e se deslocar na linha tenham feito
progressos significativos nas tdltimas décadas, eles ainda devem lidar com algumas limitagoes
que reduzem sua operacgao pratica, como a superacao de grandes obstaculos como torres de
alta tensdo [27]. Além disso, sempre estarao limitados pela dificuldade de colocar e retirar o

rob6 da linha de transmissao de energia elétrica [20].

Por outro lado, Veiculo Aéreo Nao Tripulados (VANTS) tradicionais de asa fixa sao
amplamente utilizados para fotografia aérea, seguranca, mapeamento e inspegoes de grandes
areas [28, 14]. Muitos estudos e aplicagoes com VANTS de asas rotativas foram desenvolvidos
para inspecoes mais detalhadas [29]. Este tltimo tem um custo de energia consideravel ao

pairar. Além disso, quando utiliza a configuracdo de rotor principal e de cauda, eles tendem a
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ser grandes (§] COIleeXOS para operar.

Em relacao aos quadricépteros e hexacdpteros convencionais, eles possuem tempo de voo
limitado, geralmente, algo em torno de 25 min de tempo méximo de voo [30]. Apesar disso,
essas configuragoes tém se tornado cada vez mais populares em aplicacoes de inspecao de
todos os tipos, inclusive para linhas de transmissao, pois tendem a ser faceis de construir e

operar.

De forma incipiente, alguns trabalhos apontam para a fusao de algumas dessas tecnologias
citadas acima. Os principais desenvolvimentos sdo de VANTSs de asas rotativas multi-rotores

com capacidade de se conectar e mover acoplado na linha de transmissao.

O primeiro trabalho relatado em um artigo cientifico foi o de Katrasnik et al. [26], que
descreve uma arquitetura béasica de um PTLIR hibrido. Propés um VANT semelhante a um
helicéptero com a maioria de seus subsistemas no trem de pouso para permitir estabilidade
passiva quando conectado a linha de transmissao de energia, como pode ser visualizado na
Figura 9. Posteriormente, esses mesmos autores publicaram mais detalhes em [31], mas nao

hé mencao a um protétipo que tenha sido projetado ou construido.

Um protétipo de robo hibrido foi projetado e construido usando uma plataforma de
drone DJI MATRICE 100 com um ajuste de baricentro e com a adi¢gdo de um novo trem de
aterrissagem [21]. Este primeiro protdtipo, com um peso de 4,235 Kg, foi criado para efetuar
pouso sobre o fio de aterramento da parte superior das torres da linha de transmissao de
energia elétrica, onde a roda dianteira tracionada conduz o prototipo ao longo do fio, e sempre
que é preciso sobrepassar uma torre, faz um pequeno voo para ultrapassar o obstaculo. Este
pequeno PTLIR, adequado para pouso em cabo de pequeno calibre, mostrou que este tipo
de operacao levou a uma redugao significativa no consumo de energia devido ao tempo de
operagao em movimento no cabo. Ele também apontou que muito trabalho ainda precisa ser
feito para otimizar o pouso no cabo e a operacao em condigoes de vento, especialmente no
caso de situagoes de cabo trémulo. Esses problemas podem ser resolvidos por um mecanismo

de pouso e acoplamento mais robusto.

Alguns outros autores descrevem pesquisas aprimorando o mecanismo de acoplamento,
realizando simulacoes de componentes por métodos de elementos finitos [23] e modelagem
dinamica do PTLIRs hibridos [22]. Este dltimo utiliza uma metodologia diferente para
conecté-lo a linha de transmissao de energia, onde o mecanismo de acoplamento é colocado no
topo do VANT e a aproximacao para o acoplamento ¢é feita vinda por baixo do cabo. Este
mesmo método de acoplamento é usado por Iversen et. al. [20], que descreve a aproximagao
VANT e a instalacdo de unidades de sensores no cabo. O mecanismo de acoplamento no topo
do PTLIRs tem a vantagem de ter sempre uma condigao estavel quando conectado a linha

de transmissao de energia, nao sendo necessario alocar o centro de gravidade da aeronave



30

em uma posi¢ado mais baixa. Por outro lado, adiciona mais complexidade ao mecanismo de
acoplamento e uma aproximagcao mais dificil ao cabo. Outra desvantagem dessa estratégia foi
apontada por Skriver et. al. [3], que descreve possiveis falhas durante a operacao abaixo de

uma linha de energia aérea energizada.

Enquanto isso, um PTLIR hibrido mais avangado foi projetado pela Hydro-Québec [24, 25],
que visava pousar e se deslocar sobre os condutores da linha de energia com uma tensao
nominal de 315 a 735kV com seu diametro variando de 19 a 35mm. Este PTLIR pesa 14kg
sem carga paga. Este projeto comercial tem uma arquitetura geral semelhante ao PTLIR
que sera apresentado nesta pesquisa atual, Capitulo 3, com um baixo centro de gravidade
proporcionando estabilidade natural no fio. Na conclusao do artigo, [25] é indicado para
trabalhos futuros testes de aterrissagem em um cabo nao horizontal, ou seja inclinado. Um
angulo mais realista do cabo durante o pouso no campo mede cerca de 10 a 12 graus. Isso deve
ser uma tarefa dificil, pois este PTLIR tem uma configuracao de dois roletes como mecanismo
de acoplamento. Para facilitar a tarefa, a aproximagao para pouso deve ser feita com um
angulo de inclinacao semelhante ao angulo de inclinacao do cabo proporcionando um pouso
mais suave. Assim, o Capitulo 3 ird propor um novo PTLIR para lidar com o pouso em um

cabo inclinado devido a sua capacidade de super-atuacao.

1.2 OBJETIVOS

Durante a fase de construgao da linha de transmissao de energia, muitas sao as tarefas
que podem ser executadas por uma aeronave do tipo PTLIRs hibrida, como: colocacao do
cabo guia primério [32] [33], mapear as condigoes do terreno, acompanhar a obra e inspecionar
a linha de transmissao de energia recém-construida para encontrar danos no condutor que

possam ter sido causados pelo grande estresse local durante a construcgao [34].

Na fase de construcao, o condutor passa por um conjunto de roldanas que podem danificar
o condutor (como pode ser observado na Figura 10), o que impactard em sua durabilidade de
operagao [35]. Embora existam pesquisadores propondo novos modelos de equipamentos de
encordoamento que propoe evitar o dano no condutor [36], estes ainda requerem testes em
campo para comprovar a eficicia. Mesmo realizando modelagens e experimentos para avaliar
as tensoes, cargas de tragao e atrito do condutor que passa pela polia, ainda ha relativamente

poucas pesquisas sobre esses assuntos [34, 37].

Nesta perspectiva, este trabalho visa explorar a combinacao das tecnologias incipiente
de drones super-atuados com a capacidade de pouso e decolagem em linhas de transmissao
de energia solucionando alguns dos desafios levantados nesse Capitulo, como por exemplo, a
capacidade de aproximagao para pouso com angulo de atitude (dngulo de arfagem em relacao

ao solo) diferente de zero. Desta forma, tem o objetivo de apresentar um novo projeto de
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e AT R N
Fonte: Oscar [36]

VANT Hexacéptero Tilt-Rotor (HTR) PTLIR Hibrido para monitorar a fase de encordoamento
e também, logo apds a construcao, para que possa executar inspecoes nos cabos enquanto
estiver acoplado a linha de transmissdo de energia ainda nao eletrificada. A utilizagao do
VANT possibilita a identificacdo de possiveis danos devido ao grande estresse local gerado
durante a implantacao do condutor sem a preocupagao de abordar nesse trabalho aspectos de
blindagem eletromagnéticas que seria essencial caso se queira executar inspe¢ao em uma linha

de transmissdo de energia ja eletrificada com alta tensao.

1.2.1 OBJETIVOS ESPECIFICOS

Nessa linha se propoe o atual trabalho com importantes contribuigoes aos PTLIRs hibridos,
como a capacidade de controle super-atuada, com o desacoplamento entre o dngulo de atitude
da aeronave e o deslocamento horizontal para frente ou para tras (desacoplando assim esses dois
graus de liberdade do ponto de vista do controle), bem como a manuten¢ao de motores ativos
sobre a linha de transmissao. O controle super-atuado possibilita maior capacidade de resposta
a aeronave que pode sobrepassar adversidades ambientais mantendo a seguranca préxima as
linhas de transmissao além de ser indispensavel para proporcionar o desacoplamento desses
dois graus de liberdade mencionados. A manutengao da atividade dos motores durante o
periodo em que a aeronave estd acoplada a linha, além de possibilitar o controle de rolagem
sobre a linha, também pode ajudar o equilibrio da aeronave em eventuais rajadas de vento. E
os motores ativos ainda podem proporcionar capacidade de deslocamento sobre a linha sem a
necessidade de um novo sistema de locomocao para isso, bastando inclinar os motores com

capacidade de deflexdo em angulo (tilt-rotors).
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O projeto, desenvolvimento e simulacao do VANT super-atuado capaz de pousar em linha

de transmissao deverd satisfazer os seguintes requisitos:

e Fazer voo pairado seguro préximo ao ponto de inspecao com a carga paga de cameras e

Sensores;

e Capaz de pairar estatico e descer em um angulo de inclinagao varidvel (atitude). Permite
que a aeronave se ajuste ao angulo da catenaria local, proporcionando um pouso seguro

no cabo da linha de transmissao;

e Alta manobrabilidade de voo, principalmente ao se aproximar da linha de transmissao

de energia;

e O equipamento deve acoplar a uma linha de alta tensdo que pode ter uma certa variacao

no calibre. Para este projeto foram considerados calibres variando de 5mm até 55mm;
e A aeronave deve se manter estavel quando acoplada a linha;

e O sistema deve permitir o deslocamento longitudinal da aeronave quando acoplada a

linha com minimo atrito;

e O sistema deve permitir acoplamento mesmo com um certo erro de aproximagao da

aeronave;

O custo de projeto, bem como, o custo de operagao deverao ser minimizados, propondo,

desta forma, uma filosofia de projeto de solucao minima.

1.3 RESULTADOS CIENTIFICOS ALCANCADOS

As contribuigoes cientificas proporcionadas por este trabalho até a presente data, contando
com artigos em periddicos internacionais, artigos em conferéncias internacionais e nacionais,

estao listadas a seguir.

1.3.1 PUBLICACAO CONCLUIDA EM PERIODICO INTERNACIO-
NAL

A publicagdo abaixo indicada descreve em detalhes todos os subsistemas da aeronave
hexacéptero super-atuada capaz de pousar e se locomover sobre o cabo da linha de transmissao
de energia elétrica desenvolvida neste trabalho. Esta apresenta a modelagem cinemaética e
dinamica para modo voo normal e modo de operacao acoplado ao cabo, apresentando as

respectivas matrizes de efetividade de controle, bem como relata sobre a estrutura de controle
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para ambos os modos de voo e se aprofunda no controle de modo de operagao acoplado,

executando simulacoes que demonstram a viabilidade do projeto.

Vitor Mainenti Leal Lopes, Leonardo M. Honério, Murillo F. Santos, Anténio A. N. Pancoti,
Mathaus F. Silva, Lucas F. Diniz, and Paolo Mercorelli. "Design of an Over-Actuated Hexa-
copter Tilt-Rotor for Landing and Coupling in Power Transmission Lines” - Drones 7, no. 6:

341, 2023. https://doi.org/10.3390/drones7060341

1.3.2 PUBLICACAO CONCLUIDA EM CONFERENCIA NACIONAL

A publicacao descreve o desenvolvimento da bancada de testes utilizada na Se¢ao 3.4 com
a possibilidade de uso futuro em um escopo ainda maior, como, por exemplo, o uso de motores
contra-rotativos montados sobre o mesmo eixo. A bancada é capaz de comportar dois grupos
motopropulsores, instrumentando e aferindo os parametros de tracao, rotacao, corrente, tensao

e torque, além de realizar o acionamento remoto dos motores e registro automatizado dos dados.

Antonio Alencar Nogueira Pancoti, Edvaldo Soares Araijo Neto, Leonardo de Mello Honorio,
Rafael Grande Pancini Delmonte, Vitor Mainenti Leal Lopes. Desenvolvimento de uma
Bancada para Testes de Propulsao Aérea Contra-Rotativa. - XXIX Congresso Nacional de

Estudantes de Engenharia Mecanica, 2023.

1.3.3 PUBLICACOES INDIRETAS CONCLUIDAS EM PERIODICOS
INTERNACIONAIS

Uma publicagdo em periddico internacional foi obtida em pesquisa correlata ao presente
trabalho, usando alguns conceitos bastante similares de propulsao com tilt-rotors aplicados a

uma embarcacao autonomas:

Bruno A. Regina, Leonardo M. Hondrio, Anténio A. N. Pancoti, Mathaus F. Silva, Murillo F.
Santos, Vitor M. L. Lopes, Accacio F. Santos Neto, and Luis G. F. Westin. “Hull and Aerial Ho-
lonomic Propulsion System Design for Optimal Underwater Sensor Positioning in Autonomous

Surface Vessels” - Sensors 21, no. 2: 571, 2021. https://doi.org/10.3390/s21020571

Uma segunda publicacao utilizando conceitos propulsivos aéreos similares aos mencionados
na publicacao anterior sao aplicados neste trabalho apresentando extensiva simulagao e

resultados.

Tiago T. Ribeiro, Bianca F. Silva, Henrique N. Poleselo, Vinicius F. Vidal, Vitor M. L. Lopes,
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Mathaus F. Silva, Edvaldo S. A. Neto, Andre G. S. Conceicao, Leonardo M. Honodrio. ”A
Novel Integrated Architecture to X-in-the-loop Simulation applied to ASV Navigation” -
Robotica, Cambridge University Press, 2024. https://doi.org/10.1017/S026357472400153X

1.3.4 PUBLICACAO INDIRETA CONCLUIDA EM CONFERENCIAS
INTERNACIONAIS

Também na linha do uso de propulsao aérea para a locomog¢ao de embarcacao autonoma,

duas novas publicacoes foram obtidas utilizando os estudos e métodos descritos na Secao 3.4.

Vitor Mainenti Leal Lopes, Leonardo de Mello Honério, Murillo Ferreira dos Santos, Paolo
Mercorelli, Edvaldo Soares Aratjo Neto, Rodolfo Almeida Machado. "Project and Design of a
Catamaran Prototype with Aerial Propulsion System” 25th International Carpathian Control

Conference, Krynica Zdrdj, Poland, May 22-24, 2024.

Murillo Ferreira dos Santos, Leonardo de Mello Honério, Vitor Mainenti Leal Lopes, Paolo
Mercorelli, Edvaldo Soares Aradjo Neto, Rodolfo Almeida Machado. "Experimental Tests for
an Innovative Catamaran Prototype: An Interesting Application Case” 25th International

Carpathian Control Conference, Krynica Zdrdj, Poland, May 22-24, 2024.

1.4 ESTRUTURA DO TRABALHO

Este trabalho estd dividido em 6 capitulos e 2 anexos, ao qual o Capitulo 1 é o presente,

Introducao.

O Capitulo 2 apresenta uma revisao bibliografica detalhando os principais conceitos de

cinematica e dinamica para a modelagem da aeronave.

Em seguida, no Capitulo 3 é apresentado em detalhes o projeto desenvolvido pelo autor,
a aeronave hexacoptero tilt-rotor para inspecao acoplada a linha de transmissao de energia
elétrica. As especificagoes técnicas da aeronave e a descri¢ao detalhada de cada subsistema

sao apresentadas.

Utilizando os conceitos discorridos Capitulo 2, no Capitulo 4 é desenvolvido e apresentado
pelo autor o modelo cinematico e dinamico da aeronave no modo de voo normal e no modo de

operagao acoplado a linha de transmissao de energia elétrica.

Com o uso do modelo do capitulo anterior, o Capitulo 5 apresenta a estrutura de controle.
Também apresenta os resultados das simulacoes da aeronave acoplada a linha de transmissao

de energia elétrica, da aeronave em voo e em aproximacao para 0 pouso.

Finalmente, no Capitulo 6 sao apresentadas as conclusoes do trabalho, juntamente com

marcagoes sobre possiveis trabalhos futuros.
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E acrescentado no final do trabalho algumas consideragoes a respeito do projeto e
fabricacao. No Apéndice A é apresentada a filosofia de projeto utilizada para o desenvolvimento
da aeronave. E no Apéndice B é apresentado um exemplo de desenvolvimento do projeto
técnico de um dos subsistemas da aeronave juntamente com os procedimentos de fabricagao

dos componentes.
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2 CONCEITOS PRELIMINARES DE MODELAGEM CINEMATICA E
DINAMICA

Este capitulo ird descrever de forma mais geral, baseado em revisao bibliogréfica, a
modelagem cinemética e dinamica da aeronave. Na Secao 2.1 sao definidos os referencias que
serao utilizados, na Segao 2.2 sao apresentadas definigbes gerais de cinematica e na Segao 2.3
sao apresentadas defini¢coes gerais de dinamica, enquanto caracteristicas mais especificas de

cada modo de operagao sao descritos no Capitulo 4, nas Secoes 4.4 e 4.5.

2.1 DEFINICAO DE REFERENCIAIS

O referencial inercial, F!, é considerado de forma simplificada como o sistema de coorde-
nadas fixos & Terra com sua origem na estacdo de controle no solo [38], com i/ apontado para
direcdo norte, j/ apontado para a direcdo leste e k! apontado para o centro da terra, como

pode ser observado na Figura 11.

Figura 11: Referencial inercial e referencial do corpo da aeronave com referenciais
auxiliares

j I (Leste)

i I (Norte)

— .,
—

\

=~/

Fonte: Autor
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Quando a aeronave estd em voo um segundo referencial centrado no corpo da aeronave se
faz necessario. Sua origem esta no centro de massa da aeronave (CG) com eixos referenciados
ao corpo da aeronave, com o eixo i’ aponta para frente da aeronave, o eixo j° aponta para
a lateral direita da aeronave e eixo k” aponta para baixo da aeronave, como é mostrado na

Figura 11. Esses trés eixos também sao conhecidos como x, y e z da aeronave [39].

Como a dinamica de rotagao do referencial do corpo em relagao ao sistema de coordenadas
inerciais ndo é trivial, entdo sdo criados referenciais auxiliares 7! e F“? (que podem ser

observados na Figura 11) com o intuito de simplificar as manipulagdes matematicas.

2.1.1 REFERENCIAL AUXILIAR 1: F*!

O referencial auxiliar F*! possui o eixo k! coincidente com k! e os eixo ! e j°! deslocados
em angulo de guinada v a partir do referencial inercial i/ e j! conforme mostrado na Figura
12. Na Figura 11 esse sistema de coordenadas auxiliar também ¢é representado na cor azul

claro, mas em linha trago ponto.

Figura 12: Referencial auxiliar F*!

i’ (Norte)T l// i vl

Fonte: Autor
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2.1.2 REFERENCIAL AUXILIAR 2: F?

O segundo referencial de coordenadas auxiliares F? parte do sistema de coordenadas
F'! e se desloca em angulo de arfagem 6, angulo este também conhecido como atitude da
aeronave. O eixo j”? se mantém coincidente com 5! e os eixos i"? e k¥? se deslocam em
angulo de arfagem a partir do primeiro referencial auxiliar i*! e k! conforme mostrado na
Figura 13, também mostrado na Figura 11 e também representado pela cor verde, mas com

linha trago dois pontos.

Figura 13: Referencial auxiliar Fv?

Fonte: Autor
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2.1.3 REFERENCIAL FIXO AO CORPO: F°

Finalmente o referencial de coordenadas do corpo da aeronave é obtido girando a aeronave

em rolagem.

2 ¢ os eixos j° e kb

A aeronave é girada em torno do eixo i® que coincide com o eixo ¥
se deslocam em angulo ¢ a partir dos eixos j¥? e k2, proporcionando assim rolagem, como

ilustrado na Figura 14.

Figura 14: Referencial fixo ao corpo F°

I—p
02|
k*y

Fonte: Autor

kb

Figura 15: Diagrama mostrando as transformacoes dos eixos dos sistemas de coordenadas
inerciais, F!, passando pelos sistemas de coordenadas auxiliares, F*! e F*2, até o sistema
de coordenadas fixo ao corpo, F?

- - _ - _ - ¢ _ -

il i i » P=i"
(7 Rolagem
' i | 7= i
v Arfagem
kI , k‘v] — kI k‘vz kb
) ) Guinada ) ) ) ) o )

Inercial Auxiliar 1 Auxiliar 2 Fixo ao
corpo

Fonte: Adaptado de Ducard [38§]

A Figura 15 mostra um diagrama que resume cada transformacao dos eixos de coordenadas,
partindo do sistema de coordenadas inerciais, F', passando pelos sistemas de coordenadas

auxiliares, v1 e v2, descritos na Subsecdo 2.1.1 e na Subsecao 2.1.2 respectivamente. Até, por
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fim, chegar ao sistema de coordenadas fixas ao corpo da aeronave como descrito na Subsecao

2.1.3.

Conhecidos como angulos de Euler, essas trés transformacoes de rotacoes relacionam a
orientacao do sistema de coordenadas fixo ao corpo com o sistema de coordenadas inerciais.
Partindo da direita para a esquerda na Figura 15 pode-se representar a transformacao como

descrito na Equagao 2.1,

Al(@0.0) = AL(OATOAT (v) (2.1)
1 0 o0 0 —sb b s 0

Abfw) = |0 e so || 0 1 0 —sb o 0 (2.2)
| 0 —s¢ b s 0 b 0 0 1
[ cheyp sy —sb

AY(p0.0) = spsOc) — s spsOsi) + cocy  spsh (2.3)
| cpsbcy + spsp cpsOsi) — spcp  cpct

onde s¢ = seng, cp = cosp, s8 = senf, cd = cosh, sy = sen) e cip = cosy. A matriz
que transforma um vetor do sistema de coordenadas fixo ao corpo em um vetor expresso no

sistema de coordenadas inercia pode ser descrita como:

Af = (AT (2.4)
2.2 DEFINICOES DE CINEMATICA

Como mencionado na secao anterior, algumas simplificagoes foram adotadas para a mode-
lagem cinematica e dindmica em ambas configuragoes de operacao estudadas. Primeiramente
assumiu-se que a terra é localmente plana, pois a aeronave opera em pequenas regides do
planeta. Deste modo, a aceleracao centripeta e todas as consequéncias dindmicas desse
referencial sdo desconsideradas, tomado o referencial de controle em terra como um referencial

inercial.

Com os referenciais definidos, a posicao, a velocidade, os angulos e as velocidades angulares
da aeronave em relagao ao referencial inercial podem ser definidos, sendo estes chamados

variaveis de estado.

As varidveis de estado que descrevem o comportamento cinemético da aeronave estao

descritos na Tabela 1

As varidveis sdo medidas no referencial fixo ao corpo F? em relacao ao referencial inercial
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41

Variavel Descrigao Eixo e Sistema de Coordenadas

Dn posicao inercial norte direcao i em F!

De posicao inercial leste direcao j! em F!

h posicao vertical (altura) direcao —k! em F!
u velocidade para frente direcao i em F°

v velocidade lateral direcdo j° em F?

w velocidade vertical direcao k* em F?

10) angulo de rolagem em relacao a F'? e F?
0 angulo de arfagem em relacao a F'! e Fv2
Y angulo de guinada em relacao a F! e FU!
P taxa de rolagem direcdo i em F°

q taxa de arfagem direcao j° em F?

r taxa de guinada direcao k* em F?

FI e fazendo uso dos referenciais auxiliares F'! ¢ F2. Normalmente, VANTS usam as
seguintes varidveis de estado na nomenclatura Norte-Leste-Baixo (NED, do inglés North-East-
Down). O vetor 7); representa estas coordenadas inerciais do Centro de Gravidade (CG) da
aeronave ao longo dos eixos i/, j e k! no referencial inercial, 71 = [ p, p. —h]F € R3. O
vetor 7o representa os angulos de rolagem, arfagem e guinada no referencial do corpo (i°, 5°
e k) em relacdo ao referencial inercial (i/, j e k') fazendo uso dos referenciais auxiliares
(491, b kYL iv2, 2 e kY2), oy = [ ¢ 0 o ]T € R3. Os vetores vy e v representam as

velocidades lineares e angulares tridimensionais sobre os eixos (i%, j° e k) no referencial do

corpo, respectivamente v; = [u v w]l €R3evy=[p q r]T € R3.

Desta forma, a variacao da posicao no referencial inercial pode ser expressa em termos do

referencial do corpo da aeronave de acordo com as Equacgoes 2.1 e 2.4, como:

dm

M _ Al (25)
Dn ey  spsbey) — clsy  cosbey + spsy u
De | = | st spsOsy) + coc)  copsbsi) — spcyp v (2.6)
h s6 —sps —copch w

Para as velocidades angulares tem-se a necessidade de expressao segundo a aplicacao
das seguintes matrizes de rotagao, conforme descrita na Equacao 2.1, resultando na seguinte

equacao:

va= |0 | +A%(¢) | 6 | + AL (4)AR(0) | O (2.7)
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p b 1 0 0 0 1 0 0 cd 0 —sb
=10 |+]|0 cp s¢ 0 1+10 cop so 01 0 0| (2.8)

r 0 0 —s¢p b 0 0 —s¢ co s6 0 O 1/)
P 1 0 —s0 1)
g | =10 cod s¢pch 0 (2.9)
T 0 —s¢ coch 1/1

Invertendo esta equacao obtém-se:
& 1 sotd  cotl P
O |=10 e -s6 |]|q (2.10)
¥ 0 s¢/cd co/ch r

onde s¢ = seng, co = cosg, s = senb, cf = cosh e t = tand.

A Equagao 2.10 possui dois elementos da matriz com divisdo por cosf que leva a indeter-
minagao quando € = 90°. Desta forma, é importante que isso seja levado em consideragao
quando programado o cédigo da simulacao, no entanto, angulos de arfagem dessa magnitude

nao sao esperados na operacao usual da aeronave.

2.3 DEFINICOES DE DINAMICA

Em sequéncia as forcas e momentos envolvidos no estudo do movimento também sao

consideradas.

2.3.1 MOVIMENTO TRANSLACIONAL

Utilizando a segunda lei de Newton, a modelagem dinamica do movimento translacional é

obtida por meio da conserva¢ao do momento linear [40], como apresentada na Equagao 2.11:

f= —(m?d) (2.11)

onde f ¢é o vetor do somatério de todas as forcas que agem no veiculo (forga de propulsao dos
. . C A d . .

rotores, forga gravitacional e forga aerodinamica), i €a derivada no tempo no referencial

inercial, F!, m é a massa total do total do veiculo, @ é o vetor de velocidades ao longo de i°,

j% e K.

Esta também pode ser exibida na forma da Equagao 2.12:
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- dv dm
F=m  gi" 2.12
M T Va (2.12)

Como a massa nao se altera durante a operacao da aeronave pode-se considerar a derivada
da massa em fung¢ao do tempo como nula, deste modo a Equagao 2.12 pode ser descrita como

a Equacao 2.13.

dv

f=m— 2.13
i (2.13)
A derivada do vetor velocidade no referencial inercial, F, pode ser descrito em termos da

derivada no referencial do corpo, F°, e da velocidade angular [40], expresso na Equacio 2.14:

dv  dv

-~ . - o .
onde &/r ¢ a velocidade angular da aeronave em relagao ao referencial inercial.

A Equagéo 2.15 é uma representacao da Equacdo 2.13 com derivada no referencial do
corpo, resultado da combinacao com a Equagao 2.14 e aplicado ao caso de manobra da

aeronave.

dv®

_7) —

A soma de todas as forgas externas aplicadas a aeronave no referencial do corpo é definido

pelo vetor fo , o vetor velocidade linear e angular no referencial do corpo é @° = v e G)’é’ /1= V2

respectivamente.

Desta forma, a derivada do vetor velocidade no referencial do corpo é apresentado na

Equacao 2.16.

A 0
v
| 2.16
dty v (2.16)
"

Combinando as Equagoes 2.15, 2.16 e expandindo o produto vetorial da Equacao 2.15
obtém-se a Equacao 2.17.

] TV — qw X0

1
y | = — — b 2.17
) pw—ru | + m Y ( )
w qu — pv AL
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Onde X°, Y e Z% sdo os somatérios das forcas aplicadas & aeronave no sistema de

coordenadas do corpo, F°.

2.3.2 MOVIMENTO ROTACIONAL

A lei de Newton aplicada ao momento angular é apresentado de maneira semelhante &

Subsecgao 2.3.1 e pode ser descrita como a Equagao 2.18:

T = dH /dt; (2.18)

onde T € R3 é a soma de todos os momentos externos e H é o vetor do momento angular.

A derivada do momento angular no referencial inercial, !, pode ser descrita em termos
da derivada no referencial do corpo, F?, e da velocidade angular [40], expressa na Equacio

2.19:

I = dH"/dt, + &))p x H' (2.19)

onde o vetor I'? é o somatério de todos os momentos aplicados a aeronave no sistema de

coordenadas fixo ao corpo e 552 /1 é o vetor velocidade angular.

Para, corpos rigidos, o momento angular em relacdo ao CG da aeronave, H®, pode ser
definido como a matriz de inércia, I gG, vezes o vetor de velocidade angular GJ’S e Desta forma

a Equacao 2.19 pode ser expressa como a Equagao 2.20:

dIt,c@y)

onde IgG € R3X3 ¢ definida pela Equacao 2.21.

[W*+2%)dm  — [(zy)dm — [(xz)dm I8 Igy 1%,
o=\ —[(aydm [(@®+2)dn - [(yz)dm | = L L (2.21)
— [(@2)dm  — [(yz)dm  [(a® +y*)dm L, I, I

Considerando que p, g e r estdo definidos na Tabela 1, pode-se expressar sua derivadas

COomao:
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@b b
b/I

— = 2.22

7;.

Manipulando a Equagao 2.20 obtém-se a Equacao 2.23.
dasb
b/1 b— —b b —b b

dty, e —&yp x (Ieg@y) +T ] (2.23)

Considerando que L?, M? e N? sdao os momentos externos aplicados ao corpo da aeronave
e juntamente com a Equacao 2.22, a Equagao 2.23 pode ser reescrita conforme a Equagao

2.24.

P p p Lb
= Iaé -1 q x Ioa q + MP (2.24)
7 T r NP

Dessa forma, é definida a derivada da velocidade angular em relagdo ao sistema de
coordenadas do corpo da aeronave determinada pela matriz de inércia e somatérios de

momentos aplicados a aeronave nos eixos %, j° e k.

2.4 CONSIDERACOES FINAIS DO CAPITULO

Neste capitulo foi apresentada revisao bibliografica necesséria, baseada principalmente
nos trabalhos de Ducard [38], Roskam [39] e Beard [40], para posterior modelagem cinematica

e dinamica da aeronave que deve atender os objetivos propostos na Secao 1.2.

No capitulo seguinte se faz necesséario expor em detalhes o projeto do Hexacoptero Tilt-
Rotor (HTR) PTLIR Hibrido desenvolvido neste trabalho, pois este é o objeto principal do
estudo. Em seguida, se faz necessario a exposicao de detalhes da topologia da aeronave, bem
como, detalhes de operacao de subsistemas para que a modelagem cinematica e dinamica
iniciada neste capitulo seja adaptada para as particularidades deste projeto, devidamente

expresso no Capitulo 4.
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3 HEXACOPTERO TILT-ROTOR PTLIR HiBRIDO

Em uma contribuicao tnica para a evolucao de PTLIRs hibrido, este novo projeto de
VANT é proposto de modo a fundir uma configuracao hibrida avancada de PTLIRs em uma
plataforma super-atuada, usando dois rotores capazes de deflexdo em angulo (tilt-rotors)
colocados em lados opostos na lateral do VANT. Usando algumas partes do drone comercial
FLYD-100 V2, um novo subsistema de tilt-rotor e um novo subsistema localizado na parte
inferior do VANT s&o projetados para atender aos requisitos de pouso e movimentagao na

linha de transmissao de energia.

Os tilt-rotors super-atuados permitem uma reacao muito rapida aos comandos durante o
v6o [41] e sdo responséveis por mover o VANT ao longo do cabo quando conectado & linha de

transmissao de energia.

O motivo da alta manobrabilidade na dinamica de avango é consequéncia da movimentagao
dos rotores na direcao em que se deseja ir, ao invés de movimentar toda a aeronave em arfagem.
Ou seja, gira-se apenas os rotores que possuem momentos de inércia bem menores que o
conjunto todo, o VANT inteiro. Como consequéncia, oferece capacidade de alta aceleragao

para pequenos ajustes de trajetoria.

Ao se deslocar acoplado & linha de transmissdo de energia, ndo hé necessidade de controlar
a dinamica de rolagem do veiculo devido a sua condicao estavel. Isso é garantido devido ao
simples fato do posicionamento das baterias nos suportes do trem de pouso, levando para baixo
o centro de massa da aeronave. Como o centro de massa esta abaixo do contato das rodas
com o cabo este apresenta estabilidade como a de um péndulo simples. Quanto ao movimento
de arfagem, este segue o angulo da catenaria do cabo condutor devido a um conjunto de dois

roletes conicos em contato com o mesmo.

Durante o voo de aproximagao para pouso na linha de transmissao de energia é imprescin-
divel o uso dos tilt-rotors, principalmente ao pousar em local arbitrario da catenaria, devido
ao fato de que um ponto aleatério na catenaria tem um angulo de inclinagao diferente zero, ou
seja, nao horizontal. Com a condigao de super-atuacao do VANT, este é capaz de se estabilizar
em um determinado angulo de inclinagao de arfagem para corresponder ao angulo local da

catendria. Esse tipo de descida para pouso com angulo de arfagem diferente de zero é uma
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tarefa muito dificil para um multicéptero convencional.

Figura 16: Vista explodida mostrando subsistemas diferenciados por cores: vermelho)
subsistema do tilt-rotor, azul) subsistema de acoplamento e verde) subsistema da bateria

Fonte: Autor

A Figura 16 mostra uma vista explodida, onde cada cor representa um subsistema dife-
rente. A vermelha representa o subsistema do tilt-rotor (representado pelos rotores 1 e 2), em
um total de seis motores, quatro destes nao sao tilt-rotors. Eles sao conectados diretamente a
parte central do VANT através de bragos feitos de tubos de fibra de carbono. O subsistema
azul representa o mecanismo de acoplamento responsavel por conectar o VANT ao cabo da

linha de transmissao de energia. Também é responsavel por prender as pernas do trem de
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pouso ao corpo principal do VANT. Em verde é mostrado o subsistema de suporte da bateria
que, além de suportar a bateria, conecta o trem de pouso as pernas do trem de pouso. A

propria bateria é representada pela cor amarela.

Figura 17: Vista em perspectiva do HTR montado mostrando subsistemas diferenciados
por cores: vermelho) subsistema do tilt-rotor, azul) subsistema de acoplamento e verde)
subsistema da bateria

Fonte: Autor

Na Figura 17 é mostrada uma vista em perspectiva da aeronave montada com os mesmos
subsistemas citados diferenciados pelas mesmas cores, projetado com uso de ferramenta de
CAD. Nas Figuras 32 e 33 pode ser observada a aparéncia final do protétipo resultado do

projeto que é detalhado nesse capitulo.
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3.1 SUBSISTEMA DE ACOPLAMENTO

O subsistema de acoplamento é composto basicamente por um suporte que conecta o trem
de pouso a regiao ventral do VANT e aos roletes conicos (que suportam a aeronave quando
ela estd apoiada na linha de transmissao). De concepgao simples, seu design muito eficaz foi
desenvolvido para atender as altas demandas do trem de pouso. Além disso, as estruturas
tubulares do trem de pouso possuem uma segunda funcao, que é guiar o cabo da linha de
transmissao até a regiao dos roletes conicos (Figura 18), estes também sao posicionados no
mesmo suporte. Assim, como uma unica estrutura executa muitas tarefas seguindo a filosofia
de projeto de solugdo minima, esta também tende a ter componentes muito leves (no Apéndice

A mais detalhes sobre o tema podem ser apreciados).

Figura 18: Desenho esquemético mostrando a realizacao do acoplamento com erro
maximo de aproximacao permitido

Velocidade relativa do
cabo em condicao de erro
maximo de aproximacao

Fonte: Autor

Uma certa margem de erro durante a fase de aproximagao para pouso é admitida, devido
ao fato que as estruturas tubulares das pernas do trem de pouso atuam como guias para o
deslocamento relativo do cabo durante esta manobra. Como pode ser observado na Figura 18,
a posicao maxima de erro de aproximacao admitida é de 191mm, posicao esta proxima ao
subsistema de suporte da bateria. Deste ponto entao, a velocidade do cabo em relagao ao
HTR se desloca na dire¢ao das pernas do trem de pouso no sentido dos roletes conicos do

subsistema de acoplamento.

A Figura 19 mostra em maiores detalhes todas as estruturas e componentes do subsistema
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de acoplamento. O suporte multifuncional representado pelo item 1 é posicionado na frente e
atras, com duas pecas espelhadas idénticas, este suporta a grande maioria dos componentes

deste subsistema.

Figura 19: Vista em detalhe do subsistema de acoplamento com itens indicados:
1)suporte multifuncional, 2)rolete conico, 3)estrutura tubular do trem de pouso, 4)arco
do mancal, 5)rolamento de esferas, 6)servomotor da trava de mau tempo e 7)trava de

mau tempo

Fonte: Autor

Uma vez que o VANT é acoplado a linha, este se move facilmente com o minimo de atrito
devido ao rolete conico que foi desenvolvido para suportar as cargas da aeronave (representado
pelo item 2 na Figura 19). O eixo é constituido por um tubo de fibra de carbono de 8mm de
diametro e 1mm de espessura (interno ao rolete conico) e é sustentado por dois mancais de
rolamento de esferas para cada eixo, indicados pelo item 5 da Figura 19. A estrutura em forma
de arco sustenta o mancal (aparafusado diretamente ao suporte multifuncional), representado
pelo item 4 da Figura 19. As estruturas tubulares do trem de pouso sdo representadas pelo
item 3 da Figura 19. As travas de mau tempo sao representadas pelo item 7 e os servomotores

que acionam as travas sao indicados pelo item 6 da Figura 19.

O HTR é projetado para permanecer completamente estavel durante a operagao conectado

a linha de transmissao de energia, no entanto, as travas de mau tempo estao presentes no
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subsistema de acoplamento, pois, ocasionalmente, podem ocorrer rajadas de vento inesperadas
que poderiam derrubar a aeronave da linha durante a operacao. Para isso, as travas sao
acionadas assim que a aeronave estiver pousada sobre a linha. O contato entre as travas e o
cabo é feito por roletes nas pontas das travas (roletes cilindricos podem ser observados nas
pontas das travas de mau tempo mostradas na Figura 19 indicadas pelo item 7), deste modo,

o movimento para frente e para tras nao é dificultado de modo nenhum pelas travas.

Figura 20: Desenho esquematico do funcionamento das travas de mau tempo nas
condigbes limites de operagao: a) cabo de 5mm, b) cabo de 55mm

Fonte: Autor

As travas de mau tempo também sao projetadas para se adequarem a grande variacao de
calibres possiveis de cabos, proposto na Segao 1.2 (Objetivos). Na Figura 20 sao apresentadas
as duas posigoes de operagao limites de projeto: a) cabo de 5mm de calibre, menor diametro
de operagao admitido e b) cabo de 55mm de calibre, maior didmetro de operacao admitido.
Pode-se notar que para cabos de maior calibre (b), mais usuais em linhas de transmissao de
energia elétrica, o contato dos roletes das travas de mau tempo com o cabo se dd de forma
bastante efetiva, na parte mais central do rolete. Isso também se mostrou verdadeiro para

cabos na faixa de 30mm de diametro.

3.2 SUBSISTEMA DE SUPORTE DA BATERIA

Um dos principais requisitos da aeronave com capacidade de pouso sobre linhas de energia
é que este se mantenha estavel durante o pouso e deslocamento sobre a linha. Para isso, o
centro de gravidade da aeronave (CG) deve estar abaixo do ponto de acoplamento. Dessa
forma, um dos componentes mais pesados da aeronave, as baterias, foram posicionadas no

ponto mais baixo da aeronave, bem proximas as superficies de contato com o solo de seus
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trens de pouso.

Figura 21: Vista em detalhe do suporte da bateria

Fonte: Autor

Na Figura 21 é mostrada uma vista em detalhe da parte inferior do trem de pouso onde é
posicionada a bateria. As duas estruturas mostradas em verde sdo os suportes das baterias.
Estes também possuem a funcao de fazer a conexao das estruturas tubulares do trem de pouso,
que ligam & parte superior do drone, com a parte inferior do trem de pouso que tem contato

direto com o solo. A bateria estd representada em transparéncia para facilitar a visualizagao.

Os suportes das baterias foram projetados para serem leves, aguentarem o impacto do
pouso e suportarem o peso da bateria. Alguns detalhes foram incluidos no projeto para
facilitar a passagem dos fios, como o furo em sua lateral. E é possivel utilizar a cavidade que
fica logo atras da bateria para a passagem dos fios por dentro das estruturas tubulares do

trem de pouso que levam a parte superior da aeronave.

Para manter a bateria na posi¢do é usada uma simples fita com velcro passando em volta
da bateria e do tubo horizontal que suporta as duas extremidades emborrachadas que entram

em contato com solo.

3.3 SUBSISTEMA DO TILT-ROTOR

Dois rotores que possuem deflexdao em angulo sao colocados em lados opostos da lateral
do VANT, girando em torno do eixo j® da aeronave. Eles sdo capazes de inclinar 90° para

frente e para trés. O tilt-rotor do lado esquerdo (motor nimero 2) é representado na Figura
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22, que tem orientagao positiva quando inclinada para frente (na diregao da seta vermelha).

Em relacao ao tilt-rotor do lado direito, este é computado com sinal na dire¢cdo oposta.

Figura 22: Desenho esquematico mostrando a deflexao em angulo do rotor 2

Fonte: Autor

Quando defletido em angulo positivo para o tilt-rotor do lado esquerdo e em angulo
negativo para o tilt-rotor do lado direito, 0 VANT se moverd para frente, na direcdo positiva
do eixo i*. Quando defletido negativamente para o tilt-rotor do lado esquerdo e positivamente
para o tilt-rotor do lado direito, o VANT voard para tras. Por outro lado, se ambos os
tilt-rotors forem comandados com deflexoes positivas ou ambos com deflexGes negativas, a

aeronave tende a girar na direcio do eixo kY, ou seja, realiza manobras de guinada.

Um novo projeto de tilt-rotor é proposto para evitar complexidade, como engrenagens,
por exemplo [42]. O suporte do motor é conectado diretamente ao servomotor, resultando em

um projeto bastante simples, como mostrado na Figura 23.

No entanto, a posicao do motor deve ser preservada com um eixo de articulagao bastante
alinhado ao braco do tubo de fibra de carbono. Para tanto, a base do servomotor deve
ser apoiada em uma posi¢ao inferior conforme a Figura 23, onde a base do servomotor é

representada pelo item 3.

A Figura 23(a) mostra a vista explodida do subsistema de deflexdo do rotor 1 e 2, onde
cada componente é marcado. O tubo de fibra de carbono que serve de brago para dar folga ao
rotor da regiao central do drone é representado pelo item 1. O item 2 representa o servomotor
responsavel pelo deslocamento em angulo do motor propulsor. A base do servomotor é

representada pelo item 3. O item 4 é o motor que é conectado diretamente a hélice. O item
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Figura 23: Detalhes do subsistema de acoplamento em trés imagens: a)Vista explodida,
b)Vista de conjunto e ¢) Fotografia do subsistema montado; com itens mostrados na
imagem a): 1)tubo de fibra de carbono do brago, 2)servomotor do tilt-rotor, 3)base do
servomotor, 4)motor, 5)brago do servomotor, 6)trava do tubo, 7)rolamento, 8)montante
do motor e 9)ESC

Fonte: Autor

5 representa o braco do servomotor. Dando continuidade, o item 6 representa a trava do
tubo de fibra de carbono. O item 7 representa o rolamento que suporta o montante do motor
representado pelo item 8. Por fim, o item 9 representa o controlador eletrénico de velocidade

(ESC) do motor.

A Figura 23(b) mostra o projeto montado do mecanismo tilt-rotor e a Figura 23(c) mostra

a fotografia do protétipo fabricado e montado.

Detalhes sobre o projeto e fabricagdo deste subsistema podem ser vistos em maior detalhe

no Apéndice B.

3.4 MOTORIZACAO

Conjuntos de hélices e motores idénticos sao posicionados nas pontas dos bragos do HTR.

Quatro sao motores fixos, ou seja, sem capacidade de deflexdo em angulo e dois sdo tilt-rotors,
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em um total de 6 rotores. A seguir serd descrito o desenvolvimento de uma bancada de ensaios
especificos para o correto levantamento dos dados que serao utilizados para a escolha do
sistema propulsivo da aeronave, bem como, medir os dados de empuxo e torque do conjunto de

motor-hélice escolhidos para alimentar o modelo dindmico da aeronave descrito no Capitulo 4.

3.4.1 PROCEDIMENTO PARA OBTENCAO DE PARAMETROS DAS
HELICES

De modo a se obter uma adequada escolha de motores e hélices para a aeronave deve-
se obter boas medidas do conjunto moto-propulsivo, medindo nao sé a tracao gerada, mas
também sua eficiéncia. Quando se trata de eficiéncia é bastante conveniente separar a eficiéncia
de poténcia elétrica de sistemas como bateria, ESCs, fios e motores, da eficiéncia da hélice.
Esta 1ltima, por sua vez, completamente relacionada a eficiéncia aerodinamica. Para isso, é

adequado fazer uso de medidas de torque de acionamento da hélice, tracao e rotacao.

3.4.1.1 COEFICIENTE DE TRACAO E COEFICIENTE DE POTEN-
CIA

E mais conveniente fazer apresentacao de resultados em valores adimensionais, Coeficiente
de Tracao (CT) e Coeficiente de Poténcia (CP) em funcao da rotacao da hélice, como pode

ser visto na Figura 24.

Figura 24: Exemplo dos dados do ensaio estatico
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Fonte: Adaptado de Brandt & Selig [43]

O Coeficiente de Tragao, CT, e o Coeficiente de Poténcia, CP, sdo descritos como [44]:

T Py

T—— p—_—W_
¢ pn2D* e ¢ pn3 D>

(3.1)

onde T' é a tragao medida, n é a rotagdo medida, D é o diametro da hélice e p é a densidade

do ar calculada por meio da pressao medida, p, e a temperatura medida, t. A densidade do



o6

ar, p, é calculada como:

p = pRt (3.2)

onde R é a constante universal dos gases.

A poténcia Py é obtida por meio do torque medido, ), e calculada segundo a seguinte

exXpressao:

Py = 2mnQ (3.3)

Como CT e CP sao adimensionalizados em func¢ao da rotagao da hélice, quando estes
valores sao plotados em fungao da rotagao (como na Figura 24) o que estd de fato sendo
analisado é como estes parametros variam em funcao do ntimero de Reynolds. O niimero
de Reynolds é um parametro aerodinamico que correlaciona a densidade do fluido (p), a
velocidade (V), o comprimento de corda caracteristico (c) e a viscosidade (u) [45]. Este
numero adimensional rege a caracteristica laminar e turbulenta do escoamento. E pode ser

€Xpresso como:

Re = —— (34)

3.4.1.2 GEOMETRIA DA HELICE

Normalmente a geometria da hélice é apresentada principalmente em fungao parametros de
corda, torcao e perfil aerodindmico. Uma maneira conveniente de apresentar esses parametros
é dividir a hélice em se¢oes e dai apresentar os valores de corda (c), tor¢ao () e forma do

perfil para cada uma dessas segoes [46].

Na Figura 25, a geometria é apresentada por se¢des do raio (r) da hélice adimensionali-
zadas em fungao do raio total (R,). Para cada sec¢@o foi medida a corda (c) do perfil local

adimensionalizada em fungao do raio total e o dngulo de incidéncia desse perfil em graus (/3).

Além da variagao dos parametros apresentados na Figura 25, existem alguns outros
parametros de projeto que podem afetar os valores de CT e CP, como a forma do perfil

aerodinamico que compoe a hélice, a espessura do perfil e a rugosidade da superficie.
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Figura 25: Exemplo de geometria da hélice
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Fonte: Adaptado de Deters [47]

3.4.1.3 FIGURA DE MERITO: FM

Para uma completa analise da eficiéncia de uma hélice em condicao estatica, em que na
aplicacao de drones seria o andlogo ao voo pairado, serd utilizado um conceito obtido da

andlise de desempenho de helicépteros, a Figura de Mérito, FM [48].

FM ¢ definida de acordo com a equacao a seguir:

Pideal

FM =
P

(3.5)

Que é definido como a poténcia ideal, P,;geq;, sobre a poténcia medida, P. Ou em funcao

do Coeficiente de Tragao e Coeficiente de Poténcia (Deters, 2014):

o7®/2) V2
FM=_—"FM Y= 3.6
CPrar (3.6)

Os Coeficientes de Tracao e Poténcia, CT e CP, para ficar em conformidade com o

equacionamento de helicopteros sao convertidos como:

T P

M= avz © FM = L AVE

(3.7)

pois a velocidade na ponta do rotor, Vr, é um parametro de muita importancia para essa

aplicagdo em helicépteros e A representa a area do disco.
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3.4.2 EQUIPAMENTO DE MEDIDA DOS PARAMETROS DE PRO-
PULSAO

Para realizagao do processo de medida, deve-se utilizar um equipamento capaz de medir
pressao e temperatura do ar, rotacao, tracao e torque de acionamento da hélice. O desen-
volvimento desse equipamento no proprio laboratério foi escolhido para reduzir os custos e
desenvolver a tecnologia, permitindo total controle dos ensaios e viabilizando testes ainda

mais complexos no futuro.

3.4.2.1 PROJETO DO EQUIPAMENTO DE MEDIDA

O equipamento de ensaio de motor e hélice deve ser de facil manuseio e capaz de
transmitir os dados de maneira rapida e eficiente. A montagem e desmontagem do conjunto
moto-propulsivo é agilizada por um suporte representado pelo item 7 da Figura 26, que possui
ranhuras que facilitam a fixacdo de um grande ntimero de motores com diversas disposi¢oes
de parafusos de fixacao. Esse suporte é conectado as células de cargas para medir o torque de

acionamento da hélice por meio de duas dobradigas representadas pelo item 8 da Figura 26.

Figura 26: Montagem do equipamento de medida com indicacao de itens: 1)célula
de carga do torque (esq.), 2)célula de carga do torque (dir.), 3)cantoneira estrutural,
4)médulo conversor amplificador HX711, 5)medidor de rotagao, 6)sensor 6tico, 7)suporte,
8)dobradigas, 9) mastro de aluminio, 10)parafusos M4 e 11)célula de carga da tragao

Fonte: Autor

As células de carga para medir torque sao representadas pelo item 1 e pelo item 2 da
Figura 26. Durante o ensaio, as células de cargas sofrem carregamentos em sentidos opostos,
somando o moédulo de cada carregamento e multiplicando pelo brago de acionamento do

torque, ou seja, do centro do motor a célula de carga, obtém-se o torque gerado pelo conjunto
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moto-propulsivo.

A célula de carga responsavel pela medida da tracdo é representada pelo item 11 da
Figura 26. Cada uma dessas trés células de carga é capaz de medir até 20kgf de tracao e

pode ser visto em maior detalhe na Figura 27 (b).

Figura 27: Amplificador (a) e célula de carga (b)

Fonte: Autor

O item 3 da Figura 26 representa uma cantoneira de funcao estrutural que conecta a
célula de carga de medicao de tracao com as células de cargas de medicao do torque. Essa
cantoneira também serve de suporte para alguns componentes eletronicos como o médulo
conversor amplificador HX711 representado pelo item 4 e o medidor de rotacao representado

pelo item 5.

O sensor 6tico que faz a leitura para o medidor de rotagao é representado pelo item 6
da Figura 26. O mdédulo conversor amplificador HX711 pode ser visto em maior detalhe na
Figura 27 (a). E o medidor de rotagao acompanhado do sensor 6tico pode ser visto em maior

detalhe na Figura 28 (a).

Figura 28: Medidor ético de rotagao (a) e sensor de pressao e temperatura (b)

b)

Fonte: Autor
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Todos esses sistemas, que sao mantidos unidos por meio de parafusos M4 representados
pelo item 10, sdo montados sobre um mastro de aluminio, representado pelo item 9 da Figura
26, que permite o adequado afastamento da hélice em ensaio da bancada a qual o mastro é

aparafusado.

Para se calcular os niimeros adimensionais mostrados na Figura 24 sao necessarios pressao
(p) e temperatura (t), idealmente coletados em tempo real para as condigoes do ensaio. Desta
forma, optou-se pela instalacao de um sensor de pressao e temperatura na bancada préximo
ao equipamento de medida de torque, tracao e rotacao. Estes sensores estdao contidos na placa

que pode ser vista na Figura 28 b.

3.4.2.2 CONSTRUCAO DO EQUIPAMENTO DE MEDIDA

A bancada que foi montada para suportar os equipamentos de medida dos parametros
do conjunto propulsivo utilizou perfis estruturais em aluminio com 30x30mm de secao, esses
apresentam propriedades mecanicas satisfatdrias para suportar os esforgos de tragdo e momento

impostas pelo conjunto propulsivo.

Figura 29: Equipamento de medida dos parametros de propulsao

Fonte: Autor

A eletronica incorporada ao equipamento é capaz de medir e salvar automaticamente os
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dados de tragao, momento, rotacao, corrente, tensao, temperatura e pressao. O acionamento
dos motores ¢é realizado por meio de telemetria visando a seguranga do operador durante o

andamento dos ensaios.

Na Figura 29 é mostrada a bancada finalizada com motor e hélice instalados para obtengao
das medidas. Maiores detalhes de construcao e calibracao do equipamento de medida dos

parametros de propulsao podem ser encontrados no artigo indicado na secao 1.3.2.

3.4.3 ENSAIOS PROPULSIVOS PARA OBTENCAO DE k, E k,

Dentre as opgoes de motorizacao sugeridas pelo fabricante do drone comercial FLYD-100
V2 foram ensaiados os conjuntos de motor e hélices na bancada de ensaios descrita nas Segoes

3.4.2.1 e 3.4.2.2. A escolha do conjunto motor e hélice foi realizada segundo o procedimento

descrito na Segao 3.4.1.3.
Figura 30: Grafico da tracao para obtencgao de k;
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Fonte: Autor

Foi selecionado o conjunto moto-propulsor, composto do motor MAD 5008IPE-300 KV
e da hélice Fluxxer Pro 18x6.1 MATT. O motor e a hélice foram instalados na bancada de
ensaios e devidamente conectado ao ESC e bateria. Um software faz o controle da porcentagem
do PWM enviado ao motor que corresponde & rotagao do motor. Fez-se incrementos a cada

10% de PWM e mediu-se a tragao e torque do motor.

Na Figura 30 é mostrado um gréfico de tracao para cada incremento de 10% no PWM
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assim como o ajuste linear dos pontos com a intencéo de se obter o coeficiente k1 que é o

coeficiente angular dessa reta para o conjunto moto-propulsor escolhido.

Figura 31: Grafico do torque para obtencao de ko
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Fonte: Autor

Na Figura 31 é mostrado um gréfico de torque para cada incremento de 10% no PWM. O
torque mostrado ja é a soma das duas células de cargas multiplicado pelo braco de aplicacao.
No grafico também é mostrado o ajuste linear dos pontos com a intencao de se obter o
coeficiente ko, que é o coeficiente angular da reta e representa a constante do torque de reagao

devido a rotagao do conjunto propulsivo.

No Capitulo 4, os coeficientes ky e ko serao utilizados para a realizacao do modelo propul-

sivo da aeronave assim como sua Matriz de Eficacia de Controle.

3.5 MONTAGEM DO PROTOTIPO

O projeto aqui descrito, baseado na filosofia de solugdo minima descrita no Apéndice
A, executado segundo a metodologia de prototipagem répida, descrita no Apéndice B, deu

origem ao prototipo do HTR PTLIR Hibrido.

Para melhor ilustrar o protétipo desenvolvido, a Figura 32 mostra uma fotografia do
HTR sobrevoando um cabo de linha de transmissao colocado entre suportes para que a altura

ficasse mais baixa para facilitar a execugao das fotografias.
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Figura 32: Fotografia do HTR sobrevoando o cabo da linha de transmissao de energia
1 \ \ x .'--_ . ‘ - 5 Vi : \: S
) |

3.6 ENSAIO DE ROLAGEM DO HTR CONECTADO AO CABO

Com o protétipo pronto, alguns testes iniciais foram realizados. Um teste que é bastante
seguro para a aeronave, mas muito importante para o levantamento de parametros que nao

sao comuns a um HTR convencional, é o teste pousado sobre o cabo.

A Figura 33 mostra uma fotografia do HTR pousado em um cabo de linha de transmissao,
onde é possivel observar os dois tilt-rotors inclinados 90 graus na diregao frontal da aeronave.
Conforme a tracdo dos rotores era aumentada esse se deslocava vencendo o aclive da catenéria,
forma da linha de transmissao de energia elétrica. Quando a tracao era cortada, o HTR se
deslocava para o ponto mais baixo da catendria por acao da gravidade como o esperado. Este

comportamento dindmico sera melhor abordado na Secao 4.5.2.

E importante notar também que devido ao posicionamento das baterias, os componentes
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TR pousado sobre o energia

Figura 33: Fotografia do H

cabo da lin
¥ ) 4

ha de transmissao de

mais pesados da aeronave na regiao mais baixa do trem de pouso, a aeronave possui o
comportamento de rolagem como o de um péndulo simples quando conectado ao cabo.
Essa caracteristica é conferida ao HT'R PTLIR Hibrido devido ao CG abaixo do ponto de
pivotamento, no contato dos roletes do subsistema de acoplamento (como descrito na Segao

3.1) com o cabo.

Desta forma, com o objetivo de observar o comportamento dinamico de rolagem sobre o
cabo, impos-se ao HTR um deslocamento inicial em angulo de rolagem e em seguida permitindo
que se deslocasse em vibracao livre. A amplitude inicial foi dada aleatdria e o comportamento
para alguns dos ensaios é mostrado nos gréficos da Figura 34, grafico a) com amplitude inicial,
0o, de 3.33°, gréfico b) com amplitude inicial de 3.53°, grafico ¢) com amplitude inicial de
2.02° e gréfico d) com amplitude inicial de 3.13°. No momento do ensaio o protétipo estava

pesando 8.83K g e a posicao do CG em relagao ao ponto de contato do cabo estava em 165mm.
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A aquisicao dos dados, que ocorre a cada décimo de segundo, foi realizada por meio das IMUs

embarcadas na Pixhawk PX4.

Figura 34: Ensaio de rolagem realizado, mostrando a amplitude do angulo de rolagem,
¢, em graus, em func¢ao do tempo, em segundos e com amplitude inicial de: a) ¢y = 3.33,

b) ¢0 = 353, C) Qb() =2.02e d) qbo =3.13
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Fonte: Autor

Quando realizando o modelo dinamico, que serd melhor descrito na Segao 4.5.1, nao é
uma tarefa dificil o correto levantamento de parametros como o momento polar de inércia
em relacao ao ponto de pivotamento, ponto de contato entre os roletes do subsistema de
acoplamento e o cabo, basta computar todas as massas do HTR segundo a Equacao 2.21 e
parametros como a constante de restituicao, que é uma relacao entre a forca peso e a distancia
do CG ao ponto de pivotamento. No entanto, parametros relacionados ao amortecimento de
rolagem nao é algo trivial de se obter. Deste modo, na segdo 4.5.1 os gréaficos da Figura 34

serao utilizados para realizacao desta afericao.

3.7 CONSIDERACOES FINAIS DO CAPITULO

O conceito apresentado por Katrasnik et al. [31] recebe projeto detalhado neste capitulo,
assim como diversos outros autores o fizeram nos tltimos anos, como Long et al. [23], Chang

et al. [21], Miralles et al. [24] e Hamelin et al. [25].

No entanto, é importante destacar algumas peculiaridades desse projeto, como por exemplo,

a aglutinagao de fungdes no subsistema do tilt-rotor, Segdo 3.3, como previsto no Apéndice



66

A, que além de ter fungao de manobra, incluindo a manobra de voo pairado com angulo de
arfagem (como serd visto em maior detalhe no Capitulo 5), possui uso do mesmo sistema para
realizacao de deslocamento quando em modo de operagao conectado ao cabo, como serd visto

no Capitulo 4.

O subsistema de acoplamento recebe inovacoes que, além de ser simples e compacto, conta
com travas de mau tempo, que garantem a manutencao da aeronave presa ao cabo da linha

de transmissao de energia mesmo sob condicoes de fortes ventos.

Revisao bibliografica sobre motorizacao, na Se¢ao 3.4.1, também foi realizada e em seguida
ensaios nas hélices, na Secao 3.4.3, indispenséavel para realizacdo da modelagem cinematica e

dinamica, apresentada no Capitulo 4, e posterior simulacao, realizada no Capitulo 5.
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4 MODELAGEM CINEMATICA E DINAMICA DO HTR HiBRIDO

As préximas segOes apresentario as diferentes modelagens cineméticas e dinamicas desen-
volvidas inteiramente pelo autor, mostrando as particularidades dinamicas do HTR. hibrido,
considerando os dois modos de operagao, na Secao 4.4 o modo de voo e na Se¢ao 4.5 o modo

de operacao acoplado & linha de transmissao de energia elétrica.

4.1 CARACTERISTICA PROPULSIVA DO HTR

A anslise propulsiva do HTR tilt-rotor parte da disposicdo dos rotores e da direcido de
rotacao de cada um destes, a Figura 35 mostra a localizacao e o sentido de rotacao de cada
motor HTR.

Figura 35: Disposicao dos motores com o sentido de rotagao indicado

Fonte: Autor

Os rotores marcados em verde (1, 5 e 6) giram no sentido horario. Os rotores marcados

em azul (2, 3 e 4) giram no sentido anti-horario. A seta vermelha representa o nariz do HTR
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(diregao frontal). Os rotores 1 e 2 s@o os dois tnicos que podem ser inclinados. O tilt-rotor 1
se move em um angulo positivo quando se move para tras, entao, na direcao oposta a seta
vermelha da Figura 35. Em relagao ao tilt-rotor 2, ele se move em angulo positivo na mesma
direcao da seta vermelha, voo para frente, como o descrito na Figura 22. Portanto, ambos os

tilt-rotors na direcéo positiva resultam em torque na direcio positiva do eixo k?, para baixo.

4.2 ESTRATEGIAS DE ATUACAO EM MANOBRA

Para o melhor entendimento da necessidade da modelagem cinematica e dindmica desta
aeronave especifica, sdo apresentadas algumas estratégias de atuagdo das Agoes de Controle
Real, do inglés Real Control Actions (RCAs), que acarretam nas Agoes de Controle Virtual,
do inglés Virtual Control Actions (VCAs).

4.2.1 ESTRATEGIAS DE ATUACAO DE MANOBRA EM VOO

Em uma aeronave hexacoéptero usual, todos os movimentos sao realizados mediante
alteracao da velocidade angular dos motores que consequentemente altera o torque de reagao

e a tragao dos rotores.

Na Figura 36 é ilustrado um exemplo de movimentagao usual de uma aeronave hexacoptero,
movimento esse que a aeronave presente no estudo também é capaz de realizar, mas como
serd visto mais a frente, foi escolhido nao usar em detrimento de outra forma de manobra.
Com o intuito de movimentar a aeronave para frente, como a indicagdo da seta em azul
na figura, os motores traseiros, indicados em vermelho na Figura 36 (motores 4 e 6, como
indicados na Figura 35), sao acelerados aumentando, assim, sua tra¢do, enquanto os motores
dianteiros, indicados em amarelo na Figura 36 (motores 3 e 5 como indicados na Figura
35), tem sua tracao reduzida. Isso faz com que toda a aeronave gire em torno de seu eixo
lateral, gerando angulo de arfagem negativa e, por consequéncia, o somatério de forcas é
desequilibrado no sentido longitudinal da aeronave, gerando aceleracao para frente até que as
forcas aerodinamicas reequilibrem as forcas envolvidas ou até que novo comando seja acionado

pelo controle da aeronave [49].

Devido aos tilt-rotors, motores 1 e 2 da Figura 35, uma outra op¢ao de manobra para
frente é disponibilizada & aeronave: com o simples movimento em angulo dos dois servomotores
os rotores sao movimentados para frente, como mostrado na Figura 37. Além disso, para
manter o voo nivelado os dois rotores indicados em vermelho na Figura 37 devem ser acelerados

para que o componente vertical da tracao se equilibre com o peso da aeronave.
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Figura 36: Manobra usual de movimento para frente efetuada mediante movimento
de arfagem negativa; rotores em vermelho indicando aumento de tragao e em amarelo
indicando reducao de tracao; seta em azul indica a frente da aeronave

Fonte: Autor

A grande vantagem dessa op¢ao de manobra proporcionada pelos tilt-rotors, ilustrada
na Figura 37, é a rdpida aceleragao para frente e para tras devido ao fato que movimentar
apenas os servo-motores implica em muito menor momento de inércia do que movimentar

toda a aeronave, caso ilustrado na Figura 36.

Para o movimento de guinada em voo, um drone convencional aceleraria os rotores da
diagonal oposta e reduziria a velocidade angular dos rotores da outra diagonal oposta para
guinar. Isso ocorre, pois o torque de reacao dos rotores deixariam de se equilibrar gerando

aceleracao angular para a direita ou para a esquerda.

No entanto, devido aos tilt-rotors do hexacéptero super-atuado uma outra manobra de
guinada é oferecida. Com a rotagéo positiva dos servo-motores do rotor 2 e do rotor 1, ou
seja, movimentando o rotor 2 para frente e o rotor 1 para tréds, a aeronave tem movimentagao
de guinada para a direita, como o mostrado na Figura 38. Para que a aeronave mantenha
a altitude, a componente vertical da tragao dos rotores 1 e 2 devem ser mantidas, deste
modo, esses rotores tem aumento de tragao como o indicado na Figura 38, com os rotores em

vermelho.

Por motivo de simplificacao de comando, a forma de atuacao descrita na Figura 38 nao é

utilizada nessa aeronave em especifico, mantendo a guinada por meio de torque de reacao dos
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Figura 37: Manobra exclusiva da aeronave super-atuada de movimento para frente
efetuada mediante movimento dos tilt-rotors; rotores em vermelho indicando aumento

de tragao; seta em azul indica a frente da aeronave
A

Fonte: Autor

motores 3, 4, 5 e 6.

Quando a aeronave hexacéptero convencional executa o movimento de rolagem esta deve

aumentar a tracao dos rotores de um lado e reduzir a tragao do outro lado da aeronave.

Para o movimento de rolagem a tnica contribuigao que os tilt-rotors poderiam oferecer
seria uma forma mais direta de cancelar a guinada adversa ao rolar. Desta forma, poderia até
mesmo acelerar o motor 1 e desacelerar o motor 2, mas compensando o torque de reagao com
a movimentacao dos servo-motores, como ilustrada na Figura 38. A tracdo maior do rotor 1
em relagao ao rotor 2 geraria um desequilibrio de torque de reacdo que acarretaria em guinada
para a esquerda, desta forma, os servo-motores deslocariam o angulo 7; e 2 para compensar

a guinada adversa.

No entanto, também com a intencao de simplificar o comando da aeronave, optou-se por
executar a rolagem por meio dos motores 3, 4, 5 e 6, mantendo a rotagao dos motores 1 e
2 sempre iguais, e com isso, tornando-se desnecessario compensar qualquer guinada adversa

vinda do torque de reacao desses motores.
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Figura 38: Manobra exclusiva da aeronave super-atuada de movimento de guinada para
a direita efetuada mediante movimento dos tilt-rotors; rotores em vermelho indicando
aumento de tracao; seta em azul indica a frente da aeronave
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Fonte: Autor

4.2.1.1 COMPARACAO DE DESEMPENHO EM VOO NIVELADO
PARA FRENTFE

Com a intencao de demonstrar a equidade de desempenho de voo nivelado horizontal
para frente (também aplicdvel para voo para tras) para velocidade moderadas, que serao
basicamente utilizadas de acordo com os requisitos estabelecidos nos objetivos desse trabalho
(Segao 1.2), é realizada simulagao otimizada de desempenho considerando aspectos dindmicos
e aerodinamicos em regime permanente. As diferencas de manobra dessas duas configuragoes
de voo horizontal para frente, com deflexdo dos rotores 1 e 2 (deflexdo do angulo 7y), no caso
da aeronave tilt-rotor, e arfagem da aeronave como um todo, na versao de drone regular

(angulo de arfagem ), estao descritos na Segao 4.2.1 e nas Figuras 36 e 37.

Para tal, serd comparado a poténcia mecanica de eixo descrita pela Equacao 3.3. Usual-
mente para a modelagem de drones em voo sao considerados forgas e momentos para pequenas
velocidades em voo horizontal, simplificando consideravelmente os modelos. Deste modo,
ensaios estaticos para a obtengao dos valores de k; e ka, como o apresentado na Figura 30

e na Figura 31 se apresentam razodveis e bastante convenientes. No entanto, para uma
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comparacao mais acurada entre as duas configuragées em voo horizontal é pertinente que
alguma consideracao de avanco seja considerada, com velocidade relativa tangente ao plano
de rotacao das hélices e com velocidade relativa perpendicular ao plano de rotagao das hélices.
Isso leva a interagoes aerodinamicas bastante complexas com alto custo de simulacao por
métodos computacionais para obtencao de resultados precisos. Deste modo, pesquisas e
métodos industriais comumente utilizam ensaios em tiuneis de vento para obtencao desses
parametros, seja para obtencao das forgas e torques com avango na diregao estritamente
perpendicular ao plano de rotagao da hélice [47] [46] [44], como com velocidades relativas
tangenciais e perpendiculares ao plano de rotacdo da hélice [49], sendo este tltimo mais

adequado para a modelagem em questao.

Figura 39: Forcas e momentos mostradas em diagrama esquematico da hélice ensaiada
em tunel de vento e graficos das forcas e momentos adimensionais em fun¢ao do avango
vertical adimensional, Ay, e do avanco horizontal adimensional, Ay
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Fonte: Adaptado de Ye et al. [49]

Os ensaios em tunel realizados por Ye et al. [49] variam a velocidade de voo, angulo do
plano de rotacao da hélice com o escoamento e rotacao. Por meio de uma célula de carga
de 6 eixos, obtém-se as forgas e momentos nos eixos auxiliares z, y e z da Figura 39. Como
as caracteristicas da hélice do ensaio em ttnel de vento é muito similar a hélice utilizada
neste trabalho, é apropriado o uso dos dados de parametros adimensionais aqui apresentados
para efeito de comparacao entre o desempenho de duas configuragoes de voo. Os ntmeros
adimensionais apresentados na Figura 39 sao obtidos a partir das forcas e momentos medidos
nos ensaios e pelo uso das Equacoes 3.1, 3.2 e 3.3 da Secao 3.4.1.1. Os nimeros adimensionais

de avanco horizontal, Af, e vertical, Ay, referentes a velocidade de avango horizontal, V},
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e vetical, V., sao obtidas a partir da velocidade do escoamento do tunel de vento, Vypy,
decomposto nas diregoes dos eixos referentes ao plano de rotagao da hélice em relacao ao
angulo que este faz com o escoamento, ;. Definidos como Ay = V3, /(QR,) e Ay =V, /(QR,)
representam os avancgos adimensionais apresentados nos graficos da Figura 39, onde €2 é a

rotacao da hélice e R, o raio da mesma.

A Figura 40 representa o HTR em meio modelo, ou seja, as forgas e momentos proporcio-
nadas por cada par de rotores dispostos no sentido longitudinal da aeronave sao iguais, tanto
para a configuragdo de manobra com uso dos tilt-rotors, imagem A) da Figura 40, quanto
para a configuragdo de manobra executada por um drone hexacéptero regular, imagem B) da
Figura 40. Tp,; é o somatério das forgas iguais dos dois rotores direitos e esquerdos e o indice
'n’ varia de 1 até 3, onde o indice 1, ou seja, Tp11, representa os dois rotores dianteiros, rotor
3 e 5 da Figura 35. O indice 2 esta associado aos rotores 1 e 2, nesse caso os dois tilt-rotors, e
o indice 3 para o par de rotores traseiros, rotores 4 e 6. Tp,o representa o mesmo somatorio
de forgas para a configuracao de manobra de um drone hexacoptero regular. Para todos os
casos, a forca Tpy,1 e a forca Ty estd associada a forga T), da Figura 39. O mesmo ¢ vélido
para as forcas Hpy1 € Hpyo da Figura 40 que sao equivalentes a forca Hp, da Figura 39 e o
momento Mp,1 e Mpy,s da Figura 40 que sao equivalentes ao momento M, da Figura 39.
Quanto ao momento M, da Figura 39, quando somado o rotor da direita e da esquerda
resulta sempre em zero, uma vez que a simplificacado de meio modelo admite que os pares de
rotores sempre produzem as mesmas forgas e momentos aos pares. A forca H,, da Figura 39
¢ muito pequena em moddulo, portanto pode ser desprezada. A forca T}, é obtida por meio
do nimero adimensional C7r, a for¢a H,, é obtida por meio do nimero adimensional Cy, o
momento My, é obtido por meio do nimero adimensional m, e o torque de acionamento do
eixo do rotor @), que serd utilizado para calcular a poténcia total de acionamento de todos os

rotores, ¢ obtido por meio do nimero adimensional Cg.

Além das forgas e momentos exercidos pela interagao aerodindmica com os rotores, existem
as forcas e momentos referentes a fuselagem da aeronave computadas no centro de gravidade
da mesma, que, neste caso, sao a forca peso, P, a forca de arrasto da fuselagem, Dpi para
a configuracao tilt-rotor e Dpo para a configuragao regular, e o momento aerodinamico da
fuselagem, Mg, e Mpy para a configuracao tilt-rotor e regular respectivamente, essas forgas e

momentos sao apresentadas na Figura 40.

No modelo do tilt-rotor, imagem A) da Figura 40, o angulo de arfagem em relagao ao
referencial inercial é mantido nulo enquanto a for¢a de tragao na direcdo do movimento é
exercida pelo conjunto tilt-rotor deslocado em angulo . Conforme a velocidade aumenta
a forca de arrasto da fuselagem, Dpq, também aumenta, assim como as forcas Hp,1. A
condicao de equilibrio de todas essas varidveis estd descrita no somatério de forcas horizontais

na Equacao 4.1.
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Figura 40: Diferentes formas de voo nivelado para frente mostrando as principais forcas
e momentos envolvidos, A) Tilt-Rotor B) Regular

Fonte: Autor

Tpa1seny — Hp1y — Hpoycosy — Hpgy = Dp (4.1)

O somatério de forgas verticais é descrito pela Equagao 4.2.

Tp11 + Tpo1cosy + Tp31 + Hporseny = P (4.2)

O somatério de momentos ¢é representado pela Equacao 4.3 onde a, é a componente da
distancia do rotor na direcao longitudinal da aeronave, i°, a; = @l , a0 =0, a3 = —@l elé
o comprimento do braco do rotor que tem o valor de 500mm e d; é a distancia entre o plano

das hélices e o centro de gravidade que possui valor de aproximadamente 150mm.

3
(Hp11 + Hpaicosy + Hps1 — Tparseny)d + > [(Ten)an + Mpm] = —Mp (4.3)

n=1

De maneira similar, o somatério de forgas horizontais no modelo de drone regular, cujas

forgas podem ser observadas na imagem B) de Figura 40, é apresentada na Equagao 4.4.

3
Z [Tppasend — Hpypocosf] = Dpo (4.4)
n=1
O somatério de forgas verticais é descrito pela Equagao 4.5.
3
Z [Tpnocosd + Hpposend] = P (4.5)

n=1
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O somatério de momentos é representado pela Equagao 4.6.

3
> [(Hpna)di + (Tenz)an + Mppg] = — M (4.6)
n=1
Para a obtencgao dos valores de arrasto de fuselagem, Dpy e Dpy, € momento de arfagem
causado pelo escoamento aerodinamico sobre a fuselagem, Mg e Mgy, em funcdo da velocidade

foram realizadas simulac¢oes em mecanica dos fluidos computacional (CFD).

O comportamento do arrasto e do momento da fuselagem no caso da manobra de drone
regular é esperado ser ligeiramente diferente do caso da manobra do tilt-rotor, pois conforme
a velocidade aumenta o angulo de arfagem negativo também deve aumentar com isso expondo

mais superficie do drone ao arrasto de pressao.

Figura 41: Visualizacao do resultado de CFD para voo horizontal com velocidade de
10m/s, A) Tilt-Rotor B) Regular
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Fonte: Autor

A diferenga da simulagdo de CFD da manobra com uso do tilt-rotor e a manobra do
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drone regular pode ser observada na imagem A) da Figura 41 e na imagem B) da Figura 41
respectivamente, onde sao mostradas as isolinhas de velocidade na direcao do escoamento para
a velocidade de 10m/s. Pode-se notar que no caso A) a aeronave estd completamente alinhada
com o fluxo, independente da velocidade de voo horizontal. No segundo caso, B), o drone
apresenta angulo de arfagem negativo, frente do drone apontada para baixo, na condicao de
voo apresentada de 10m/s, e nesse caso, o angulo negativo de 6,3°. Para essa configuracao de

manobra a arfagem negativa aumenta com o incremento da velocidade de voo horizontal.

As simulacoes, cujas visualizagoes sao apresentadas na Figura 41, foram repetidas para
diversas velocidade de voo e os principais resultados podem ser apreciados na Figura 42, onde
estao plotadas as forcas de arrasto da fuselagem em funcao da velocidade e 0 momento de
arfagem que a interacao aerodinamica exerce sobre a fuselagem em funcao da velocidade de voo
horizontal. E importante notar que a forca de sustentacao da fuselagem, em ambos os casos,
nao contribuem significativamente com o computo do desempenho e pode ser desconsiderada,
visto que a aeronave nao apresenta superficies sustentadoras. Ainda assim, é possivel pontuar
que no caso do tilt-rotor, em que a fuselagem permanece com angulo de arfagem nulo em
relacao ao referencial inercial, esta apresenta uma leve forca para cima com o incremento da
velocidade, devido ao formato curvo da parte central do HTR, e no caso da manobra de drone
regular, como o angulo de arfagem negativo é crescente com o incremento da velocidade, este

gera forga de sustentagdo para baixo com o aumento da velocidade.

Figura 42: Resultado da forca de arrasto da fuselagem na direcao da trajetéria e
momento de arfagem da fuselagem, ambos obtidos com uso de CFD, linhas vermelhas
lidas no eixo da esquerda e linhas azuis lidas no eixo da direita
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Fonte: Autor

Na Figura 42 as forcas de arrasto da fuselagem sao exibidas em vermelho e sao lidas
no eixo vertical da esquerda. Como a manobra regular resulta em alteracdo do angulo de

arfagem em relagao a trajetdria, como foi mencionado anteriormente, esta apresenta arrasto
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da fuselagem ligeiramente maior que a manobra executada com o uso do tilt-rotor. Enquanto,
o momento devido ao escoamento aerodindmico sobre a fuselagem da manobra executada
com o uso do tilt-rotor é ligeiramente maior do que a manobra regular. Ambos momentos de

arfagem estao apresentados em azul e sao lidos no eixo vertical da direita.

Como, neste momento, os valores das varidveis da direita das Equacoes 4.1 até 4.6 sdo
conhecidos, ajustando-se por meio de otimizacao os angulos e as rotacoes de cada rotor,
dentro das possibilidades estipuladas para cada manobra, é encontrado o equilibrio das forcas
e momentos com a forca peso, o arrasto da fuselagem e o momento devido ao escoamento
aerodindmico sobre a fuselagem. Com isso, é obtido o torque de eixo necessario para o
acionamento de cada motor, quando aplicado a Equacao 3.3 é obtida a poténcia para a
condigao de voo, Py. A Figura 43 apresenta a poténcia em funcao da velocidade de voo
dividido pela poténcia necessaria para realizar voo pairado, Py, em azul é apresentado a
poténcia de eixo para o voo com manobra utilizando os tilt-rotors e em laranja a manobra

regular de drone.

Figura 43: Comparacao da poténcia de eixo em voo horizontal em relagao a poténcia

de eixo em voo pairado para o caso da aeronave tilt-rotor e regular
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Fonte: Autor

Pode-se notar na Figura 43, que a poténcia de acionamento do motor se mantém bastante
semelhante para ambos os casos de manobra com o incremento da velocidade até a velocidade
de aproximadamente 8m /s, provando que para velocidades baixas a moderadas, que é objetivo
deste trabalho, nao ha diferenca significativa de uso de poténcia quando comparada com
uma estratégia de manobra regular. A partir da velocidade de 8m /s hd uma divergéncia dos
resultados com a configuracao de manobra do tilt-rotor desempenhando pior que a regular.

No entanto, como serd visto na Segao 5.3 do Capitulo 5, com velocidade em torno de 8m/s
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sao atingidas as rotagoes maximas dos motores quando sao consideradas atuacao de controle

e condicoes nao estaciondrias.

E importante notar também que, quando sao consideradas condigoes nao-lineares das
interacoes aerodinamicas das hélices com o escoamento, a poténcia de eixo requerida cai
com o aumento da velocidade de voo horizontal. Esse é um efeito bastante conhecido na
aviagao de asas rotativas, como helicopteros, por exemplo, mas comumente desconsiderados
em VANTSs de pequeno e médio porte, pois, como é uma redugdo do consumo de poténcia
analisa-se de maneira conservadora, onde com o incremento da velocidade apenas o aumento
do arrasto da fuselagem é considerado, levando um aumento continuo da poténcia consumida
com o incremento da velocidade de voo. No entanto, quando analisando as condigoes étimas
de operacao da aeronave, como estabelecimento da velocidade de cruzeiro, por exemplo, é
imprescindivel o uso de modelos mais completos como o apresentado nesta se¢ao, pois, desta
forma, é possivel estabelecer a velocidade onde ocorre o minimo consumo. Como, por exemplo,
o apresentado no grafico da Figura 43 de 10m/s, para a configuragao tilt-rotor, e 11m/s, para
a configuragao regular, a partir dessas velocidades a poténcia de eixo volta a subir podendo
alcancar muitas vezes a poténcia necessaria para voo pairado, pois, além das forcas geradas
pela interacao aerodinamica com as hélices, o arrasto da fuselagem da aeronave cresce com o

quadrado da velocidade de voo.

Em suma, com a andlise desta secao, sao estabelecidas pardametros de comparacao susten-
tando o uso da manobra de voo horizontal com o uso dos tilt-rotors em relagdo a manobra de
drone regular, mantendo aproximadamente o mesmo consumo de poténcia na velocidade de

operacao como proposto na Secao 4.2.1 deste capitulo.

4.2.2 ESTRATEGIAS DE ATUACAO DE MANOBRA ACOPLADO A
LINHA

A aeronave faz aproximagao e pouso sobre a linha de transmissao de energia. Em seguida,
esta faz a transicao para a dinamica em modo acoplado onde a posigao é limitada pela geometria
da linha de transmissao, a catendria, deste modo, para uma dada posicao longitudinal ha
uma correspondéncia em altura e angulo de arfagem. Além desse grau de liberdade, hd um
segundo que ¢é a rolagem, desta vez centrada na posicao do contato do cabo com os roletes do

subsistema de acoplamento (Secao 3.1).

Para a movimentacao longitudinal ao longo do cabo os dois tilt-rotors sao movimentados
em 90° para frente ou para tras, como pode ser observado na Figura 44. Os rotores em
vermelho, 1 e 2, se mantém ativos exercendo tracao enquanto os rotores 3, 4, 5 e 6, em cinza,

ficam em configuragao de espera (idle).
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Figura 44: Movimentacao para frente acoplado ao cabo efetuada mediante movimento
dos tilt-rotors; rotores em vermelho indicando aumento de tragao; seta em azul indica a
frente da aeronave
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Fonte: Autor

A rolagem acoplado a linha de transmisséo tem como objetivo ajustar a visada das cameras
de inspecao a um alvo especifico ou contrabalangar a acao do vento aumentado ainda mais a

estabilidade que a aeronave ja possui quando acoplada a linha de transmissao de energia.

Para desempenhar o movimento de rolagem, devido a caracteristica super-atuada desse
hexacoptero, existem duas alternativas: A primeira reduz o dngulo de deflexao do tilt-rotor
de um dos lados da aeronave gerando uma componente vertical que faz com que a aeronave
role, como pode ser observado na Figura 45, com 72 com um angulo de deflexao inferior que
~1. Com isso um torque de guinada é gerado que é contrabalangado pelo préoprio contato dos
roletes com o cabo. Mas, se ainda assim for desejado que esse torque de guinada nao seja
introduzido a dinamica da aeronave acoplada, basta aumentar a tracao da tilt-rotor defletido

para que o torque seja compensado.

A segunda alternativa do movimento de rolagem nao hé movimentagao dos tilt-rotors,
estes permanecem na posi¢ao de 90° para frente ou para tras, e a rolagem é executada por
meio dos motores 3, 4, 5, e 6 que estavam em modo de espera. Por exemplo, para executar a
manobra de rolagem para a direita como a exemplificada na Figura 45, essa outra opgao iria

acelerar os rotores 3 e 6 de modo que a aeronave rolaria para a direita.
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Figura 45: Movimentacao para frente com rolagem acoplado ao cabo efetuada mediante
movimento dos tilt-rotors; rotores em vermelho indicando aumento de tracao; seta em

azul indica a frente da aeronave
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Fonte: Autor

Essa segunda abordagem de manobra de rolagem é a adotada como solugao desse trabalho
devido a simplicidade de comando e a manutencao dos motores de tragao ao longo da trajetéria
especificos para locomocao longitudinal, disponibilizando mais tracao para vencer o aclive da

catenaria.

Mais detalhes da modelagem cinemaética e dinamica desta estratégia de manobra acoplado

a linha de transmissao de energia elétrica serao apresentados nas Segoes 4.5.1 e 4.5.2.

4.3 ANALISE DE FORCAS E MOMENTOS PROPULSIVOS

O empuxo produzido por cada rotor é proporcional ao quadrado de suas respectivas
velocidades angulares [40]. No entanto, de acordo com testes experimentais conduzidos
e descritos na Subsec¢ao 3.4.3, pode-se considerar que a forca de propulsao é diretamente
proporcional ao sinal enviado aos motores. As equagoes 4.7, 4.8, 4.9, 4.10 e 4.11 mostram as

respectivas forgas e torques para o rotor 1, como exemplo:
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X) = —kismé, (4.7)
zZ), = —kiené, (4.8)
Lb = (—kiemil — kasyr)dy, (4.9)
M) = kihcgsmidy, (4.10)
N;;l = (kisml — kacy1)61, (4.11)

onde o indice p denota que é respectivo ao sistema de propulsao, d; é o sinal do motor 1,
X£1’ZIIJ)1 sao as forcas de propulsido geradas pelo motor 1 no eixo i° e k?, Lgl, M£1 e N;,’l sS40
os torques gerados pelo motor 1 ao longo do eixo ¥, j°, respectivamente, k%, k; é a constante
de propulsao caracteristica de cada unidade de subsistema propulsivo (conjunto de motor,
controlador eletronico de velocidade e hélice), [ = 0,50m é o comprimento do brago do HTR,
e heog é a altura do plano de propulsao em relagao ao CG da aeronave (que pode ser visto na
Figura 46 como hog = ¢+ d). Devido a terceira lei de Newton, ko é a constante do torque de

rea¢ao no montante do motor devido a rotagao do sistema propulsivo.

Apds os experimentos de bancada de teste, cada rotor deste HTR especifico produz

k1 =28, 75N e ko = 0,80Nm conforme descrito na Figura 30 e na Figura 31.

No caso especial dos tilt-rotors, representados pelos rotores 1 e 2 da Figura 35, estes
também devem considerar seus angulos de inclinacao, denotados por +;, onde o indice j
representa o respectivo tilt-rotor (1 e 2). Portanto, a forga gerada pelos tilt-rotors na diregao
do eixo i’ pode ser representada por —kisy1d; (rotor 1) e ki1syads (rotor 2). Em relagio
a direcao do eixo k:b, suas forgas s@o descritas como —kjcy1d1 (rotor 1) e —kjcy202 (rotor
2), destacando que o eixo k® aponta para baixo. Para os rotores restantes (de 3 a 6), suas
forcas sao descritas como —k1d3. . Estas definigbes s@o essenciais para entender a construgao
da Matriz de Efetividade de Controle, do inglés Control Effectiveness Matrix (CEM), dos 2

modos de voo.

Além disso, quando o HTR estd em modo de voo, este é referenciado em seu centro de
gravidade, que esté localizado 148,6mm abaixo da base da parte central do HTR. Em outras

palavras, é equivalente a soma de ¢ e d na Figura 46.

A altura c da Figura 46, tomada do centro de um cabo de 30mm até a base da parte
central do drone, tomada como referéncia, é de 47,9mm e é o ponto no qual o drone pendula
lateralmente quando conectado a linha de energia. O CG esta localizado d = 100.7mm
abaixo do ponto de rotacao quando conectado ao cabo. Essas caracteristicas dao ao drone
uma condicao estavel quando conectado a linha de transmissao de energia elétrica conforme

demonstrado na Secao 3.6.
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Figura 46: Imagem indicando as variaveis c e d, distancia da base do HTR ao cabo e
distancia do cabo ao CG respectivamente

Fonte: Autor

E importante destacar que o pequeno angulo que os bracos HTR fazem com o plano XY
que se assemelha a um diedro positivo, neste caso especifico pode ser considerado desprezivel

devido ao cancelamento de forgas dos rotores do lado oposto.

A massa total da aeronave sem a carga tutil é de aproximadamente 9,1kg.

4.4 HTR TILT-ROTOR EM MODO DE VOO

Como mencionado anteriormente, no Capitulo 2, as variaveis de estado do HTR sao
medidas em diferentes referenciais de coordenadas. E comum na literatura apresenta-los como
a posicao do veiculo, F?, definida pelo vetor n; € R3 no referencial inercial F!. Seus angulos
sao definidos por 12 € R? no referencial do corpo, F?, em relacdo ao referencial inercial, F'.
Além disso, 11 € R? e vo € R? sio as velocidades lineares e angulares, medidas no sistema de

coordenadas FP. De acordo com [50], as equacdes 4.12, 4.13 e 4.14 sdo apresentadas:

m = [pn peh]”, (4.12)
2 = lo 0 ¢, (4.13)
n = [m n2". (4.14)

Em relagao as velocidades, formulam-se as Equagoes 4.15, 4.16 e 4.17:
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vi = [u v w]T, (4.15)
ve = [p q 77, (4.16)
v = [ ), (4.17)

onde v € RS é o vetor velocidade generalizado, v1 € R3 é o vetor velocidade linear, v € R3 é

o vetor velocidade angular, ambos em FP°.

O modelo de cinematica e dinamica do corpo rigido com 6 Graus de Liberdade (GDL) é

expresso nas Equacgoes 4.18, 4.19 e 4.20:

0 o= Jv, (4.18)
’fll = J1(¢79a¢)1/1, (419)
7:’2 = J2(¢797¢)V2, (420)

onde 1) € R é o vetor velocidade em F', 79 € R? e 132 € R? sio os vetores de velocidade
linear e angular em F', respectivamente, J € R6%6 J; € R3*3 e J, € R3*3 5o as matrizes

de transformacio que relacionam F° e FI.

A dinamica HTR é descrita por equacoes diferenciais do método de Newton-Euler,

conforme mostrado na Equacao 4.21.

I’ + C®(v)v — Té’ = T;,’ (4.21)

Onde TI® € R%%6 ¢ a matriz de inércia do sistema, C?(v) € R*6 é a matriz Coriolis-
centripeta, no referencial F?, Té’ e TII; € RS sdo os vetores resultantes da gravidade e da

propulsdo, respectivamente, compostos de forcas e torques, ambos no referencial F?.

Conforme demonstrado na Segao 2.2 e Secao 2.3, aqui é apresentado em uma representacao
mais detalhada a modelagem cinematica e dinamica da aeronave em modo de voo, equagoes
4.22, 4.23, 4.24, 4.25 e 4.26, juntamente com a matriz de inércia do HTR, I& o € R3*3[kg.m?]
[40, 51, 41].

Dn ey  spsbe) — clsy  copsbe + spsy U
Pe | = | sy spsOsp + copcy  cpshsy — spcp v (4.22)
h s6 —s¢st —coch w
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U TV — QW X0
1
) | = - — | y? 4.23
) PW — TU +m Y ( )
w qu — pv AL
¢ 1 sotd  cotf P
6 |=10 e —s0 ||a (4.24)
¥ 0 s¢/ch co/ch r
p p p Lb
i |=Iza - q | xIca| q |+ | MP (4.25)
7 T T N?
oI, I, 1.015029  0.000398  —0.000386
IR =| 1Y, IV 1M, | =] 0.000398 0.633190 —0.001195 (4.26)
VLS L | —0.000386 —0.001195  0.894187

Onde Xt = X;’ + X g LYl = Y;f’ + ng e Zb = Zg + Zé’. O indice subscrito ”g”est4 relacionado

a forca gravitacional, e o indice subscrito ”p”é referido como o sistema de propulsao, ambos

respectivos ao sistema de coordenadas do corpo.

Além disso, para concluir esta secdo, a Equacao 4.27 apresenta a Matriz de Efetividade
de Comando (CEM) para o modo de voo com todas as forgas e torques gerados pelas 5 Agoes
de Controle Virtual, do inglés Virtual Control Actions (VCAs) e pelas 8 Agoes de Controle
Real, do inglés Real Control Actions (RCAs) do HTR.

—k1s7101 + k157202
kicy101 + k1cyade + k103 + k104 + k105 + k106
= | (—kienl + kasy1)01 + (k1cyal — kasv2)da + k11303 — kil36s — k11305 + kile
kihoas1101 — kihogsyads + kil¥%263 — kil %204 + kil %205 — k1l %266
(k1sml — kacyr)01 + (kisyal + kacya)da + kods + kady — kods — kade

(4.27)

Onde as seguintes simplificagoes de escrita foram assumidas, com j sendo o indice que
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pode ser igual a 1 ou 2: sv; = sin~y; e cy; = cos;.

4.5 MODO ACOPLADO A LINHA DE TRANSMISSAO DE ENERGIA

Esta secao retratara o modelo do HTR acoplado a linha de transmissao, onde a estabilidade
da aeronave é descrita em fungdo da posi¢ao do cabo como referéncia para o VANT, ou seja,
considerando a posicao do subsistema de acoplamento, como descrito na Figura 46. Para
ilustrar melhor os GDLs controlados e as varidveis, a Figura 47 também apresenta a rotacao
do eixo e as Agoes de Controle Virtual (VCAs) da aeronave conectada a linha de transmissao

de energia elétrica.

Figura 47: Variaveis de controle do HTR, XZ’;’ e Lg no modo de operagao conectado a
linha de transmissao de energia
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Fonte: Autor

Como mostrado na Figura 47, o modo de voo acoplado reduz a modelagem cinemaética e
dindmica do HTR a apenas 2 GDLs, que sao descritos como rolagem (rota¢ao em torno do

eixo i%) e deslocamentos ao longo do eixo de translacio (ao longo do eixo i®).

Algumas explicagoes importantes para essa drastica redugao de GDLs estao resumidas a

seguir:

e A forca de propulsio Zg nao é mais necessaria devido ao fato do HTR estar pousado
sobre a linha de transmissao de energia, portanto sustentado pela forga normal ao

contato do cabo com os roletes do subsistema de acoplamento;
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e O design do HTR e suas caracteristicas construtivas fazem com que a dindmica de
rolamento funcione como uma espécie de "péndulo simples”. A razao para isso é que a

aeronave possui a posicao do CG abaixo do eixo de rotacdo quando acoplado ao cabo;

e Os torques de inclinacao e rotagao, M;j e NIIJ’, respectivamente, nao sao controlados
devido aos dois roletes do sistema de acoplamento, mostrados na Figura 19. Assim,
eles fazem o HTR ficar a ¢ = 0 graus em relacdo ao cabo e no mesmo angulo 6 com o
angulo da linha de transmissao de energia ¢, conforme a posicao da catenaria é alterada

(conforme mostrado na Figura 50).

Desta forma, a Matriz de Efetividade de Controle (CEM) para o modo de operagao
acoplado a linha de transmissao também apresenta uma dréastica reducao de GDLs com todas
as forgas e torques gerados pelas 2 A¢oes de Controle Virtual (VCAs) e as 8 Agdes de Controle
Real (RCAs) do HTR, conforme apresentado na Equacgao 4.28.

b = -
—k1sv101 + k157202
(—kicyil + kasy1)01 + (kicyal — kosya)da + kll%(sg — kll%&; — kll%55 + kﬂ%(sﬁ
(4.28)

4.5.1 MODELO DE ROTACAO EM TORNO DO EIXO

Este GDL ¢ definido com a rotagao do HTR sobre o cabo da linha de transmissao apés o
pouso. A funcéo em torno do eixo i® pode ser descrita na Equacio 4.29. Também pode ser
apresentada na Equacao 4.30 por meio de uma equacao diferencial simplificada e linearizada,
de acordo com a literatura de vibragoes mecanicas [52, 53] e seus parametros estimados por

meio de ensaios realizados e descritos na Secao 3.6.

Ity + Ciod?sgn (o) +  sgn(@)umgr + mgdsin(¢) = Q(t,0),
Inercial Amortec. Aerodindmico Amortec. Coulomb Restauragao Externo
I;o + o+ mgdy =Q(t9). (4.30)
~ —~— —— ——
Inercial ~Amortecimento Restauragao Externo

A porgio Inercial da equagio ¢ descrita pelo momento polar de inércia, IX = 1.107033K g.m?,
com a aceleracao angular QS no eixo i*. E importante ressaltar que Igf ¢ um pouco diferente de

I 2 apresentado na Equagao 4.26, o que é consequéncia de sua diferente posicao de pivotamento.
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A parcela do Amortecimento da equacao foi substancialmente simplificada a partir do
amortecimento aerodinamico (Ci,¢2.sgn(¢)) e Coulomb (umgr.sgn(d)), onde sgn(¢) é o sinal
da velocidade angular, que resulta em uma constante geral de amortecimento de torcao, ¢, e

sua velocidade angular [52, 53].

O momento de Restauracao foi linearizado considerando a aproximacao de pequenos
sinais, logo ¢ = sin(¢). Todas essas simplifica¢oes contribuem para um célculo facil e rapido
da estabilidade lateral do HTR sem perda de precisao dos resultados, como sera demonstrado

a seguir.

O momento Externo estd normalmente associado aos ventos aos quais a aeronave pode
estar sujeita quando ligada a linha de transmissao de energia. E também nesta parte onde

sao consideradas as Agoes de Controle Virtual.

Resolvendo a Equacao 4.30 para as condigoes de ensaios da Secao 3.6, primeiramente
iguala-se a zero a parcela do momento Ezterno, pois trata-se de vibragao livre. Em seguida
obtém-se a transformada de Laplace da equacao, como mostrada na Equacao 4.31, onde os

termos entre colchetes sao as transformadas de Laplace de <25, (;5 e ¢, respectivamente.

[s°®(5) — $(0) — 56(0)] + 2Cwa[s®(s) — H(0)] + wy [®(s)] = 0 (4.31)

A variavel wy,, representada pela Equagao 4.32, é a velocidade angular de vibragao livre
nao-amortecida em rad/s, comumente conhecida como frequéncia natural do sistema. No caso
do sistema representado pela Equacao 4.30, w, ja é completamente definida em funcao da
massa, m, aceleracao da gravidade, g, distancia ao centro de rotagao, d, e momento polar de

inércia, IZ.

mgd

O fator de amortecimento adimensional é definido pela varidvel ¢ como apresentado na

Equacao 4.33, onde ¢; é a constante de amortecimento de torgao.

Ct
pr— 4-
C= 5iLw, (4.33)
Rearranjando a Equacao 4.31 se torna a Equagao 4.34.
0 2Cwn,
(I)(S):saﬁ() (w ¢()+¢() (4.34)

Onde D(s) é definido pela Equacao 4.35.
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D(s) = 5% 4 2Cwns + w2 (4.35)

Considerando as condi¢es iniciais do ensaio como $(0) = 0 e ¢(0) = ¢ e aplicando a
transformada de Laplace inversa na Equagao 4.34 obtém-se a solugao linear simplificada da

Equacao 4.30, representada pela Equacao 4.36.

Om(t) = \/%e_c“’"tsen V1= Cuwyt + arctan <1C_C2>] (4.36)

Para obtencao da varidvel nao conhecida, (, realizou-se uma otimizacao para ajustar a
solugao linear simplificada aos dados dos ensaios descritos na Secao 3.6. Para isso obteve-se a
condig@o de minimo Erro, representado pela Equagao 4.37. Onde ng é o nimero do elemento
e ny ¢ o ultimo elemento na sequéncia de dados do ensaio, dt ¢ o intervalo de tempo entre dois
elementos e ¢4 € o valor do angulo de rolagem do HTR em cada instante de tempo durante o

ensaio.

Erro — i $m(nadt) + cgm(nddt —dt)  ¢a(nadt) + q;d(nddt — dt)

dt (4.37)

ng=1

O Erro foi definido como a subtracao do médulo das areas da curva da Equacao 4.36 e
dos dados do ensaio. Uma simples subtracao de amplitudes nao seria possivel, uma vez que a
variavel ¢ também aparece no termo senoidal, acarretando em alteracao da frequéncia e fase

da vibracao mecanica.

Figura 48: Erros entre as solugoes lineares simplificadas, para cada condigao inicial, e
os dados de ensaio a), b), ¢), d) e a soma destes Erros
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Fonte: Autor

A soma dos Erros possui condi¢do de minimo para o fator de amortecimento adimensional

¢ = 0.058 conforme o grafico da Figura 48, o que acarreta em uma constante geral de
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amortecimento de torcio ¢; = 0.461Kg.m?/rad.s.

Figura 49: Comparacao entre o ensaio de rolagem realizado, a solugao do modelo
nao-linear e a solucao do modelo linear simplificado, mostrado a amplitude do angulo
de rolagem, em graus, em funcao do tempo, em segundos, com amplitude inicial de: a)
$o = 3.33, b) ¢ = 3.53, ¢) g =2.02 e d) o = 3.13
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Fonte: Autor

Na Figura 49 pode ser observada a comparacao dos ensaios da Figura 34 e descritos na
Secao 3.6 com o modelo dinamico simplificado e linearizado representado pela Equagao 4.30
para diversas condicOes iniciais de vibragoes mecanicas livres. Para efeito de comparacao
também foram plotados os resultados da solugao numérica da equacao diferencial nao-linear,
forma mais completa (Equacdo 4.29), para valores de r = 10mm, Ci, = 3Kg.m?/rad e

u = 0.013, podendo notar que as trés curvas possuem boa correlacao.

Com isso, é possivel afirmar que o modelo de rolagem descrito pela Equacao 4.30 é
suficiente para descrever os momentos de inércia, de amortecimento e restauragao do HTR

para uma correta modelagem.

4.5.2 MODELO DE TRANSLACAO AO LONGO DO EIXO i®

Este GDL ¢ definido quando o HTR se move ao longo do cabo da linha de transmissao
de energia elétrica que possui a forma de uma catendria. Entao, esta caracteristica é descrita

na Equacao 4.38.
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et L o—at _ 9

o = i[cosh (az) — 1] (4.38)

y:

Onde z e y sao as diregoes horizontal e vertical, respectivamente, a é a razao do peso
por unidade de comprimento do cabo, p, e a tracao na direcao horizontal, Tj, descrita por
a = p/Tp. E importante destacar que as varidveis = e y podem ser abordadas como py, € pe,

respectivamente, descritos na Tabela 1.

Para este modo de operagao a modelagem dinamica do HTR é bastante diferente do modo
de voo. Quando o drone se encontra pousado sobre o cabo, este normalmente opera com os
motores tilt-rotor (nimeros 1 e 2 da Figura 35) em posigao de angulo maximo, | + 90| graus

em relacdo ao eixo vertical do mesmo.

Quando esses tilt-rotors sao desligados, o HTR se movera naturalmente para o ponto mais
baixo da catenaria, que é atribuido como sendo a origem da coordenada horizontal descrita
na FEquagao 4.38. A medida que a poténcia dos motores aumenta, o drone se move ao longo

da catendria até a condicao de poténcia maxima.

Figura 50: Equilibrio de forcas quando acoplado a linha de transmissao

N

Fonte: Autor

Entao, a forga de empuxo dos motores dos tilt-rotors em fungéo da posicao da catendria

pode ser descrita como o sistema de Equagoes 4.39 e 4.41.
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X} = Psing (4.39)
¢ = tan! <6_26> (4.40)
= tan !(sinh (ax)) (4.41)

As varidveis aqui descritas podem ser vistas na Figura 50, onde P é o peso da aeronave,
N ¢ a forca normal dos roletes em contato com o cabo e X;)’ ¢ a forca de empuxo dos tilt-rotors

ao longo do eixo i°, representado na Figura 50 por 7.

O angulo ¢ é o angulo tangente a catendria em relagao ao solo. Entao, aumenta a medida
que o HTR se move da parte mais baixa da catendria em diregao as torres, que é o ponto mais

alto da catenéria.

Para as condigoes especificas deste trabalho, o angulo maximo que o HTR consegue atingir
é de aproximadamente 42 graus, conforme descrito nas Equacgoes 4.39 e 4.41. No entanto, a
condicao de capotamento, ou seja, quando o drone gira sobre a rolete da frente devido ao
momento gerado, é de aproximadamente 40 graus, explicada pelo balanco de forgas e distancia

do eixo do rolete, distancia vertical do CG e posicao vertical dos tilt-rotors.
4.6 CONSIDERACOES FINAIS DO CAPITULO

As estratégias de atuacdo de manobra em voo, descritas na Segao 4.2.1, se utilizam da
Matriz de Efetividade de Comando (CEM), descritas na Secao 4.4, para que a partir das 8
Agoes de Controle Real (RCAs), as 5 Agoes de Controle Virtual (VCAs) sejam executadas.
Essas VCAs agem entao sobre a dinamica de voo do HTR. segundo as Equacoes 4.22, 4.23,
4.24 e 4.25.

De maneira similar, as estratégias de atuacao de manobra acoplado a linha de transmissao
de energia elétrica, descritas na Secao 4.2.2, se utilizam da CEM, descrita na Secao 4.5,
atuando nas 8 RCAs para a execugao das 2 VCAs, agindo entdo sobre a dindmica do HTR

conectado ao cabo, descrita nas Segoes 4.5.1 e 4.5.2.

Computando os comandos e a dindmica da aeronave para cada instante de tempo e para
cada modo de operagao, pode-se entao simular a operacao do HTR, hibrido utilizando uma

malha de controle, como serd apresentada no Capitulo 5.
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5 RESULTADOS E ANALISES DE SIMULACAO

Este capitulo mostra simulagoes feitas para a validagao do projeto e execugao da modelagem
cinemética e dindAmica do HTR hibrido para inspecao de linhas de transmissao de energia

elétrica.

5.1 MALHA DE CONTROLE

Visando simular a cinemadtica e dindmica da aeronave uma estratégia de controle deve ser
definida. Como a placa de controle, Pixhawk Px4, embarcada no HTR Hibrido ndo suporta
processos computacionais altamente complexos em tempo real, foi escolhida a topologia de
controle P-PID, devido a sua simplicidade e de baixo custo computacional. Além disso, apesar
da placa de controle embarcada ser muito leve e de facil integragao nos sistemas, sua limitacao
de processamento leva a utilizagdo do procedimento de Alocagao Répida de Controle (Fast
Control Allocation, FCA), ao invés do uso de alocagoes de controles nao-lineares tradicionais

51, 41].

A estrutura geral do controle da aeronave acoplada & linha de transmissdo de energia
elétrica é apresentada na Figura 51. Pode-se observar a grande reducao de graus de liberdade
da aeronave, passando de 6 GDLs para 2 GDLs, conforme descrito na Subsegao 4.2.2 e na

Secao 4.5.

A estrutura de controle é implementada em dois niveis paralelos principais: a Malha
de Alto Nivel descrita na Figura 51, e em maior detalhe na Figura 52, destacada pela linha
tracejada em vermelho e a Malha de Baixo Nivel descrita na Figura 51, e em maior detalhe

na Figura 52, destacada pela linha tracejada em azul.

Cada nivel da malha de controle apresentada na Figura 52 possui uma estrutura de
Feedback externa e uma estrutura interna. A externa é uma malha de controle de posicao,
com controlador P. E a interna é uma malha de controle de velocidade, com controlador PID.
O controlador externo é responsavel pela estabilidade da posicao da variavel controlada por
meio do controlador P. Assim, a acao de controle de saida P serd a entrada da malha de
controle interna PID [54]. E essencial destacar que a saida da malha de controle externa est4

no referencial inercial F!, que é traduzido para o referencial fixo ao corpo F° antes de ser
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Figura 51: Estrutura geral do controle da aeronave acoplado a linha de transmissao de
energia elétrica
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Fonte: Autor

usado na malha de controle interna.

Tabela 2: Ganhos de controle P-PID obtidos para o modo de operacao acoplado a linha
de transmissao

Variavel |
x k2 =1.00
) kg’ =17.38
P I D
U k:;f =20.00 k! =0.10 kY =2.00

kb = 15.98 kI =0.13 kb =252

]

Os ganhos do controlador apresentados na Figura 52 estao descritos na Tabela 2 e foram
ajustados para os 2 GDLs controlados durante o modo de operacao acoplado a linha de
transmissao. O ajuste do controlador foi baseado no modelo linear, utilizando a metodologia

proposta pelos trabalhos de SANTOS et al.[41] e Beard e McLain[40].
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Figura 52: Detalhe mostrando a malha de alto nivel e a malha de baixo nivel da
estrutura de controle da aeronave acoplado a linha de transmissao de energia elétrica
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5.2 RESULTADO DA SIMULACAO CONECTADO A LINHA DE TRANS-
MISSAO

Esta secao descreve uma simulacao escolhida para avaliar a cinematica e a dinamica do
HTR quando este se desloca no cabo da linha de transmissao em formato de catenaria, como

descrito na Secao 4.5.

Considerou-se que as caracteristicas da catenaria sao de 500 metros de comprimento
horizontal e a razao a = 0.0007. Isso resulta em uma catendria com 22 metros de diferenca
entre o ponto mais alto e o mais baixo, aproximadamente, e quase |10| graus de angulo de
inclinacao méaxima. Essa faixa angular de catendria é facilmente encontrada no campo, como

descrito por HAMELIN et al.[25].

Além disso, foram tomadas algumas caracteristicas de operacao do HTR como descritas a

seguir:

e Velocidade linear maxima ao longo de i*: ™% = 20 Km/h, velocidade acima desta
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seria inutil para fins de inspecao;

e Velocidade angular méxima de rolagem em torno de i%: p™® = 5 graus/s, com isso

evitando overshoots desnecessarios;

e Forca maxima de propulsao para os motores 1 e 2: X;’mam = 57,5 N, somatorio da

tracao maxima disponivel pelos dois motores;

e Torque méaximo de rolagem para os motores 3, 4, 5 e 6: Lgmax = 28,7 N.m, torque

maximo disponivel por cada par de motor durante a rolagem:;

e Os angulos de inclinacao dos servo-motores sao sempre de |90| graus quando sao
necessarios movimentos para frente e para tras ao longo da catenaria. A razao é otimizar

a tracao de propulsao disponivel pelos motores dos tilt-rotors.

Neste estudo, as especificagoes de desempenho do controle foram definidas para garantir
que cada parametro controlado atinja a velocidade méaxima permitida para o HTR em cada
GDL o mais rapido possivel, mantendo a estabilidade durante toda a manobra. Para atender
a essas especificacoes, os controladores foram projetados para evitar overshoots e minimizar
erros em regime permanente, garantindo assim o controle preciso do HTR. No geral, essas
especificacoes foram criticas para alcancar um desempenho de operacao do HTR suave e

eficiente.

O procedimento de operacao escolhido para a simulagao sera utilizado com frequéncia
durante as inspegoes. Apds o pouso na linha de transmissao de energia elétrica proximo a
uma das torres, o HTR ird se deslocar sobre o cabo até proximo da outra torre, ponto este
que a aeronave ird decolar para transpor o obstaculo representado pela torre, isoladores e

entre outras estruturas presentes.

Figura 53: Resultado da simulacao mostrando o caminho percorrido pelo HTR ao longo
da catenéria
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Na Figura 53, é mostrado o HTR partindo de um ponto a 50 metros da torre, localizagao
esta representada pelo icone de um X verde, e em seguida percorre toda a catenaria até o
ponto de parada, representada pelo icone de um circulo preto, o. O ponto de ancoragem do

cabo na torre estd a 50 metros de altura.

Figura 54: Resultado da simulagao mostrando o SetPoint comandado e a resposta da
posicao (z) ao longo da catenédria, além dos parametros de rolagem (¢), arfagem (6) e
as VCAs (Forca de propulsao e toque de rolagem ao longo do eixo i°, X;’ e Lg)

—— SetPoint —— Resposta

1 1 I T 1 | 1 1

1 1 1 1 1 1 1 I I L L I I I | 1 J
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50 55 60 65 70 75 80 85

Tempo [s]

Fonte: Autor

A Figura 54 apresenta o resultado da simula¢do mostrando a posi¢ao (z) do HTR ao
longo da catendria, além dos parametros de rolagem (¢), arfagem (0) e as VCAs, ou seja,
forca de propulsdo e toque de rolagem ao longo do eixo i, Xg e Lf,. O primeiro grafico da
Figura 54 mostra a posicao desejada, SetPoint, posicionada a 50m da proxima torre, ou seja,
na marcag¢ao 200 no eixo z. A variagao inicial do ponto de partida ao ponto de chegada
do SetPoint é ajustado por meio de um polinémio do terceiro grau. Na Figura 54 nao é
mostrada nenhuma variagao em ¢, uma vez que nao houve nenhum comando de rolagem
ou acoes externas, como vento por exemplo, para que o HTR fizesse qualquer movimento
de rolagem. Com isso, pouco pode-se ver no ultimo grafico da Figura 54 que representa o
momento comandado de rolagem, neste caso sendo acionado pelos quatro motores em situagao

de espera, motores 3, 4, 5 e 6. J& o terceiro gréafico, § em fun¢do do tempo, pode ser observado
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sua continua variacao, desde préximo a —10 graus até proximo de 10 graus, esta variagao é
descrita pelo angulo de inclinagao da prépria catendria, representada pela Equacao 4.41. O
quarto grafico, X}; em fungéo do tempo, mostra a tragdo comandada pelos dois tilt-rotors,
motores 1 e 2, na direcao do eixo i’. Pode-se notar que mesmo o HTR estando a percorrer
ladeira abaixo na catendria ainda assim o maximo de tracao é comandada logo no primeiro
segundo de simulagao, com o objetivo de alcangar o mais rapido possivel a velocidade méaxima.
Em seguida pode-se notar que a tragao Xg passar a ser negativa, para que a velocidade
maxima nao seja ultrapassada, uma vez que o HTR encontra-se sob agao da aceleracao da
gravidade. Entao a tracao vai crescendo continuamente até o ponto de parada, que, entao,
a tracao é comandada novamente no sentido oposto ao movimento para frear o mais rapido
possivel, em seguida a tragao retoma configuragao positiva para manter a aeronave na posicao

préximo ao topo da catendria.

Figura 55: Resultado da simulagao mostrando as RCAs, angulos dos servo-motores (7,
e 72) e sinais de propulsao dos motores (d3_¢))
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Na Figura 55 é apresentado o resultado da simulacdo mostrando as RCAs, dngulos dos
servo-motores, 1 e 72, além dos sinais de propulsao dos motores 3, 4, 5 e 6 (J3..¢). Alguns

aspectos descritos no grafico da Figura 54, como o momento exato em que as forgas negativas
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ou positivas de propulsao X]Z)’ solicitadas sao apresentadas em termos das RCAs. O primeiro e
segundo gréfico da Figura 55 (linhas pretas) mostram a posi¢ao dos servo-motores 1 e 2 com
71 negativo (para frente) e 2 positivo (para frente). O sinal maximo de tracao dos motores 1
e 2, segundo e terceiro grafico da Figura 55 (linhas vermelhas), foi obtido logo no primeiro
segundo de simulacao, como era esperado pelo grafico de Xg (t) em fungao do tempo da Figura
54. Também pode-se observar no primeiro e segundo graficos da Figura 55 que houve comando
da posicao dos servo-motores em dire¢ao oposta ao movimento logo apds a aceleragao inicial
para manter assim a velocidade méxima permitida. Em seguida, na metade do trajeto, hé a
inversao da posicao dos servo-motores, movimentando para a mesma direcao do movimento,
para subir o aclive da catenaria até o ponto de parada, onde mais uma vez os servo-motores

sao movimentados para frear o HTR.

Também é possivel observar as rotagdes nulas dos motores 3, 4, 5 e 6 (linhas azuis) apés
aproximadamente 1 segundo de simulacao, devido a auséncia de solicitacao de torques de
rolamento, Lg. Pode-se destacar que esses torques de rolamento Lg sao bastante negligencidveis
considerando que sua faixa disponivel é de | & 27,5| N.m para os 4 motores de propulsao, pois

nao houve solicitagao de comando ou forcas externas envolvidas nessa simulagao.

5.3 RESULTADO DA SIMULACAO DE VOO E POUSO SOBRE A
LINHA

A simulagao realizada e apresentada a seguir é um exemplo de manobra de voo tipico do
HTR. Este decola a 50m a oeste da torre de alta tensao e nos 10 segundos (s) seguintes sobe
a uma altitude de 55m, bm acima do ponto maximo da catenaria da linha energia elétrica,
como pode ser observado nos primeiros 10s do terceiro grafico da Figura 56. Para isso a
forca na direcao vertical, ZIZ)’, atinge um pico de quase 150N, como pode ser observado nos
dois primeiros segundos do segundo grifico da Figura 57. Depois disso a forga é lentamente
reduzida até que atinge a forca exercida para voo pairado, em torno de 90/N. Esse pico de
forca é atingido por meio da elevagao do PWM dos motores a aproximadamente 85%, como

pode ser observado nos primeiros dois segundos dos gréaficos 3 até 8 da Figura 58.

Em seguida, a partir dos 15 segundos, o HTR executa uma manobra de guinada ,, de
45°, ficando com face nordeste, como pode ser observado no tltimo grafico da Figura 56. Esse
evento que ocorre entre os segundos 15 e 20 requer variagao do momento de guinada, N;,’, €como
pode ser visto no tltimo grafico da Figura 57. Para a execucao dessa VCA a RCA necesséria
nao ¢é feita por meio da deflexdao dos servomotores dos tilt-rotors, como pode ser observados
nos quatro primeiros graficos da Figura 58. A execuc¢ao da manobra é realizada por meio do
aumento do PWM do motor 3 e 4 e redugao do PWM do motor 5 e 6, gerando, assim, torque
de reacao no sentido positivo de 1. Para realizar a parada do movimento angular o oposto é

aplicado, como pode ser observado entre os segundos 15 e 20 dos quatro tltimos graficos.
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Figura 56: Resultado da simulagao mostrando o SetPoint comandado e a resposta da
posicao Norte, Leste e Altitude (Altura) do HTR, além dos parametros de rolagem
(¢), arfagem (#) e guinada (v))
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A partir dos 20s o HTR se movimenta para a frente até a marca de aproximadamente
50m ao norte e 50m ao Leste, como descrito no primeiro e segundo grafico da Figura 56. Para
isso é acionada a VCA X},’, forca para frente no sistema de coordenadas da aeronave, i°, como
pode ser visto no primeiro grafico da Figura 57. A RCA correspondente da manobra pode
ser observada nos dois primeiros graficos da Figura 58, que descreve a deflexdo em angulo
dos dois cervos do tilt-rotor. Em um primeiro momento -; deflete negativamente e ~yo deflete
positivamente, lembrando que com esse sinal ambos os tilt-rotors se defletem para frente,

conforme descrito no Capitulo 4. No terceiro e quarto grafico da Figura 58 também pode ser

observado um pico do PWM dos motores 1 e 2, 41 e d2, que quase atinge o maximo.

Figura 57: Resultado da simulacao mostrando as VCAs: Forca de propulsao para frente
e para cima, X;j e Z;,’ , toque de rolagem na direcao do eixo i, LE, toque de arfagem na
direcao do eixo j°, Mﬁ e toque de guinada na direcao do eixo k”, NII,’
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Nesse momento, a partir dos 30 segundos da simulacao, o HTR encontra-se sobre a linha

de transmissao de energia elétrica e basta executar uma manobra de movimento de guinada



101
de 45° negativos que este também se encontrard alinhado com o cabo.

Figura 58: Resultado da simula¢ao mostrando as RCAs, angulos dos servo-motores (7,
e 72) e sinais de propulsao dos motores (03, ¢))
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Apoés a execucdo da manobra de guinada, o HTR deve enfim ajustar o angulo de arfagem
da aeronave para que se alinhe com o angulo local da catendria enquanto mantém a posigao
em voo pairado para em seguida reduzir a sua altitude lentamente até realizar o pouso sobre
a linha de transmissao de energia. Essa manobra sé é possivel ser realizada, pois trata-se de

uma aeronave super-atuada.

Para a realizacao da manobra de arfagem para frente, § negativo, mantendo a posicao
do voo pairado, como mostrado nos graficos 1, 2 e 5 da Figura 56, a aeronave deve exercer
momento de arfagem negativo, MZI)’, como pode ser observado a partir do segundo 47 no

pentltimo grafico da Figura 57. Isso fard com que o HTR se desloque para frente na diregao
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da catendria. Para manter a posicao em voo pairado é entao acionado os servos dos tilt-rotors
para trds, 1 positivo e 72 negativo (como pode ser observado no primeiro e segundo grafico
da Figura 58), além da elevacao do PWM destes mesmos rotores, como pode ser observado no

terceiro e quarto grafico da Figura 58.

Com o HTR no devido angulo de arfagem pairando sobre a linha de transmissao de energia
elétrica é iniciado entao a descida final sobre o cabo, a partir do segundo 50 do terceiro grafico

da Figura 56 pode ser observado tal manobra. Em seguida o novo modo de voo é acionado.

No modo acoplado a linha de transmissao de energia elétrica o HTR executa nessa
simulagao um percurso similar ao da simulacao anterior. Com a excecao de que um acionamento
em rolagem ¢é executado ao longo da linha para demonstrar a estabilidade do HTR durante

todo o trajeto acoplado ao cabo.

Figura 59: Resultado da simulacao mostrando o caminho percorrido pelo HTR ao longo
da catenéria
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A Figura 59 mostra o deslocamento do HTR ao longo da catendria de maneira muito
similar ao observado na Figura 53, no entanto, no grafico da Figura 59 a posicao inicial de

referéncia é o ponto de decolagem da aeronave e nao o ponto mais baixo da catenaria.

Similar a Figura 54, a Figura 60 apresenta o resultado da simulacao mostrando a posicao
(x) do HTR ao longo da catendria, além dos parametros de rolagem (¢), arfagem (0) e as
VCAs, ou seja, forca de propulsao e toque de rolagem ao longo do eixo i, Xg e Lg. Nessa
simulagao foi comandado a partir dos 10 segundos de simulacao acoplado a rolagem, ¢, de 20°
para a esquerda e depois 20° para a direita, como pode ser visto no segundo grafico da Figura
60. No tltimo grafico da Figura 60 pode ser visto o momento de rolagem, Lg, necessario para
esta manobra. Nota-se que enquanto o angulo de rolagem é comandado hé a necessidade

de aplicacao do momento, isso deve-se a forca de restauracao exercida pelo CG do veiculo
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abaixo do ponto de pivotamento do contato da rodas do HTR com o cabo. As RCAs para a
manobras de rolagem podem ser observadas nos quatro tltimos graficos da Figura 61 com o
acionamento dos motores 3 e 6 para rolagem para a direita e acionamento dos motores 4 e 5

para rolagem para a esquerda.

Figura 60: Resultado da simulagao mostrando o SetPoint comandado e a resposta
da posicao () do HTR ao longo da catendria, além dos parametros de rolagem (¢),

arfagem (6) e as VCAs (Forca de propulsdo e toque de rolagem ao longo do eixo i, XIIZ
e L)
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Esse procedimento demonstra o nivel de estabilidade de rolagem do HTR sobre o cabo,
que de acordo com o tultimo grafico da Figura 60 foram necessarios 3IN.m, e aproximadamente
1/4 do PWM dos motores de acordo com os ultimos quatro graficos da Figura 61, para tirar

da condicao de equilibrio em zero grau e leva-lo a condicao de 20° de rolagem lateral.

Na Figura 62 é mostrado todo o percurso simulado em gréafico em 3 dimensées, Norte,
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Figura 61: Resultado da simula¢ao mostrando as RCAs, angulos dos servo-motores (7,
e 72) e sinais de propulsao dos motores (03, ¢))
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Leste e Altitude (Altura). No primeiro trecho da simulagao, onde estd indicado a Decolagem

até o Pouso, é executado o modo de voo referentes as Figuras 56, 57 e 58. No segundo trecho

da simulacao é observado o percurso sobre a catendria, entre as indicagoes Pouso e Fim de

Percurso. Nesse trecho é simulado o modo de voo acoplado a linha de transmissao de energia

elétrica, referentes as Figuras 59, 60 e 61.
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Figura 62: Resultado da simulagao mostrando a posicao do HTR na direcao Norte,
Leste e Altitude (Altura)
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-100 450

Fonte: Autor

5.4 CONSIDERACOES FINAIS DO CAPITULO

Por meio de simulagoes, que agregam cinematica, dinamica e controle, é demonstrado o
funcionamento dos dois modos de voo do HTR hibrido, atendendo os requisitos inicialmente

propostos na Secao 1.2.

Quando analisada a dinamica e controle da presente aeronave comparada aos trabalhos
citados na revisao bibliografica da Secao 1.1.2 do Capitulo 1, nota-se que este é o Unico
que apresenta estratégia de controle super-atuada, o que apresenta significativa diferenca
de manobra para quase todas as fases de voo das demais aeronaves citadas. Durante a

aproximacao para pouso na linha, este trabalho possui operagao mais simples que os trabalhos



106

de Qin et al. [22] e Iversen et al. [20], pois estes possuem sistemas de acoplamento na
parte superior da aeronave, necessitando aproximagao por baixo da linha de transmissao. Os
trabalhos de Chang et al. [21], Miralles et al. [24] e Hamelin et al. [25] possuem dinamica
do modo de operacao conectado a linha de transmissao de energia elétrica bem semelhante a
apresentada nesse trabalho com a excecao da necessidade de mais um sistema responsavel
pela locomogao do veiculo inspetor sobre o cabo. Mas, talvez, a maior vantagem de manobra
de operagao deste PTLIR Hibrido dos demais apresentados na revisao bibliografica seja a
capacidade de fazer voo pairado, em subida ou em descida com angulo de arfagem em relacao

ao referencial inercial diferente de zero.

Figura 63: Demonstracao de manobra em voo pairado e em descida com angulo de
arfagem, 6, diferente de zero
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Durante o ltimo trecho da simulagao de voo, dos 47s até os 60s dos gréaficos das Figuras
56, 57 e 58, é demonstrado como se comporta a aeronave quando realiza voo pairado e em
descida com angulo de arfagem em relagao ao referencial inercial diferente de zero, 8 # 0.

Para facilitar a visualizag@o é apresentado na Figura 63 o grafico de 6 em func¢do do tempo,
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anteriormente apresentado na Figura 56, grafico de v; e 72 em fungdo do tempo, anteriormente
apresentado na Figura 58, e um diagrama com as forcas atuantes na aeronave durante a

manobra.

Por meio do diagrama de forgas da Figura 63 pode-se notar que esta manobra nao seria
possivel sem a atuagao dos tilt-rotors, pois ao somar as forcas horizontais nao seria possivel
anular as componentes Tp, s, onde s = senfl e n pode assumir valores de 1, 2 e 3. Quando
defletidos os dois tilt-rotors para tras, a componente da tragao Tpes(y — €) se anula com as
componentes Tp1sf e Tpssf. As componentes Tpic, Tpoc(y —0) e Tpsch se equilibram com a
forca peso, P, mantendo assim a aeronave pairando. Nos graficos estao destacados em azul a
transicao do angulo # e correspondente incremento do angulo 7y, e 9 para tras, positivo para
o tilt-rotor 1 e negativo para o tilt-rotor 2, até o pico de aproximadamente 45°. Em seguida
durante a fase da manutencao de 6 em 8°, destacado em verde na Figura 63, os dngulos v, e

Y2 sao ajustados até que se estabilizam em torno de 23°.
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6 CONCLUSAO

Este trabalho propés um novo projeto de VANT capaz de acoplar ao cabo de uma linha
de transmissao de energia elétrica. Este visou desenvolver ainda mais o estado da arte
das inspecoes robéticas de linhas de transmissao de energia apontado na extensa revisao

bibliografica realizada no Capitulo 1.

O subsistema de acoplamento simples e funcional projetado, Secao 3.1, s6 foi possivel
devido a capacidade super-atuada do HTR que permite o deslocamento no cabo mediante
propulsao ja instalada na aeronave, os tilt-rotors (Se¢ao 3.3). Deste modo, sistemas adicionais

de locomocao sobre o cabo nao sao necessarios.

A aeronave desenvolvida neste trabalho possui substancial reducdo do consumo das
baterias durante a inspecao do cabo da linha de transmissao de energia quando comparado
com inspegoes em voo por drones tradicionais, uma vez que nao é necessario consumo de
energia apenas para pairar em voo ao lado do cabo, como os drones tradicionais. Como
estd muito mais préximo ao cabo, a aeronave aqui desenvolvida oferece uma capacidade de
inspecao muito mais precisa, pois pode fazer uma varredura de 360 graus do cabo, colocando
cameras no corpo e nos trens de pouso do VANT. Além disso, em comparagao com robos
escaladores e/ou outros tipos de PTLIRs hibridos, o tilt-rotor desenvolvido d4 muito mais
agilidade durante a inspegao pois permite uma transi¢ao rapida entre os modos operacionais,

sobrepassando facilmente obstaculos presentes nas linhas de transmissao de energia elétrica.

A modelagem cinemadtica e dindmica do HTR permitiu uma simulacdo adequada e

validacao da estratégia de projeto e operacao deste PTLIR hibrido especifico.

Além disso, os resultados da simulagdo em modo acoplado a linha mostraram que os
2 GDLs foram controlados conforme solicitado. Os servomotores 1 e 2 combinados com os
motores 1 e 2 realizaram manobras para frente e para tras na posicao x da catenaria. Os
motores restantes (3, 4, 5 e 6) foram ligados apenas para torques de rolagem, L;’). Para otimizar
a energia da bateria, os servomotores 1 e 2 foram inclinados para o angulo maximo permitido,
|90| graus, quando a forga XIIJ’ era necessaria (Segao 5.2). Em relagio a avaliagdo do desempenho
do controle: nao foram percebidos overshoots, nao houve erros em estado estacionario e nas

variaveis manipuladas. No modo de voo, a simulagao demonstra a manobrabilidade, incluindo
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voo nivelado para frente com a atuacao dos tilt-rotors (Segao 5.3). A manobra definida como
requisito nos Objetivos (Segao 1.2), voo pairado, subindo ou descendo na mesma posicao do
referencial inercial i e j/ com angulo de atitude diferente de zero, também foi demonstrada

por meio de simulacao.

Em suma, o trabalho fez importantes contribui¢oes baseado nos objetivos propostos. O
HTR PTLIR Hibrido se mostrou adequado para supervisionar a construcao de linhas de
transmissao de energia elétrica. E, logo que os cabos sao tensionados, a aeronave desenvolvida
é capaz de voar até os cabos, pousar e inspecionar para a busca de defeitos que podem ter
ocorrido decorrente da passagem pelas polias de tensionamento, que ao longo prazo, iriam

comprometer a vida 1til das linhas instaladas.

6.1 NIVEIS DE PRONTIDAO DE TECNOLOGIA

Os niveis de prontidao tecnoldgica, do inglés Technology Readiness Levels (TRLs) sao
um sistema de métrica ou medicao sistemédtica que apoiam avaliagoes da maturidade de uma
tecnologia especifica e a comparacao consistente da maturidade entre diferentes tipos de
tecnologia [55]. Trata-se de uma escala de 9 niveis que possuem critérios que descrevem os

desenvolvimentos necessérios para cada etapa [56] [57].

O nivel de prontidao tecnolégica TRL1, cuja fungdo visa a observagao dos principios
bésicos, foi obtido por meio de revisao bibliografica, com apreciacao das variadas formas
de execucao de inspegoes de linhas de transmissao de energia elétrica, no Capitulo 1, e por
meio de avaliacao de quais tecnologias estao disponiveis para executé-las, descritas na Segao
1.1. O nivel de prontidao tecnolégica TRL2, que trata do conceito e aplicagao, também foi
demonstrado por meio de revisao bibliografica com avaliagao de conceitos, como, por exemplo,
o conceito bésico de Katrasnik et al. [31], bem como a aplicagao de inspegao em linhas de
transmissao nao-eletrificadas (durante e logo apds a fase de construgao, na Se¢ao 1.2), nao
demandando assim analises de efeito de campo magnético intenso em componentes eletronicos
sensiveis. Ainda sobre o nivel de prontidao tecnoldgica TRL2, uma nova arquitetura de PTLIR
Hibrido, combinando propostas como as de Long et al. [23], Chang et al. [21], Miralles et
al. [24] e Hamelin et al. [25] com capacidades super-atuada dos tilt-rotors, é apresentada no
Capitulo 3. Neste mesmo capitulo, também sdo apresentados testes de componentes chave para
o funcionamento desta tecnologia, que juntamente com a modelagem analitica apresentada no

Capitulo 4, elevam o nivel de prontidao tecnolégica para TRL3.

Finalmente, o estdgio em que este trabalho é concluido entrega um nivel de prontidao
tecnologica de TRL4, com analises realizadas pontualmente por todo os Capitulos 3 e 4, mas
principalmente no Capitulo 5, onde sao apresentadas simulagoes de dinamica e controle de

operacao usual da solugao tecnoldgica aqui apresentada.
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6.2 TRABALHOS FUTUROS

Como proéximos passos deste trabalho recomenda-se a elevagao do nivel de prontidao
tecnoldgica ao patamar maximo, TRL9. Comecando com o proximo degrau da escala,
realizagao de ensaios em campo ou em condi¢bes analogas para a demonstracao tecnolédgica.
Durante a maturidade desta tecnologia, recomenda-se também que atencao especial seja dada
a confiabilidade e a aeronavegabilidade. O mapeamento mais preciso do envelope de voo da
aeronave deve ser realizado, considerando todas as variaveis em campo. Propostas de como o
sistema de controle deve reagir em caso de pane de um dos motores devem ser tracadas, uma
vez que a capacidade super-atuada da aeronave permite reacao possivel a tal evento, com isso,

uma importante linha de pesquisa poderia explorada.

Ampliacao do escopo de operacao da aeronave pode ser realizado, mediante extensivo
estudo dos efeitos de campos magnéticos em torno de linhas de transmissao eletrificadas, como,
por exemplo, o realizado por Skrivers et al. [3]. Solugoes tecnolégicas para sua operacao

nesses ambientes severos podem ser propostas e testadas.

Novos escopos de operagao de variagoes da aeronave deste trabalho podem ser propostos.
Por exemplo, se fosse desejavel aumentar consideravelmente a velocidade de cruzeiro em voo
horizontal, hélices com diametros e passos diferentes para os tilt-rotors poderiam ser testadas
e usadas, alterando significativamente seu desempenho, continuando as andlises realizadas na
Secao 4.2.1.1. Estudos de fuselagem capaz de gerar sustentacao aerodinamica significativa

também seriam convenientes.

Essas analises propulsivas também poderiam ser utilizadas em diversas outras aplica-
¢Oes, como propulsao aérea em embarcagoes autéonomas (como as descritas nas publicacoes

mencionadas na Se¢ao 1.3), mais avangos nessa drea devem ser considerados.
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APENDICE A - FILOSOFIA DE PROJETO

O ciclo de vida de um produto aeronautico é longo, complexo e extremamente dispendioso.
Portanto, antes de descrever a filosofia de projeto adotada em um processo de alta complexidade

como esse, sera apresentado, de forma simplificada, todo o ciclo de vida de produto aerondutico.

Figura 64: Ciclo de Vida do Produto Aeronautico
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A Figura 64 mostra o ciclo de vida de um produto aerondutico de forma esquematica. O
ciclo de vida comega com uma oportunidade de se iniciar um novo projeto [58], que podem
ser geradas por: 1. mercado, 2. concorréncia, 3. novas tecnologias, 4. posicionamento e/ou 5.

objetivo.

1. O departamento de marketing de uma empresa normalmente interage com os clientes
com o intuito de identificar novas oportunidades no mercado [59]. Algumas vezes
podem identificar uma oportunidade vinda diretamente de solicitagoes de clientes ou do
mercado como um todo por meio de questiondrios e pesquisas ou pela experiéncia em

intuir as necessidades dos clientes.

2. Quando um concorrente langa uma nova versao de um produto é importante estar

preparado e disposto a langar um novo produto para manter a lideranca em vendas.
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3. Novas tecnologias sao desenvolvidas a todo tempo, seja por desenvolvimento interno,
disponibilizada por fornecedores ou aliangas entre empresas. Desse modo, a empresa
deve se manter atualizada quanto as novas tecnologias que possam surgir no futuro

préximo, para que um novo projeto que abarque essas novas tecnologias seja iniciado.

4. Algumas vezes, por estratégia da direcao da empresa, ha o interesse em langar um produto
em uma nova posi¢ao de mercado, seja para expansao do portfélio ou reposicionamento

estratégico da empresa como um todo.

5. Outra forma de se iniciar um projeto, bem mais rara que as anteriores, pode partir

diretamente de um colaborador ou proprietério.

A oportunidade identificada é, entao, submetida a uma minuciosa analise de mercado e
analise de viabilidade, que deverd demonstrar se o produto resultara em valor para empresa e
se serd possivel desenvolvé-lo com o potencial industrial instalado e tecnologias disponiveis
pela empresa. O conceito que passou nessa primeira triagem serd entao formalizado por meio
de requisitos de projeto que pode receber contribuigcoes também de atualizacoes advindas da
experiéncia de projetos anteriores. Os requisitos sao uma lista de especificagdes que esta nova
aeronave deve atender, tais como: o quao alto esta deve voar; quao rapida deve ser; quao

longe deve ir; qual a carga paga; entre outros [60].

Com a lista de requisitos de projeto formulada, inicia-se uma longa fase denominada
projeto, que consiste de trés partes bem definidas: a) Projeto Conceitual; b) Projeto Preliminar
e; ¢) Projeto Detalhado [45]. A lista de requisitos é enviada para primeira andlise pela equipe
técnica de Projeto Conceitual. Nesse momento os requisitos se sedimentam na forma de um
produto aeronautico, com as primeiras formas em planta possiveis para atender todos os
requisitos [61]. Essa primeira andlise técnica também tem a funcao de avaliar se os requisitos
selecionados na etapa anterior sao possiveis de serem realizados. Normalmente hé interacao
com as areas de marketing, inteligéncia de mercado e financeira, a fim de refinar e propor
novos requisitos. Ao final dessa etapa a aeronave tem uma forma razoavelmente definida, com

sua lista de aspectos técnicos.

Na etapa de Projeto Preliminar o produto aerondutico é refinado com o auxilio de
especialistas de diversas areas, como aerodinamica, estruturas, sistemas, entre outros. Todos
os aspectos técnicos sao definidos, como forma em planta, desempenho e custos do projeto.
Ao final desta etapa uma importante decisdo precisa ser tomada, se o projeto vai adiante
ou nao. A etapa seguinte é extremamente onerosa podendo até mesmo ultrapassar o valor
total da prépria empresa, um fracasso ao final da etapa de projeto detalhado pode resultar no
fechamento da companhia. Portanto ao final da etapa de projeto preliminar deve-se quantificar

muito bem o risco do projeto ser rentdvel ou nao [45].
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O Projeto Detalhado apresenta o custo mais elevado de toda a fase de projeto e consiste
em projetar todas as pecas para fabricacdo e projetar as ferramentas de processos. Além
disso, nessa etapa, sao projetados e executados os testes dos itens principais da aeronave.
Durante essa fase sao construidos os primeiros protétipos e inicia-se o processo de certificagao

aerondutica.

Com o produto concluido e o processo de certificacao em sua fase final iniciam-se as
operacoes de producao continuada, seguidas de comercializacao e suporte ao cliente. Nesse
periodo da vida do produto que se obtém o retorno do investimento. As operacoes sao, entao,

otimizadas com o intuito de baixar custos e acelerar a produgao.

No caso do projeto apresentado aqui nao ha operacoes, vendas e suporte, pois o produto
final do projeto é um protétipo que servira de base para novos requisitos. Esses requisitos
iniciariam um novo projeto que, ai sim, quando terminado esse segundo projeto se teria a
aeronave ’cabeca de série”’que seria a primeira aeronave a ser produzida de uma operacao

industrial.

Todas as fases, desde a identificagdo da oportunidade e geracao dos requisitos até a execucao
do projeto deste trabalho, foram definidas segundo uma filosofia de solucdo minima. A filosofia
de projeto de solucao minima prevé a concepc¢ao da aeronave com caracteristicas minimas
que satisfacam os requisitos [62]. Com isso, o uso das mesmas estruturas para desempenhar
diferentes usos na aeronave é perseguido, pois, reduz peso e diminui a complexidade da
aeronave. Além disso, todo o sistema embarcado deve ser crucial para a operacdo da aeronave,

pois o sistema mais leve é o que nao esta presente na aeronave.

Estes conceitos foram aplicados ao Hexacdptero tilt-rotor PTLIR Hibrido e estdo descritos
no Capitulo 3. Um exemplo do processo de desenvolvimento de um dos subsistemas da

aeronave pode ser apreciado no Apéndice B.
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APENDICE B - PROJETO E FABRICACAO

O projeto técnico da aeronave foi executado com o uso de diversas areas do conhecimento
das engenharias: Projeto de Mdquinas [63], Projeto Aerondutico [64], e Método de Elementos
Finitos (FEM) para projeto estrutural [65], todos largamente utilizadas para o desenvolvimento

do projeto.

A seguir é apresentado um exemplo deste desenvolvimento, com a concepgao e evolugao

de projeto dos componentes de um dos subsistemas, os mecanismos dos tilt-rotors.

Inicialmente adotou-se o projeto mais simples que atendessem as especificagoes. Para isso
foi projetado um componente que suportasse um servomotor de 35Kgf.cm de torque, no qual

o motor seria montado.

Figura 65: Diagrama de tensao de von Mises do suporte do servomotor
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Fonte: Autor

Na Figura 65 pode ser visto o diagrama de tensoes de Von Mises do suporte do servomotor
para as cargas de 40N de tracao do motor e 350N.cm de torque do servomotor, todos aplicados
a furacao dos quatro parafusos de fixacao do servomotor. Note que este componente suportaria
as cargas com uma certa folga e ha uma boa distribuicao das cargas ao longo de toda a pega

indicando que esta estd bem otimizada quanto ao peso.
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Alguns novos requisitos foram impostos ao projeto: foi decidido que seria utilizado um
servomotor maior que estava disponivel no laboratério e ja havia bons resultados com este em
outros projetos. Além disso, a fabricagdo do suporte do servomotor seria mais interessante que
fosse fabricado em Carbon Fiber PLA pois a producao em impressao 3D agilizaria o processo

de prototipagem.

Para isso, um novo suporte do servomotor mais robusto foi projetado. Tanto para suportar
as cagas maiores do novo servomotor quanto para adequar a um material com menor resisténcia
e direcoes preferencias de tragao, devido as deposicoes das camadas de fabricagao aditiva da

impressao 3D.

Figura 66: Vista de conjunto do subsistema de tilt-rotor

Fonte: Autor

Na Figura 66 é mostrada uma vista isométrica dessa nova montagem. Pode-se notar que
as espessuras de parede desse novo suporte de servomotor é maior para adequar as novas
cargas e a um material de menor resisténcia a tracao. E hd um incremento na espessura nas
bordas e quinas da peca para evitar o descolamento de camadas de deposicao de material da

impressao 3D muito comum em perfis longos de mesma espessura.

Os componentes foram fabricados em uma abordagem de prototipagem rapida, com auxilio
de uma impressora 3D, como pode ser visto na Figura 67. O material usado foi o Carbon

Fiber PLA, que possui rigidez superior ao PLA convencional.

A abordagem de prototipagem répida possibilita multiplas iteracoes do projeto refinando-o

em um curto espaco de tempo.
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Fonte: Autor

Na Figura 68 pode ser visto uma fotografia do resultado de uma das iteragoes do projeto.
Conectado ao tubo de fibra de carbono do drone original estd posicionado o suporte do
servomotor. E logo acima do servomotor, que possui lateral vermelha, pode ser visto o suporte

do motor.

Na Figura 68 pode ser visto, tanto na superficie do montante do motor quanto na
superficie do suporte do servomotor, uma série de rebaixos e protuberancias nas pecas. Essas
caracteristicas de projeto visam tirar peso onde nao é necessario, concentrando material onde
h& mais tensdo, nas bordas. Além disso, esse tipo de mudanca de espessura das bordas e
quinas da peca evitam o descolamento de camadas de deposicao de material da impressao
3D muito comum em perfis longos de mesma espessura, pois obrigam a trancar trajetorias

durante a impressao.

Deve-se sempre priorizar que as ESCs fiquem o mais proximos possiveis de seus respectivos

motores, evitando assim interferéncias eletromagnéticas indesejaveis.

O posicionamento da ESC préximo ao motor era em si um desafio geométrico. Pois a area
logo abaixo do motor, como usualmente sao posicionados as ESCs em outros drones, estava
altamente concorrido por componentes como o servomotor, fios e o suporte. Se o montante do
motor fosse distanciado em demasia do eixo de pivotamento do servomotor isso acarretaria
grande deslocamento em relagao ao tubo de fibra de carbono no qual os fios devem passar. Isso

seria indesejavel pois colocaria os fios a um alto nivel de estresse, podendo levar a rupturas
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Fonte: Autor

internas no metal condutor por fadiga.

Dessa forma, optou-se em posicionar a ESC afrente do brago do servomotor, uma regiao
que nao teria impacto negativo ao funcionamento da mesma. Restando apenas o desafio de

conduzir o cabeamento por uma regiao que permite mobilidade das pegas em angulo.

Na Figura 69 pode ser vista a diferenca entre a versao do montante do motor anterior
(a esquerda) e a nova (a direita). Grande parte das caracteristicas do projeto original foram
mantidos, pois interagem diretamente com outros componente do mecanismo. Como por
exemplo: os furos para fixagdo no brago do servomotor, representados pelo item 1 da Figura 69;
os furos para fixacao do motor, representados pelo item 2; e o cubo de alocacao do rolamento,

representado pelo item 3.

As partes que merecem ser salientadas como diferentes no novo projeto do montante do
motor sdao: a abertura na protecao superior da ESC, para poder passar os fios que saem da
ESC em direcao ao motor, representada pelo item 4 da Figura 69; a canaleta guia para a
passagem dos fios de poténcia e controle que vém da parte central do drone em direcao a ESC,

representada pelo item 5; e, finalmente, o suporte da ESC, representado pelo item 6.

A versao final da montagem do tilt-rotor pode ser visto na Secao 3.3.
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Figura 69: Versoes do montante do motor com itens indicados: 1)furos de fixagdo no
braco do servomotor, 2)furos de fixagdo do motor, 3)cubo de alocac¢ao do rolamento,
4)abertura para passar fios do ESC, 5)canaleta guia para a passagem dos fios de poténcia
e controle e 6)suporte do ESC

Fonte: Autor



