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RESUMO

Simuladores de voo tem sido uma ferramenta cada vez mais importante para treinamento de pilotos, e
também para projetos, sendo capaz de prever como serd o comportamento de uma aeronave sem ser
necessdrio gastar uma grande quantidade de dinheiro para a constru¢iao de um protétipo do projeto, e
desta forma também, evitando assim acidentes por possiveis falhas que podem vir a ocorrer durante o
desenvolvimento de um projeto. Por esses motivos, a demanda por simuladores de voo tem aumentado
cada vez mais, tanto nas inddstrias quanto na drea académica. Neste trabalho foi desenvolvido um
simulador de voo para desktop, utilizando o programa Simulink conjuntamente com o Flight Gear
2018.2.2 para transmissdo da imagem grafica da aeronave. Para sua implementacao foram resolvidas
as equagdes do movimento de uma aeronave de corpo rigido de 6 graus de liberdade. Para resolucao
das equagdes diferenciais foi utilizado o proprio Simulink, utilizando o método de integracio numérica
de Runge-Kutta de 4°. Ao iniciar a simulacao € possivel vizualizar e controlar a aeronave a partir de

entradas de comando das superficies de controle e da poténcia do motor.

PALAVRAS-CHAVE: Simulador de voo; Dindmica de voo; Simulagdo; Simulink.



ABSTRACT

Flight simulators has been a increasingly important tool for pilots training and also for aircrafts design,
being able to predict aircraft’s response without have to spend too much money building a prototype,
and avoiding possibles accidents in case of a failure that may happen during project development. For
this reason, flight simulators’ demand has being increasing, both in academic area for research and the
industry. In this work was developed a desktop flight simulator, using the computer program Simulink
jointly with Flight Gear 2018.2.2 to transmit the grafic image of the aircraft. For the implementation
the equation of motion of a rigid body with 6 deegres of freedom was solved. To solve the differential
equations was used the Simulink, using Runge-Kutta 4'" order method. When starting the simulation

the pilot can visualize and control the aircraft using the command of control surfaces and engine power.

KEYWORDS: Flight Simulator; Flight Dynamic; Simulation; Simulink.



LISTA DE ILUSTRACOES

[Figura 1

Modelo esquematico do simuladordevool . . . . .. ... ... ... .....

[Figura 2

Sistema de Coordenadas: Eixo da terrae Eixode corpo.f. . . . . . ... .. ..

IFigura 3

Angulosde Euler| . . . . . .. . ... ... ...

[Figura 4

Variacao da temperatura com a altitude baseado no modelo ISA.| . . . . . . ..

[Figura 5

Oscilacao estavel do modo periodo-curto.| . . . . . . .. ... ... ... ...

[Figura 6

Desenvolvimento estavel do modo fugoide.| . . . .. ... ... ... ...

[Figura '/

Representacao do modo de rolamentopuro.f . . . . . .. .. .. ... ...

[Figura 8

Modo espiral visto por um referencial externo.|. . . . . . . .. ... ... ...

[Figura 9

Vista frontal do modo espiral instavel.| . . . . .. ... ... 00000

[Figura 10

Representacao do modo DutchRoll.| . . . . . ... ... ... .. ... ...,

[Figura 11

Bloco do modelo atmosférico.| . . . ... ... ... .. ... L.

[Figura 12

Interior do bloco do modelo atmosférico.|. . . . . ... ... ... ...

[Figura 13

Bloco do modelo Geodésico.| . . . . . . ... ... ... L

[Figura 14

Bloco do modelo propulsivo.| . . . . . ... ... 0o oo

[Figura 15

Interior do bloco do modelo propulsivo.| . . . . .. ... ... ... ...

[Figura 16

Bloco do carregamento aerodinamico.| . . . . . ... L0000

[Figura 17

Bloco da Equacao de Movimento.| . . . . ... .. ... ... 0oL

[Figura 18

Bloco da resultante das forcas e momentos.| . . . ... ... ... ... ....

[Figura 19

Interior do bloco da resultante das forcas e momentos.|. . . . . . .. ... ...

[Figura 20

Bloco da cinematicade rotacao.| . . . . . ... ... ... ... ...

[Figura 21

Interior do bloco da cinematica de rotagcao.| . . . . . . ... ... ... .....

[Figura 22

Bloco da cinematica translacional.| . . . . .. ... oo 0000000

[Figura 23

Interior do bloco da cinematica translacional.| . . . . . . .. .. ... ... ..

[Figura 24

Bloco dos angulosde Euler,|. . . . . ... ... ... .. ... .. .. ...

[Figura 25

Interior do bloco dos angulosde Euler| . . . . . .. ... ... ... ... ...

[Figura 26

Bloco Inercial.|. . . . . .. ... o

[Figura 27/

Interior do bloco Inercial.| . . . . . .. ..o oo oo

[Figura 28

Bloco de integracao do Flight Gear com o Simulink.. . . . . . .. .. .. ...

[Figura 29

Resposta Longitudinal do Cessna 182 para entrada doublet do profundor.|. . . .

[Figura 30

Resposta Latero-direcional do Cessna 182 para entrada doublet do Leme.|

[Figura 31

Esquema do modelo iterativo para melhorias do simulador,| . . . . . . ... ..

[Figura 32

Aeronave Cessna 182 no simuladordevoo.| . . . ... ... ... ... ....

[Figura 33

Aeronave Sirius no simuladordevoo.| . . ... ..o 000 oL L

[Figura 34

Referencial North East Down.| . . . . . . ... ... ... .. .. .......

21
26

33

36
36
37

39
39
40
40

41
41
42
42
43
44
44
45



LISTA DE TABELAS

[Tabela I — Comparacao entre os modos naturais da aeronave Cessna 182, . . . .. ... .. 43
[Tabela? — Dados geométricos para a aeronave Cessna 182, . . . . . .. ... ... ... .. 51
[Tabela 3 — Dados geométricos para a aeronave Cessna 182, . . . . ... ... .. ... ... 52
[Tabela 4 — Dados de condi¢oes de voo para a aeronave Cessna 182 para voo de cruzeiro,| . . 52

[Tabela 5 — Dados de massa e 1nércia para a aeronave Cessna 182 para condi¢ao de voo de

| CIUZEITO. . . . v v o e e e s 52

[Tabela 6 — Derivadas adimensionais de estabilidade e controle longitudinal para a aecronave

| Cessna 182 no eixo de estabilidade e condicao de voo de cruzeiro.| . . . .. . .. 53

[Tabela 7 — Derivadas adimensionais de estabilidade e controle latero-direcional para a aeronave |

[ Cessna 182, no eixo de estabilidade e condicao de voo de cruzeiro.| . . . . . . .. 54




LISTA DE ABREVIATURAS E SIGLAS

TCC Trabalho de Conclusdo de Curso
UNESP Universidade Estadual Paulista
C.G. Centro de Gravidade

C.M. Centro de Massa

MAC Corda média aerodinamica
NED North East Down

SAE Brasil  Sociedade Automotiva de Engenharia do Brasil
Adelphi Equipe de aerodesign da Faculdade UNESP - Campus Sao Joao da Boa Vista
ICAO Organizagdo da Aviagdo Civil Internacional

ISA Atmosfera Padrdo Internacional (do inglés International Standart Atmosphere)



N~ s 8

S

(=)

€ < =z oz oo~

)

LISTA DE SIMBOLOS

Forca

Massa

Centro de gravidade

Componente da velocidade de translacdo na dire¢do Cx,
Componente da velocidade de translacdo na dire¢do Cy,,
Componente da velocidade de translacdo na dire¢do Cy,
Componente da For¢a na direcdo C'y,,

Componente da For¢a na direcdo Cy,

Componente da For¢a na direcido C'z,

Componente da velocidade de rotacdo na direcdo C'x,,
Componente da velocidade de rotagdo na dire¢do Cly,,
Componente da velocidade de rotagdo na direcdo Cyz,
Momento de rolagem na direcdo C'y,,

Momento de arfagem na dire¢do Cly,,

Momento de guinada na direcdo C'z,

Velocidade total da aeronave

Angulo de Azimute

Angulo de arfagem

Angulo de rolagem

Aceleragdo da gravidade

Angulo de ataque

Angulo de glissada

Angulo induzido

Angulo de subida

Densidade do ar



C’L «

CLa

CrLs

Forca de Sustentacdo

Forca de Arrasto

Area de referéncia

Coeficiente de sustentacao

Coeficiente de sustentac@o para angulo de ataque zero
Coeficiente de sustentacdo com relacdo a «
Coeficiente de sustentacdo com relagdo a ¢
Coeficiente de sustentagdo com relacdo a ¢
Coeficiente de sustentagcdo com relagdo a o,
Coeficiente de arrasto

Coeficiente de arrasto para angulo de ataque nulo
Coeficiente de arrasto com relacio a de
Angulo de deflexdo dos ailerons

Angulo de deflexio do profundor

Angulo de deflexdo do leme

Corda média aerodinamica

Coeficiente de rolagem

Coeficiente de rolagem com relagdo a 3
Coeficiente de rolagem com relacdo a p
Coeficiente de rolagem com relagdo a r
Coeficiente de guinada

Variagao do coeficiente de guinada com [
Variagao do coeficiente de guinada com p
Variacao do coeficiente de guinada com r
Momento de inércia em relacao ao eixo X
Momento de inércia em relagao ao eixo Y

Momento de inércia em relagdo ao eixo Z



Produto de inércia XY
Produto de inércia XZ
Produto de inércia YZ
Temperatura

Forca de Tracao
Temperatura a nivel do mar

Altitude



SUMARIO

il INTRODUCAO . .« & ittt e e e e e e e e e e e e et et e eeeeen 16
(1.1 Contextualizacdol. . . . . . . . . . . ... 16
(1.2 Objetivo| . . . . . . e e 17
(1.3 Estruturacao do trabalho| . . . . . . . . . ... o o 17

2.1 Necessidade dos simuladoresde voo| . . . . . .. ... ... ... ... 18
2.2 Simuladorde Vool . . . . . . ... 18
23  Modelomatematicol . . . . . . ... L 18
[2.4 Vantagens e utilizacao dos sitmuladoresdevoo] . . . . . . ... ... L. 19
2.4.1 Vantagens dos simuladores|. . . . . . ... ... ... 000 0L, 19
2.4.2 Utilizacao dos simuladoresdevoo| . . . . . . ... ... ... .. ... ... .. 20
3 EQUACOES DA DINAMICA DE VOO DAS AERONAVES| . . . ....... 21
3.1 Sistema de Coordenadas| . . . . . . . . . ... o 21
[3.2 Consideracoes para o modelo matematicol. . . . . . . . . . .. .. ... ... .. 22
[3.3 Conservacao do Momento Lineary . . . . . . .. ... ... oL, 22
[3.4 Conservacao do Momento angular] . . . . . . ... ... ... ... ... .. 24
[3.5 Orientacao € posicao da aBronave] . . . . . . . v v v v vt e e e e e e 26
B6 — Cinemdticadaaeronavel . . . ... ... ... .. ... 26
[3.7 As 12 equacoes de movimento da aeronave] . . . . . . . . ... ... ... 27
[3.8 Forcas e momentos na aeronave| . . . . . . . . . ... .o 28
B.8.1 Forca gravitacional . . . . . . . .. ... ... ... ... .. .......... 28
[3.8.2 Modelo propulsivo| . . . . . . ... 28
3.8.3 Modelagem das forcas e momentos aerodinamicos, . . . . ... ... ... .. 28
[3.8.3.1 Forca Axial, Cp| . . . . . . . . 0 o 28
[3.8.3.2 Forca Vertical, C'y| . . . . . . . . o o 29
[3.8.3.3 Momento de arfagem, C,,| . . . . . . . ..o 29
[3.8.3.4 Forcas Laterais, Cy| . . . . . . . . . . . 29
[3.8.3.5 Momento de rolagem, Cj| . . . . . . . . . ... e 29
[3.8.3.6 Momento de guinada, C,| . . . . . . ... Lo 30
384  Modelo Atmosféricol . . . . .. ... o oo 30

M naturai TONAve| . . . . .. 31
3.9.1 Periodo-Curtol. . . . . . . . . . . . ... 31
3.9.2 Fugoide, . . . . . . . . . ... 31
3.9.3 Rolamentopuro|. . . . . . . . . ... ... 32
3.94 Espirall . . . . . . . . . .. 33




4 RESULTADOS EDISCUCOES) . . & v o ottt ettt e et eeeeeen 35
M1l  Modelonuméricol . . .. ... oo 35
411  Modelo atmosféricol. . . . . . ... ... 35
412  Modelo Geodésicol . . . .. ... ... Lo 35
4.1.3 Modelo Propulsivo| . . . . . . . ... ... 36
4.1.4 Carregamento Aerodinamico| . . . . . . .. ... ... ... .......... 37
4.1.5 Bloco da equacao de movimento|. . . . . . . ... ... ... 38
4.1.5.1 Bloco das forcas e momentos externos| . . . . . ... ... 38
4.1.5.2 Bloco das velocidades angulares da aeronave| . . . . . . . ... ... ....... 39
4.15.3 Bloco das velocidades da aeronavel . . . . .. ... ... ... ... ... 40
“.1.5.4 Bloco dos angulosde Eulery . . . . . .. ... ... o o000, 41
155  BlocoInerciall . . . . . . . . . . 42
4.1.5.6 Integracao entre Simulink e Flight Gear{. . . . . . . . . . ... ... .. ..... 42
4.2 Validacitodomodelo|. . . . . . ... .. .. o 43
B CONCLUSAQ| . vttt et ettt e e 47
[5.1 Sugestoes para trabalhos futuros|. . . . . . .. ..o o oo 47

[REFERENCIAS . . . .ottt it e e et e e 49

ADE —3 , |
[ VETORIALL. . . . . o 0o ettt it i i e e e e 50
A1 Célculo dos momentos deinércial . . . . . . . . . . ... 50
A2 Produto Vetorial e Produtoescalarl. . . . . . ... ... ... ... ... 50

IAPENDICE B - SISTEMA NEDE MODELO WGSS84 . . ... ....... 51
B.1 Sistema North East Downl . . . . . . . . . ... ... . 51
B2 — Sistema WGS84l . . . . .. 51




16

1 INTRODUCAO

1.1 CONTEXTUALIZACAO

O estudo da dindmica da aeronave e o anseio por querer descobrir como se d4 seu comportamento
em relacdo ao meio comecou a ser desenvolvido no inicio do século XX. Apds o homem vislumbrar-se
com 0s primeiros voos de uma aeronave, vindo primeiramente os irmao Wright, voando com uma
aeronave por meio de uma catapulta em primeiro momento, provando desta forma que o homem
poderia al¢car voos com um objeto sendo mais pesado que o ar. Poucos anos depois, em setembro de
1906, na Franca, Alberto Santos Dumont conseguiu sobrevoar os ceuds de Paris com seu iconico avido,
14-Bis, sendo uma aeronave autopropulsada, reconhecida oficialmente pelo ptblico e por jornalistas
(BARROS, [2006).

Com o estopim dado por tais famigeradas figuras histéricas, provando que é possivel fazer o
homem voar, iniciou-se uma série de estudos para entender o funcionamento e o comportamento de
uma aeronave. Entre uma das dreas que foi amplamente explorada foi a mecéanica de voo. Para que
fosse possivel compreender o comportamento de uma aeroanve com relagcdo as diversas condi¢des de
voo foram desenvolvidos trabalhos tentando modelar matematicamento tais comportamentos (COOK|
2012)).

O primeiro trabalho desenvolvido sobre tal assunto foi desenvolvido por Lanchestes em 1908, e
posteriormente Bryan em 1911 em suas famosas obras (LANCHESTER, [1908)) e (BRYAN, 1911).
Notavelmente, o trabalho desenvolvido por Bryan nos fornece hoje a equacdo de movimento para uma
aeronave de corpo rigido de seis graus de liberdade, sendo o modelo matematico amplamente utilizado
para modelagem de uma aeronave até os dias de hoje.

Atualmente, o modelo matematico desenvolvido por BRYAN|tem sido cada vez mais aperfei¢oado,
fazendo com que seja possivel realizar simulagdes cada vez mais precisas de uma aeronave real.
Preescrever a dinamica completa de uma aeronave utilizando métodos numéricos tem sido cada vez
mais frequente para a industria aerondutica. Com o avango tecnolégico houve uma grande ascenc¢do no
poder computacional em computadores pessoais, isso tem incentivado a construcao de programas que
sejam aptos a simular corretamente diversos fendmenos.

Simular computacionalmente o modelo matemaético da dindmica de voo de uma aeronave tem sido
de grande importancia para a aerondutica, e estd sendo cada vez mais empregado em empresas do ramo
e em linhas de pesquisa, podendo ser utilizado para treinamento de pilotos e andlise de voo sem que
seja necessario uma prévia constru¢do da aeronave. Devido a tais fatores, com o passar dos anos tem
se aumentado a demanda por simuladores tanto na drea industrial quanto na drea académica (ROLFE;
STAPLES| 1986).

O simulador de voo € um projeto da Universidade Estadual Paulista (UNESP), campus Sao Joao da

Boa Vista, sugerido como trabalho de conclusdo de curso para o curso de engenharia aerondutica.
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1.2 OBIJETIVO

O presente trabalho tem por objetivo implementar a equagdo de movimento geral de uma aeronave
de corpo rigido de 6 graus de liberdade e realizar simula¢des da aeronave em tempo real possuindo um
piloto para controlar a aeronave.

Foi escolhido implementar o programa em MATLAB em conjunto com Simulink, pois 0 mesmo
possibilita a interacdo com o programa FlightGear, e assim ser possivel vizualizar a aeronave durante
sua trajetoria.

O programa consiste em resolver o sistema de 12 equacdes que compdem o movimento de uma
aeronave completa havendo acoplamento entre 0 movimento longitudinal e latero-direcional, e resposta
em tempo real da aeronave, sendo capaz de observar sua resposta e comportamento. Em seguida, os

resultados serdo comparados com dados da literatura para validagdo do modelo.

1.3 ESTRUTURACAO DO TRABALHO

O presente trabalho estd estruturado da seguinte maneira:
O Capitulo [2] descreve brevemente uma revisio bibliografica sobre o tema desenvolvido.

O Capitulo |3| aborda o desenvolvimento das equag¢des de movimento da aeronave, sendo apre-
sentado os referenciais da terra, do corpo e de estabilidade. A seguir, sdo apresentadas as deducoes
das equagdes de movimento para uma aeronave de corpo rigido de 6 graus de liberdade baseando-se
nas leis de Newton de conservacao de momento linear e angular, e as relacdes de cinematica linear
e angulares. Também sdo abordados as for¢as e os momentos aerodindmicos utilizados e por fim o

modelo geral da equacdo de movimento e os modos naturais da aeronave.

O Capitulo 4 onde serdo mostrados os resultados e discussdes, demonstra a constru¢do o modelo
matematico implementado no Simulink, explicitando bloco por bloco, seu funcionamento e a relagdo
entre cada bloco do modelo. Por fim, possui uma sec¢io de validacdo do modelo, no qual resultados
dos polos da aeronave Cessna 182 sdo comparados com resultados da literatura,grando as respostas

para a aeronave no tempo e verificndo seu comportamento.

Por fim, o Capitulo [5] serdo apresentadas as conclusdes deste trabalho e algumas sugestdes para

trabalhos futuros.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1 NECESSIDADE DOS SIMULADORES DE VOO

Ap6s a criacdo do avido com Santos Dumont, com o passar dos anos e melhoramento das aeronaves,
ocorreram diversos tipos de acidentes relacionados a aviacao o devido 4 algum tipo de falha, ou em
grande parte a falta de habilidade dos pilotos. Dessa forma, surgiu a necessidade de proporcionar aos
pilotos iniciantes uma boa ideia do comportamento dos controles e das condi¢des de voo existentes,
sem nenhum risco material ou a vida das pessoas (ROLFE; STAPLES,|1986). Portanto, os simuladores
tem como caracteristica comum imitar operacionalmente as atividades enfrentadas durante um voo
real, possuindo como propoésito o de simular o comportamento da aeronave com um modelo dinamico,

permitindo uma interagdo entre piloto e aparelho.

2.2 SIMULADOR DE VOO

O simulador tem sido uma importante ferramenta para estudar o comportamento de uma aeronave
atrelado a um baixo custo operacional. A constru¢do de simuladores de modelos de dindmica de voo
tem ganhado enorme destaque devido ao alto desempenho, disponibilidade e o baixo custo computaci-
onal necessario. Desta forma, € possivel visualizar caracteristicas com relagcdo as respostas dinamica
de uma aeronave antes de se construir o projeto, podendo assim de maneira prematura realizar ajustes
e melhorias no projeto se necessdrio. Além disso, os simuladores também sdo bastante importantes
na parte de controle, podendo ser utilizados para testes de sistemas de controle de voo, desta forma,
possibilitando visualizar caracteristicas de voo e respostas em tempo real semelhantes ao que ocorreria
em uma situagdo real (HORN et al., |[2005).

A modelagem matemadtica aplicada a um simulador para representar o comportamento dindmico
de uma determinada aeronave deve ser definido de acordo com o cendrio o qual serd estudado. Desta
forma, € possivel definir todos os subsistemas envolvidos na situacdo a qual se deseja simular (KEN-
NETH et al., 2005).

O simulador foi implementado através de subsistemas, no qual cada um destes possui um conjunto
de equagdes implementadas separadamente e interligadas, resultando em um modelo final do simulador.

Na|Figura 1|€ apresentado um modelo esquematico de como foi implementado o simulador de voo.

2.3 MODELO MATEMATICO

Para que seja possivel prever o comportamento de uma aeronave, € necessario que seu modelo
matemadtico esteja equivalente ao modelo real. Ou seja, estimar as forcas € momentos aerodinamicos

corretamente € de extrema importancia, pois assim serd possivel calcular as aceleracdes na aeronave, e
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Figura 1 — Modelo esquemdtico do simulador de voo

Pressio estatica, densidade do ar,

Nomero de Mach, temperatura
atmosférica, velocidade do som Modelo
Atmosférico [
Parametros de va:
- Aceleragdes lineares e angulares;
- Posigbes das velocidades lineares e
angulares;
- Orientagéo (Angulo de Euler)
- Angula de atague;
- Angulo de deslizamente lateral;
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Fonte: Elaborado pelo autor.

a partir de métodos de integrag@o obter as velocidades e posicdes (MOODY],2004).

2.4 VANTAGENS E UTILIZACAO DOS SIMULADORES DE VOO

2.4.1 Vantagens dos simuladores

Levando em consideracdo as diversas dreas de aplicacdo e as qualidades do simulador de voo,
vdrias sdo suas vantagens quando comparados com um voo real de uma aeronave (SKANS; BARNES],

1979).

Custo beneficio - Levando em conta o custo operacional e computacional de um simulador, é
extremamente mais barato realizar uma opera¢cdo em um simulador do voo do que em uma aeronave

real. Sendo possivel realizar treinos e efetuar estudos, sendo em alguns casos mais vantajoso.

Seguranca - O simulador permite realizar treinos nos quais em algumas ocasides pode ser conside-
rado perigoso em um voo real, de uma forma segura. Permite fazer com que o piloto se depare com
condicdes adversas de voo sem que o mesmo corra qualquer tipo de perigo, sendo assim, pilotos inex-
perientes podem adquirir um conjunto de competéncias motoras € a experi€éncia necessdria, evitando o

risco de confrontarem em uma situagcao no ar.

Fatores ambientais - Levando em consideracdo os gases poluentes provenientes da queima de
combustivel em uma aeronave, tendo em vista também a reducao da polui¢do sonora, um simulador de

Voo tem um menor impacto ambiental.
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2.4.2 Utilizacao dos simuladores de voo

Os simuladores de voo atualmente sdo empregados nas seguintes areas:

Treinamento - O simuladores de voo sdo largamente utilizados para treinamento de pilotos, sendo

até mesmo utilizado para treinamento de tripulagdes inteiras.

Entretenimento - Com o avanco da eletrdnica e da computac¢do houve o surgimento dos primeiros
simuladores para entretenimento, no qual atualmente é possivel encontrar simuladores com total li-

berdade nos trés eixos, controle de propulsdo, radar e muitas outras caracteristicas de uma aeronave real.

Engenharia - Na engenharia um simulador pode ser utilizado em diversas fases de aplicacao:
Concepcao, projeto, ensaio e produgdo. Na fase de concepgdo a énfase estd na avaliagdo do desempenho
e da operacionalidade. Verifica-se todos os possiveis beneficios, se ocorrerdo mudangas em seu
desempenho e se ird afetar outras fun¢des da aeronave, necessitando assim de melhorias ou para
avaliacdo de possiveis novos problemas (ROLFE; STAPLES, 1986).

Na fase de projeto, modelos matematicos sdo requeridos, assim € possivel prever se o projeto da
aeronave estd em um bom andamento e se 0 mesmo seria viavel.

Na fase do protétipo € avaliado as capacidades operacionais versus os requisitos da aeronave,
aprimorando as capacidades aerodinadmicas e estruturais.

Durante a fase da produgdo o simulador € utilizado para desenvolvimento e e aprimoragao do
software, integracdo e desenvolvimento de novos sistemas, assim como desenvolvimento de taticas e

treinamento.



21

3 EQUACOES DA DINAMICA DE VOO DAS AERONAVES

3.1 SISTEMA DE COORDENADAS

Antes de desenvolver as equacdes de movimento € importante definir um sistema de coordenadas
que serd utilizado. Para isso a terra € considerada plana e estaciondria, ou seja, sdo validas as leis de
Newton. Assim, existem dois sistemas de coordenadas que podem ser utilizadas para uma aeronave:

eixo da terra e eixo de corpo. Uma representagdo de ambos os eixos é dada na [Figura 2]

Eixo da terra - O sistema de Eixos de reférencia fixo na terra serd denotado por Fp(Op, xg, yg, 2E)-
A origem do sistema estd localizada no ponto fixo na Terra, no qual a aeronave da inicio ao voo. Outro
detalhe importante é que o eixo Ogzg, aponta verticalmente em direcdo a aceleracdo da gravidade,
e o eixo Ogx, aponta horizontalmente no sentido do eixo x da aeronave no instante inicial do voo
(ETKIN; REID| [1996).

Eixo de corpo - O Sistema de Referéncia Fixo no Corpo, denotado por Fz, possui sua origem no C.G.

da aeronave, sendo O, o plano de simetria da aeronave.

Figura 2 — Sistema de Coordenadas: Eixo da terra e Eixo de corpo.

Elemento de massa l l l i l Q-
dm = p dV ; ' i

Flano tangente
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3.2 CONSIDERACOES PARA O MODELO MATEMATICO

Para que seja possivel prever o comportamento de uma aeronave € necessdrio que seu modelo
matemadtico seja equivalente ao modelo real. Ou seja, estimar as for¢as € momentos aerodinamicos
corretamente € de extrema importancia, pois assim serd possivel calcular as aceleracdes na aeronave, e

a partir de métodos de integracdo obter as velocidades e posi¢des (MOODY|,[2004).

Antes de equacionar o modelo matematico, serdo consideradas algumas simplificacdes do modelo.

Essas simplificagdes sdo:

Terra plana e estacionaria no espaco inercial - Assumindo a terra sendo plana e estacionaria em
qualquer sistema de coordenada e eixos de referéncia, a terra se torna um referencial inercial, desta
forma sendo validas as leis de Newton (ETKIN; REID, [1996). Com essa consideragdo, serd possivel

prever o movimento da aeronave com bastante precisdo para pequenos intervalos de tempo.

A aeronave é um corpo rigido - Em um corpo rigido, a distancia entre quaisquer dois pontos fixos
em um corpo € sempre constante, por consequéncia, cada elemento de massa do corpo ndo atuaré sobre
o outro, e a forca de individual sobre cada elemento de massa entre si pode ser desconsiderada. Devido
a isso, o movimento desse corpo pode ser descrito através da translacdo do C.M. e da rotacao sobre
esse ponto (MCRUER DUNSTAN GRAHAM, |1973).

Gravidade constante - A forca de gravidade pode ser considerada constante e uniforme, ndo variando

com relagdo a posi¢ao no eixo inercial.

Massa constante - Nas aeronaves, as forcas geradas sdo provenientes do consumo de combustivel,
oque acaba por fazer com que a aeronave possua variacdo de massa, que por consequéncia ird causar
uma variagdo no vetor quantidade de movimento linear. Porém, para o trabalho em questao, sera
considerado a massa constante, e ndo ird ocorrer variacao do C.M., e consequentemente, do C.G.
Considerando tais simplifica¢des € possivel criar um modelo da equagcdo de movimento bastante re-
alista levando em consideragdo as forcas de inércia, aerodindmicas e propulsivas. Essas 3 contribuicdes
de forcas e momentos sdo utilizadas para resolver a equacdo de movimento de 6 graus de liberdade de
um corpo rigido, sendo realimentado para cada passo de tempo para o sistema em questdo. Para efeitos
visuais de como serd o comportamento da aeronave utilizou-se o FlightGear no qual foi integrado ao

Simulink.

3.3 CONSERVACAO DO MOMENTO LINEAR

Considerando a terra como um referencial inercial, aplicando a segunda lei de Newton para a

aeronave, temos que as derivadas no tempo do momento linear sao iguais as forcas externas aplicadas
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a0 corpo.

K p@d‘/: /p7dv+/?ds )
S

v v

O lado direito da equagio[I] pode ser reescrito da seguinte forma:

/pﬁdv + / Fds - m? + Faero + Fprop (2)
S

(2

Sendo que as integrais [ e [ representam o volume e a superficie da aeronave completa. Para
v S
que seja possivel resolver essas integrais devemos conhecer a geometria externa da aeronave. Com a

hipétese de uma aeronave rigida ndo serd preciso considerar os equilibrios aeroeldsticos (ROSKAM,

1998). Dessa forma a massa € dada por:

m = /pdV 3)

Considerando que a variagdo de massa da aeronave € suficientemente pequena com o tempo,
podemos assumir que a massa permanece constante durante todo o tempo se for considerado um
periodo limitado (ETKIN; REID), |1959), em equag¢des temos:

dm
— =0 4
L 4

Agora considerando que os elementos de massa da aeronave sejam todos em relagdo ao seu eixo,

como demonstrado na[Figura 2] Os vetores de posi¢cao podem ser relacionados da seguinte forma:

B=TBe+7 (5)

Substituindo a equagdo [5|na equagdo [} podemos recalcular a quantidade de movimento linear:

—
d [ di d [ dRe d [ d7
il a Vgl ra Vel rat ©)

Sendo 7 o vetor posicdo em relacdo ao centro de massa, temos:

/ p7dV =0 (7)

v

Desta forma a equago [I] pode ser expressa como:

m% = m? + ?aero + ?prop (8)

Porém a equagio [§]foi desenvolvida com base no referencial da terra, para termos a equagio no
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referencial do eixo de corpo da aeronave devemos utilizar a seguinte relagdo vetorial:

o
Xg 8X 9Xp =
= = X 9
it~ ar < C0F ®
Utilizando a expressdo anterior € possivel encontrar a seguinte relagao.
—
v 87
m=E = m(= V) (10)

Desta forma a equagdo [§| pode ser reescrita da seguinte forma:

87

=G + Faero+ Eprop (11)

Expandindo o produto vetorial € possivel encontrar a equacio da aeronave que resulta da conserva-

¢do do momento angular em sua forma escalar.

m (U QW — VR) —mgy + Py + Fy (12a)
m (V +UR- PW) —mg, + Fy... + F,,.. (12b)
m (W PV - QU) —mg. +F.,., +F., (12¢)

3.4 CONSERVACAO DO MOMENTO ANGULAR

Agora aplicando a segunda lei de Newton para movimentos rotacionais, considerando a terra
como um referencial inercial, temos que a derivada no tempo do momento angular € igual a soma dos

momentos externos aplicado ao corpo, deste modo:

i r Xp—dV /7" ><p7dV—i—/77 X ?ds (13)
v

7

Considerando o braco de momento r r, + 7 sendo como a distAncia entre o referencial
baseado na Terra e um ponto genérico na aeronave.
Mais uma vez, utilizando as equagdes[S|e[7, podemos simplificar a expressao do movimento angular.

Assim a equacdo (13| pode ser escrita da seguinte forma:

dt 77 X p—dv /7 X ?ds Maero + MPTOP (14)
|4

by - . A .
Sendo M 4ero € Mo, 0s vetores de momento totais aerodindmicos e propulsivos.
Temos entdo uma equagdo vetorial no qual € dependente do tempo em seu argumento da integral.
Adicionalmente temos as equacdes em relagdo ao referencial da Terra, oque torna mais complexa a

resolucdo das equagOes. Para expressar a dindmica de rotacdo em relacdo ao centro de gravidade,
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primeiramente o "tempo"da diferenciacdo € reformulado na integral volumétrica:

d [_, . dd7 / ddv
— —dV — —dV ——av= |7 ——dV 15
a ] P / % +/ TP “ P dt (15)
\%4 \%
A para a primeira diferenciacao temos d7 7) + & x 7, resultando:
/?x ad7 /?x i(?ﬂm?)d{/ (16)
Pt at Pt
\% |4

Dessa forma resolvendo a equagao [I6}

/7 di 7’+w><r dV /_> T +w X r+ﬁxr+23xr+ﬁx(ﬁxr>]pdv (17)
v

Considerando a aeronave como um corpo rigido, por definicdo temos r =0er= () que

simplificando teremos:

/?Xp%ﬁwX?)dvz/?x[wx:ﬁ + & X (W X T)]pdV = Muero + Mo, (18)

Resolvendo o produto vetorial:

[[E-7 =707 +7 < B D) otV = W+ T 19
14

As componentes podem ser convertidas para a forma escalar utilizando as expressdes apropriadas

_ -
para os vetores 7, j € w.

T=Xi1+Yj+2Zk (20a)
O =Pi+Q] +RK (20b)
T=PT+07 +RK (20¢)

Resolvendo os produtos vetoriais e substituindo as expressoes relacionadas com as inércia (verificar

apéndice A), e considerando a aeronave simétrica para o plano XZ, podemos resolver a equagdo [I9]

P[ R[zz - PQIXZ + RQ( zz yy) Laero + Lprop (213)
ijy + PR(I:m: - Izz) <P2 - R2)]mz = Maero + Mprop (21b)
RI,, — PI,, + PQ(I,, — I,x) + QRI,. = Naero + Nprop (21c)
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3.5 ORIENTACAO E POSICAO DA AERONAVE

A equacdo de movimento de foi desenvolvida para um sistema de eixo fixo na aeronave, também
denominado de eixo de corpo. Porém, a orientacdo e posi¢do da aeronave também pode ser descrita
em termos de um eixo de referéncia fixa. Para que seja possivel realizar essa relacao entre o eixo da
aeronave e um outro eixo qualquer, devemos definir os angulos de Euler demonstrados na

Os angulos de Euler podem definir a orientagdo da aeronave através de trés rotagdes consecutivas,
obedecendo a seguinte ordem de rotacdo: 1, 6 e ¢, o qual resulta na seguinte matriz de transformacao
Lgp (ETKIN; REID, [1996):

cosfcosty sin¢gsinfcosy —siny cos¢ cos @sin b cos + sin ¢ sin Y
Lgp = | cosfsiny sin¢sinfsiny + cosfcosyy cos¢sinfsiny —singcosy | (22)

—sin6 sin ¢ cos 6 cos ¢ cos 6

Figura 3 — Angulos de Euler.

Fonte: Flight Dynamics Principles, |(COOK

3.6 CINEMATICA DA AERONAVE

Através dos angulos de Euler € possivel relacionar a velocidade da aeronave com relagdo a terra e

as componentes de velocidade em relacdo ao eixo de corpo:

T U
y | =Lep| v (23)
z w

Também € de grande importincia relacionar as velocidades angulares no eixo de corpo (P,Q,R) e a

taxa de variacao dos angulos de Euler (1&, 0, ¢). Tais relacOes sdo expressas utilizando os angulos de



Euler através da seguinte relacdo:

P 1 0 —sinf )
Q| =10 cos¢ singcosh 0
R 0 —sing cos¢cos ¥

Invertendo a expressdo anterior, obtemos:

b 1 singtanf cos¢tanf P
9 =10 cos ¢ —sin ¢ Q
v 0 59 e R

Ou entdo, reescrevendo na forma de um sistema de equacoes:

¢ = P +tanf (Qsin ¢ + Rcos ¢)
0 =Qcos¢p— Rsing
. Qsing+ Rcoso
w:
cos

3.7 AS 12 EQUACOES DE MOVIMENTO DA AERONAVE

27

(24)

(25)

(26a)
(26b)
(26¢)

Dessa forma, foi possivel deduzir as 12 equagdes diferenciais ordindrias que definem o movimento

completo de uma aeronave, que sdao dadas pelo seguinte sistema de equacoes:

& =wucosfcosy + v (singsinf cosy — cos psiny) + w (cos ¢ cos ) + sin P sin )
§ = ucosfsiny + v (sin ¢ sin 6 sin ¢ + cos ¢ cos ) + w (cos ¢ sin O sin 1) — sin ¢ cos )

h = wusinf — v sin ¢ cos § — w cos ¢ cos O
= Rv—Quw+ —ertr

m

Fex
v = Pw — Ru + —=24

m

ext,z

W = Qu— Py~
m

b = P +tan0(Q sin ¢ + R cos ¢)
0 =Qcosd— Rsino
. @sing+ Rcos¢
ZZ):
cosf

Isze:r:t,z + IzzMe:ct,x + ICCZ (Ixx - [yy + Izz) PQ - ([xz2 - Inyzz + [zz2) QR

P= 2
Q _ Me;pt,y - ([m — [ZZ) RP — [wz (P2 o RQ)

vy
R = [IIMext,z + IIZMext@ - Ixz ([xx B [yy + [ZZ) QR + (Ixz2 - [yylxx + I:L‘LE2) PQ

];tzjzz - Ia:z2

(27a)
(27b)
(27¢)
(27d)

(27e)

(271)

(27g)
(27h)

(27i)
(27))
(27K)

271)
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3.8 FORCAS E MOMENTOS NA AERONAVE
3.8.1 Forca gravitacional

A componente da aceleracdo gravitacional pode ser escrita como a seguir:

— — —
7=zgx+ng+kgz (28)

Essas componentes podem ser escritas em fun¢ao dos angulos de Euler:

— —
7(—g sin ) + 7(9 sinpcosf) + k (gcospcost) = ?gm - ?gy + kg, (29)

Reescrevendo a expressdo acima, resulta:

gs = —gsinf (30a)
gy = gsin¢gcost (30b)
gy = gcos ¢ cos (30¢c)

3.8.2 Modelo propulsivo

O modelo propulsivo utilizado foi um modelo genérico dado pela seguinte expressao:

T, = o771,

V Ny p ) np
S (31
( Vier ) ( Pref

Onde os parametros n, e n, dependem do tipo de motor utilizado. n, = 0 para motor turbofan e

n, = —1 para turboprop.
n, =0.7—-1.0

o7 sendo o controlador do motor.

3.8.3 Modelagem das forcas e momentos aerodinimicos

As forcas e momentos atuando na aeronave por completa sdo definidas em termos de coeficientes
aerodinamicos adimensionais. Os coeficientes aerodinamicos sdo, na pratica, funcdo dos angulos
aerodinamicos, do nimero de Mach e da altitude, das deflexdes das superficies de controle e do sistema
propulsivo.

Porém para simplificar o problema € utilizado a expansdo de Taylor em torno de condi¢des iniciais

nulas adotado em (NAPOLITANO, 2011)), dessa forma temos um modelo aerodinamico linearizado.

3.8.3.1 Forca Axial, C'p

Através do equilibrio de forgas, na dire¢do X temos:

F

Taero

= -D=—-CpqS 32)
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onde C'p € dado por:
Cp =Cpo+ Cp,a+ Cp, 0c+ Cp,  in (33)

3.8.3.2 Forga Vertical, C,

Através do equilibrio de forgas, na dire¢do Z, temos:

F.

Zaero

onde C';, é dado por:

CL:CL()+CLaOé—|—OL5€5e+OLiHZ'H+CL(.¥0.6+CLQ (%) (35)

3.8.3.3 Momento de arfagem, C,,

De acordo com o modelo de forcas longitudinal, o momento aerodinamico agindo em estado

estaciondrio em torno do eixo Y no eixo de estabilidade é dado por:

M = My (36)

Uma expressdo para o momento de arfagem total € dado por:

M, = Cy, 7S (37)

. ac qc
Cin = Cpy + Crpv + Ciny 0 + CminH + Ch, (W) + Ch, (W) (38)

3.8.3.4 Forgas Laterais, Cy

No caso de uma aeronave simétrica, as forcas laterais sao causadas pelo movimento de deslizamento
lateral e pela deflexdo do leme. A forga lateral para uma aeronave completa € dada pela seguinte
expressao:

Y = CyqS (39)

b b
Cy = Cy,B + Cy,, 8, + Cv,,04 + Cy, (W) P+ Cy, (W) R (40)

3.8.3.5 Momento de rolagem, C}

Momentos de rolagem sao causados devido ao angulo de rolagem da aeronave, o qual ocorre devido
a acao dos ailerons e do leme. O momento de rolagem de uma aeronave completa € dado pela seguinte

equagao:

= CigSb (41)
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b b
Cl - Clﬁ/B + C’lh& + Cléa(sa + Clp (W) P + CZT (W) R (42)

3.8.3.6 Momento de guinada, C,,

Momentos de guinada sio causados devido ao dngulo de glissada da aeronave, pela acdo do leme
ou pela forca propulsiva desbalanceada que pode ser causada pelas aeronaves bi-motoras. O momento

de guinada para uma aeronave completa é dado pela seguinte expressao:

N = C,qSb (43)

b b
Cn = ChyB+ Cpy, 0p + Crs 00 + Cp, (W) P+ C,, (W) R (44)

3.8.4 Modelo Atmosférico

O modelo atmosférico utilizado foi o modelo ISA. Sendo a atmosfera terrestre um ambiente
mutdvel, dessa forma, suas propriedades variam com a altitude. Sendo assim, dentro das variagcdes
periodicas, foi desenvolvido um modelo, o qual foi proposto pela ICAO, denominado de atmosfera
padriao (ISA). Assim, foi adotado para a utilizagdo padronizada os valores médios relacionados a:
pressado, temperatura e densidade do ar para cada altitude (SADRAEY 2017).

Para o nivel do mar a atmosfera padrdo possui as seguintes propriedades:

¢ Pressao - P, = 101.325 Pa;
e Temperatura - 7, = 15°C;;
* Densidade - p, = 1.225 kg/m?

A relaciona a distribui¢do de temperatura para diferentes altitudes baseadas no modelo
ISA.
Para a camada da troposfera (camada onde se encontra a altitude de voo das aeronaves, uma altitude

de até 11.000 metros), a distribui¢do de temperatura baseada no modelo ISA é dada por:

Tisa =Ty — Lh (45)

no qual L € a constante que define a variacdo de temperatura por altitude sendo dada por L =
0.0065°C'/m. A pressdo no modelo ISA é:
11000 — h
Prsa = 0.2234Pp——— 4
154 = 0.22345, 5312 (40)
e a densidade pode ser obtida considerando o gds um gés ideal, assim a equacao dos gases ideais é

valida, resultando em:

oo L (47)
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Figura 4 — Variacdo da temperatura com a altitude baseado no modelo ISA.

Altitud e (k)

o
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Fonte: Aircraft Performance: An Engineering Approach.

sendo R a constante universal dos gases, sendo para o ar R = 289.053 J/kgK.

3.9 MODOS NATURAIS DA AERONAVE

Os modos naturais da aeronave sdo excitados quando o avido € perturbado de sua condi¢do de
equilibrio. Essa perturbagdo pode ocorrer devido a entrada nas superficies de comando do piloto,
uma mudanca na poténcia do motor e por influéncias externas devido a atmosfera, como por exemplo
rajadas e turbuléncia (COOK, 2012).

A aeronave possui ao todo 5 modos naturais, sendo 2 deles modos devido a perturbagdes longi-
tudinais (curto-periodo e fugédide), e os outros 3 devido a perturbagdes latero-direcionais (dutch-roll,

rolamento puro e espiral).

3.9.1 Periodo-Curto

O periodo-curto é uma oscilagcdo amortecida longitudinal sob o eixo Oy. Quando a aeronave €
perturbada de seu estado de equilibrio o modo € excitado e se manifesta como uma cldssica oscilagdao
de segunda ordem, no qual as principais variaveis sdo «, a velocidade de arfagem ¢ e o angulo de
atitude 6. O periodo-curto é um modo bastante amortecido no qual seu periodo é pequeno, e temos
que a variagdo da velocidade no tempo do modo € negligenciavel (COOK| 2012)). A estd

demonstrando de forma ilustrativa o comportamento do modo curto-periodo com o tempo.

3.9.2 Fugoéide

O modo fugéide é um modo longitudinal da aeronave pouco amortecido, com uma baixa frequéncia
de oscilag@o na velocidade u, o qual possui um acoplamento entre o angulo de altitude 6 e a altitude h.
Uma importante caracteristica desse modo é que a incidéncia a(w) permanece constante durante a

perturbacdo. O fugdide € um movimento harmo6nico amortecido no qual resulta na aeronave realizar
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Figura 5 — Oscilagao estavel do modo periodo-curto.
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Fonte: Flight Dynamics Principles, (COOKJ, 2012}

=

um caminho senoidal suave sobre uma altitude trimada nominal. Como temos um grande efeito de
inércia e do momento envolvidos. O movimento € lento assim como as acelera¢des angulares ¢ e
&(w) sdo significativamente pequenas e podem até ser desprezadas. Por consequéncia, possui uma
frequéncia natural pequena e como o arrasto € pequeno, temos também um amortecimento pequeno.

Devido ao baixo amortecimento, uma vez excitado ocorrem diversos ciclos do modo fugéide até o

movimento se estabilizar (COOK| 2012). A estd representando o movimento realizado pelo
modo fugodide.

Figura 6 — Desenvolvimento estavel do modo fugoéide.

a n b d f ’%__%
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Fonte: Flight Dynamics Principles, (COOKJ,[2012)

3.9.3 Rolamento puro

O rolamento puro € um movimento nao oscilatério latero-direcional da aeronave. Como o movi-
mento € ndo oscilatério o € descrito por uma tnica raiz real da equacgdo caracteristica, sendo a de menor
modulo, e se manifesta como uma resposta exponencial no movimento de rolagem. O rolamento puro
¢ um movimento com uma constante de tempo bem pequena, ou seja, acontece em um curto periodo

de tempo. A figura x reprenseta o comportamento do movimento do rolamento puro. A estd
representando o movimento de rolamento puro.
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Figura 7 — Representa¢do do modo de rolamento puro.
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Fonte: Flight Dynamics Principles, (COOK. [2012)

3.9.4 Espiral

O modo espiral, assim como o rolamento puro, € um movimento nao oscilatério e é determinado
pela outra raiz real da equagdo caracteristica, a de maior médulo. Quando excitado, o modo usualmente
se desenvolve de forma lenta e envolve um acoplamento de rolagem, guinada e o angulo de glissada.
O modo é comumente excitado por uma perturbag¢io no angulo 3, o qual tipicamente segue por uma
perturbacdo de rolagem causando o abaixamente em uma das asas. A demonstracdo do comportamento
do do comportamento de um modo espiral convergente e divergente € dado na € uma vista

frontal do mesmo modo na[Figura 9

Figura 8 — Modo espiral visto por um referencial externo.
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Fonte: Airplane Flight Dynamics and Automatic Flight Controls, (ROSKAM, 1998))
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Figura 9 — Vista frontal do modo espiral instdvel.
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Fonte: Airplane Flight Dynamics and Automatic Flight Controls, (ROSKAM., |1998))

3.9.5 Dutch Roll

O modo Dutch Roll é o inico modo oscilatorio latero-direcional da aeronave, esse € um modo
amortecido o qual possui um acoplamento entre 0 movimento de guinada, de rolamento e de menor
grau com o angulo de glissada, sendo dessa forma descrito como uma combinagdo entre os 3 graus

de liberdade latero-direcional. O modo € descrito pela raiz complexa da equagdo caracteristica. Uma
representacdo de seu movimento é demonstrada na[Figura 10}

Figura 10 — Representacdo do modo Dutch Roll.

Fonte: Flight Dynamics Principles, (COOKJ,[2012)
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4 RESULTADOS E DISCUCOES

4.1 MODELO NUMERICO

Conforme o modelo matematico exemplificado no capitulo 3, 0 modelo numérico do simulador foi
implementado através da ferramenta Simulink, com 5 principais conjuntos de blocos para que fosse
possivel resolver simultaneamente todas as equagdes em tempo real utilizando o método numérico de
Runge Kutta de 4* ordem para o funcionamento do simulador. Esses blocos sdo: modelo atmosférico,
carregamento aerodinamico, equagdes de movimento, bloco com o modelo propulsivo e o bloco da

terra.

4.1.1 Modelo atmosférico

O modelo atmosférico é responsdvel pela estimativa dos parametros do ar. O modelo necessita de
2 entradas, a posi¢do inercial da aeronave e a velocidade de corpo da aeronave retornando 10 saidas.
Utilizando o modelo atmosférico ISA com as entradas fornecidas € possivel calcular as propriedades

relacionadas a altitude, ngulo de ataque e de glissada, assim como a velocidade verdadeira da aeronave.

O bloco do modelo atmosférico ¢ dado na[Figura I1] e seu interior na

Figura 11 — Bloco do modelo atmosférico.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

4.1.2 Modelo Geodésico

Para que seja possivel a conexdo entre o Simulink e o FlightGear € necessdrio prever as coordendas
da terra com relagdo a sua latitude e longitude. Este bloco usa as equagdes e os coeficientes do modelo
da terra WGS-84 (ROGERS| 2003):

1 — 2
Rmeridz‘ano - Te( ‘ ) 379 (1)
(- e@na?)”
Te
Rnormal = (2)

(1 — 2(sin ¢)2)"/?

Requiv == \/RmeridianoRnormal (3)
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Figura 12 — Interior do bloco do modelo atmosférico.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

Onde r. € o raio da Terra no Equador e vale 6378137 m, € € a excentricidade da Terra cujo valor
€ de 0.081819190842622. Calculando esses valores conforme a aeronave se movimenta para cada
instante de tempo, € possivel calcular as coordenadas geodésicas da aeronave, ou seja, sua latitude e
sua longitude para cada instante de tempo.

Para calcular as coordenadas geodésicas € necessdrio dar de entrada as velocidades da aeronave
com relacdo as direcdes norte e leste com relacdo a terra (Apéndice B), no qual essas velocidades sao
calculadas rotacionando as velocidades do eixo de corpo com relacdo a essas dire¢des. A saida para o

bloco sdo as posicdes geodésicas. O bloco estd representado na|Figura 13

Figura 13 — Bloco do modelo Geodésico.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

4.1.3 Modelo Propulsivo

O bloco relacionado ao modelo propulsivo estd descrito matematicamente no capitulo 3, esse bloco
tem como entrada a porcentagem de tracdo do motor dada pelo piloto, a velocidade verdadeira (TAS),
e a densidade na altitude no qual a aeronave se encontra. Dessa forma € possivel calcular a tracao
resultante gerada pelo motor ( sendo a for¢a decomposta em suas 3 direcOes € também o braco de

momento em relacdo a cada um de seus eixos. A representacdo do bloco do modelo propulsivo é dado

na [Figira 19
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Figura 14 — Bloco do modelo propulsivo.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

Dessa forma, o bloco do modelo propulsivo possui duas saidas, a primeira é um vetor 6x1 no qual
possui as 3 componentes de forca e de momento, a segunda a resultante da forca de tracdo para que
seja possivel acompanhar seu valor. A estd demonstrando o interior do bloco propulsivo.

Figura 15 — Interior do bloco do modelo propulsivo.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

4.14 Carregamento Aerodinamico

O bloco relacionado ao carregamento aerodindmico tem como saida as forcas e os momentos
aerodinamicos na aeronave, no qual o modelo matemaético foi explicitado no capitulo 3. Esse bloco
tem como entrada os angulos de ataque e de glissada da aeronave, as velocidades angulares, a
velocidade verdadeira (TAS), a densidade do ar proveniente das propriedades atmosféricas, e também
o posicionamento do centro de gravidade e as deflexdes das superficies de comando (aileron, leme e
profundor).

Além dessas entradas € necessdrio as derivadas da aeronave no eixo de estabilidade, que devem ser
dadas como entrada no script do MATLAB antes de iniciar o programa. Porém, para que as forcas
possam ser utilizadas como entrada para a soluc@o da equagdo de movimento, é necessario encontrar
sua contribuicdo em relagc@o ao centro de gravidade, e para isso o bloco de carregamento aerodindmico
¢ dividido em duas partes: a primeira, onde sdo encontradas as contribui¢des totais das 3 componentes
de forca e momento na forma adimensional e no eixo de estabilidade,e a segunda, onde as forgas
adimensionais sdo decompostas para o eixo de corpo e em seguida sdo dimensionalizadas e transferidas

para serem aplicadas no centro de gravidade da aeronave. A representacdo do bloco do carregamento

aerodindmico é dado pela[Figura 16]
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Figura 16 — Bloco do carregamento aerodinamico.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

4.1.5 Bloco da equacio de movimento

O bloco da equacdo de movimento basicamente soluciona as equagdes de movimento da aeronave,
resolvendo as equacgdes de cinematica, da conservagdo de momento angular e linear. Como para o
bloco da equacdo do movimento temos: as 3 forgas ja descritas anteriormente, forcas € momentos
aerodinamicos e for¢as e momentos propulsivos.

Além disso, serd necessdrio dar como entrada a massa da aeronave e o tensor de inércia para
inicializacdo do problema pelo script que devera ser inicializado previamente no MATLAB. Como
saida temos as velocidades (u.,v.,w,.) € posi¢cdes (z.,y.,w.) da aeronave em relacdo ao eixo da Terra,
os angulos de Euler (¢, 6,1), a matriz de conversdo entre o eixo de corpo e o eixo da terra, e as
velocidades angulares (py, s, 73) € lineares (uy, vy, wp) em relagdo ao eixo de corpo. A representacdo
do bloco da equacdo de movimento é dada na|Figura 17/

Figura 17 — Bloco da Equagdo de Movimento.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

O interior desse blobo é subdivido em outros 5 blocos, que serdo descritos a seguir.

4.1.5.1 Bloco das for¢as e momentos externos

Este bloco calcula a contribui¢ao total de todas as forcas e momentos atuantes na aeronave, no qual
soma todas as contribui¢des das forcas e momentos em relag@o aos eixos de corpo da aeronave. A soma
total das contribui¢des das for¢as e momentos aerodindmicos e propulsivos, além da forca gravitacional

que € convertida do eixo da Terra para o eixo de corpo e somada como parte das contribui¢des.

O bloco das for¢as e momentos internos é demonstrado pela [Figura T8] e seu interior na [Figura 19



Figura 18 — Bloco da resultante das for¢as € momentos.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

Figura 19 — Interior do bloco da resultante das for¢as e momentos.

39

1 T »
) u &5
LBE
Matrix AR >
Multiply Weight_N_body '%J '®
k ExtForces_N
Mass_kg -
- g_mps2
Labe
Forces
AeroForcesMoments_N_Nm
> 2 )
Moments
a—l—h + ExtMoments_Nm
ThrustForcesMoments_N_Nm

Fonte: Elaborado pelo autor.

4.1.5.2 Bloco das velocidades angulares da aeronave

Esse bloco retorna as 3 velocidades angulares da aeronave (p, ¢, r) em relacao ao eixo de corpo,
utilizando as equagdes 27]j, 27|k, 271 do capitulo 3, e integrando as 3 saidas (p, ¢, 7°), resultando assim

nas 3 velocidades angulares. As entradas para esse bloco sdo as resultantes dos momentos, o qual ja

foram calculados no bloco anterior, e o tensor de inércia, também ja previamente definido. O bloco e

seu interior pode ser visto nas [Figura 20| e [Figura 19|

Figura 20 — Bloco da cinemdtica de rotagao.
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Fonte: Elaborado pelo autor.



40

Figura 21 — Interior do bloco da cinemdtica de rotagao.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

4.1.5.3 Bloco das velocidades da aeronave

O bloco das velocidades retorna as 3 velocidades da aeronave (u, v,w) em relagdo ao eixo de corpo
da aeronave. Foram utilizadas as equacdes [27]d, [27]e e[27]f do capitulo 3, e por fim integra-se as 3

aceleracdes (u, v, w) resultando assim nas 3 componentes de velocidade em relagdo ao eixo de corpo
da aeronave.

As entradas para esse bloco sdo as resultantes das forcas, as velocidades angulares e a massa da

aeronave, sendo todas as varidveis necessdrias ja sido calculados. O bloco em questdo e seu interior

podem ser vistos nas[Figura 22| e [Figura 23|

Figura 22 — Bloco da cinemética translacional.
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Figura 23 — Interior do bloco da cinemética translacional.

GO !
K
Forces_N
-+ u_mps
Ot
Mass_kg l 1
B_dot mps2 8 o @
G )r——a VB_mps
v_mps
BodyRates_radps (o} > -
» B
1
CrossProduct L ]
w_mps

Fonte: Elaborado pelo autor.

4.1.5.4 Bloco dos angulos de Euler

O bloco dos angulos de Euler retorna os 3 dngulos de Euler (¢, 6, 1). Foram utilizadas as equagdes
f, g e h descritas previamente no capitulo 3. Os valores encontrados pelas equagdes (b, 0, 1)
sdo integrados, para assim obter-se os angulos de Euler.

A entrada para esse bloco sdo apenas as 3 componentes de velocidades angulares. Além dos
angulos de Euler, aproveitou-se o bloco para também configurar a matriz de transformagao entre o eixo

de corpo e o eixo da Terra. O bloco e seu interior podem ser visualizados nas [Figura 24 e [Figura 23|

Figura 24 — Bloco dos angulos de Euler.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

Figura 25 — Interior do bloco dos angulos de Euler.

EulerAngles_rad LEE

LBE

LBE_rotation

FHI_rad
—b BodyRates_radps

BodyRates_radgs
EulerRates_radsps2 L 3

THETA_rad

EulerRates

PS|_rad " 2)

EulerAngles_rad

Fonte: Elaborado pelo autor.
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4.1.5.5 Bloco Inercial

O bloco Inercial resulta em duas saidas, a velocidade e a posi¢do da aeronave em relacdo ao
eixo inercial. As entradas sdo a velocidade em relacdo ao eixo de corpo que foi calculada no bloco
da aeronave, e a matriz de transformacao do eixo de corpo para o eixo inercial, também calculada
anteriormente no bloco dos angulos de Euler.

O bloco e seu interior podem ser visualizados nas [Figura 26| e [Figura 27|

Figura 26 — Bloco Inercial.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

Figura 27 — Interior do bloco Inercial.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

4.1.5.6 Integracdo entre Simulink e Flight Gear

Para realizar a integracdo entre o Simulink e o Flight Gear foi utilizado um bloco do préprio
Simulink visto na|Figura 28

O bloco de animacao pré-configurado do FlightGear permite que vocé conduza valores de posi¢ao
e atitude para um veiculo, tornando possivel observar em tempo real um simulador de voo. Para
a entrada do bloco temos as seguintes variaveis: longitude (1), latitude (u), altitude (h), angulo de

rolagem ¢, pitch 6, e guinada 1.
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Figura 28 — Bloco de integracdo do Flight Gear com o Simulink.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

4.2 VALIDACAO DO MODELO

Como j4 foi descrito, o programa realiza a simulagdo da mecanica de voo de uma aeronave em
tempo real a partir dos dados geométricos e das derivadas de estabilidade adimensionais fornecidas
no eixo de estabilidade de uma aeronave. Com o intuito de testar o programa, foi realizada uma
simulacdo para um caso da aeronave Cesnna 182, em condicdo de voo de cruzeiro. Os dados da
aeronave Cessna 182 que foram utilizados neste trabalho foram retirados da literatura (ROSKAM,
1998) e (NAPOLITANO, 2011), e convertidos para o SI, no qual os valores utilizados podem ser
conferidos no Apéncide C. Esses dados sao dados de entrada para se dar inicio a simulacdo, antes de
iniciar a simulagcdo em tempo real no simulador é necessario dar inicio a um script no MATLAB para
que sejam enviados ao Simulink.

Para que seja validado o programa foram realizadas simulacdes com relagdo ao tempo da aeroanve
e verificou-se um comportamento esperado comparado com a literatura. Porém, por ndo possuir dados
no tempo da aeronave em questdo, utilizou-se a ferramenta de lineariza¢do de um sistema dinamico
do Simulink. Dessa forma foi possivel linearizar o modelo e assim comparar os polos do problema
linearizado com a literatura (ROSKAM, [1998) e (NAPOLITANO, [2011]), isso pode ser visto na Tabela
1l

Tabela 1 — Comparacdo entre os modos naturais da aeronave Cessna 182.

Modos Valor encontrado  (NAPOLITANO, [2011)
Curto periodo  -4.1404 4+ 2.8778 -4.45 +2.8251
Fugdide -0.0187 £ 0.1899i -0.022 £ 0.171
Dutch Roll -0.6543 + 3.0898 -0.6703 + 3.1748 i
Rolamento Puro -12.774 -13.013
Espiral -0.0186 -0.0179

E possivel perceber que os valores para cada um dos modos naturais da aeronave para o modelo
linearizado foram bastante préximos se comparados com os resultados da literatura.

No grafico da [Figura 29| se encontra a resposta com relacdo ao tempo para entrada doublet de
10° para o profundor, sendo possivel verificar a excitacdo do modo de curto periodo. Observando a
reacdo das varidveis com o tempo, verifica-se que a velocidade permanece com pouca variacao e tende

a se estabilizar, porém as varidveis ¢ e # possuem uma variacao maior e tendem a se estabilizar em
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um pequeno intervalo de tempo, sendo assim, um comportammento caracteristico do modo de curto

periodo.

Jé o gréfico da figura ¢ a resposta da aeronave para uma entrada doublet de 10° no leme.

E possivel verificar que temos uma variagdo na velocidade v, e em suas velocidades angulares p e
r, assim também como no angulo de glissada 3, e para ambos os movimentos os valores tendem
a ser oscilatdrios e a convergir para um condi¢cao de equilibrio como esperado para uma aeronave

dinamicamente estiavel. Esse comportamento € caracteristico do modo de dutch roll.

Figura 29 — Resposta Longitudinal do Cessna 182 para entrada doublet do profundor.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

Figura 30 — Resposta Latero-direcional do Cessna 182 para entrada doublet do Leme.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

Um outro fator bastante importante para o projeto de um simulador € o retorno do piloto. Para o

presente trabalho foi de essencial ajuda para a validacdo o estudante da UNESP Campus Sdo Jodo da

25
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Boa Vista, Joao Pedro Gasparini. Como o autor desse trabalho ndo possui experiéncia relacionada
a pilotar uma aeronave, essa parceria com um piloto que possui uma experiéncia foi de extrema

importancia para o projeto podendo adequar melhorias, e por consequéncia deixando o modelo mais
fidedigno.

Esse retorno foi feito de maneira iterativa, com o qual o simulador era enviado para o piloto que

realizava voos com a aeronave e apontava possiveis melhorias que eram implementadas no simulador.

Um modelo esquematico é mostrado na[Figura 31]

Figura 31 — Esquema do modelo iterativo para melhorias do simulador.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

A[Figura 32]estd demonstrando as imagens do simulador da aeronave Cessna 182 em funcionamento.
Além da aeronave Cessna 182, também ¢é possivel realizar a simulacdo de outras aeronaves, sendo
necessario para isso possuir os dados necessdrio de entrada da aeronave. Dessa forma, na[Figura 33|
estd demonstrando o voo do simulador da aeronave Sirius feita pela equipe ADELPHI AERODESIGN,
o qual foi utilizada para a competicio SAE Brasil no ano de 2021.
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Figura 32 — Aeronave Cessna 182 no simulador de voo.

Figura 33 — Aeronave Sirius no simulador de voo.

Fonte: Elaborado pelo autor.
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5 CONCLUSAO

Neste trabalho foi desenvolvido um simulador de voo de 6 graus de liberdade para aeronaves de
corpo rigido. O simulador foi implementado em Simulink e o Flight Gear 2018.2.2 foi utilizado para
visualizacdo grafica da aeronave, a fim de verificar se o modelo implementado estd funcionando como
esperado.

Com os resultados apresentados no Capitulo ] é possivel concluir que as simula¢des apresentaram
respostas compativeis com as respostas de uma aeronave real quando comparadas com resultados da
literatura (ROSKAM, [1998) e (NAPOLITANO, 2011). Um dos motivos que faz com que os resultados
ndo sejam ainda mais proximos da realidade € o fato de que algumas varidveis foram desconsideradas,
a fim de simplificar o modelo, sem perdas significativas em seus resultados.

O simulador de voo aqui desenvolvido de fato possui algumas simplificacdes em seu modelo, e
muitas melhorias em diversos niveis ainda precisam ser feitas. No entanto o primeiro passo estd dado e
o modelo encontra-se em funcionamento. Neste trabalho foi desenvolvida uma ferramenta simplificada
para que no futuro ela possa ser explorada e consequentemente melhorada, e dessa forma podendo ser
util para estudos e pesquisas relacionadas a dindmica de voo.

Dessa forma, pode-se concluir que apesar de ser um modelo bastante simplificado de um simulador
de desktop, o mesmo apresenta 6timos resultados de uma aeronave com baixa capacidade computacio-
nal, cumprindo com bastante eficicia o objetivo proposto inicialmente de simular uma aeronave em
tempo real.

Por fim, como mencionado no Capitulo 4] o modelo foi construido utilizando o feedback do
piloto. E apresentado aqui as palavras do mesmo sobre o simulador de voo, o qual ele pilotou para a

competi¢do SAE Brasil:

"Com mais de 10 anos de experiéncia em aeromodelismo, pude perceber que as caracte-
risticas de voo propostas no Simulador desenvolvido eram muito préximas a pilotagem
real de um aeromodelo de grande porte. As respostas presentes no simulador para as
diferentes manobras realizadas, como subida, descida, curva de aileron, curva de leme,
voo nivelado e descida transmitiram um nivel de fidelidade bastante alto em relacdao ao
que normalmente presencia-se em termos de trajetéria de voo e em termos de tempo de

resposta para uma determinada acdo.- Jodo Pedro Gasparini

Ainda ha muito trabalho a ser desenvolvido a todos os niveis, no entanto o primeiro passo esta dado
e o0 modelo encontra-se em funcionamento. Na se¢@o seguinte sdo referidos alguns temas relevantes

com interesse para futuros desenvolvimentos do modelo apresentado.

5.1 SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

O simulador cumpriu com os objetivos propostos neste trabalho, entretanto existem diversas

melhorias que podem ser realizadas a fim de aperfeicoar o modelo, torando-o cada vez mais confidvel.
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Segue abaixo algumas sugestdes para trabalhos futuros, tanto no contexto de melhoria do modelo,

quanto para possiveis utilizagdes do simulador em outras areas de estudo:

* Sugestao 1;
O modelo implementado apesar de ser bastante complexo, ainda sim € bastante simpldrio. Entre
essas simplificacdes temos: Desconsideracdo dos efeitos de estol, desconsideracdo do efeito
solo, a entrada para as derivadas de estabilidade serem dadas apenas para uma condicao de voo,

a consideracdo da terra plana e a posicao do centro de gravidade ndo variar e ser constante.

Dessa forma, para trabalhos futuros seria possivel implementar efeitos de estol no modelo,
considerar efeitos solos, assim o modelo seria valido também para baixas altitudes, a utilizacdo
de Look-up tables no Simulink para considerar as derivadas de estabilidade para diversas
condi¢des de voo, tornando assim o modelo ainda mais realista. Considerar a curvatura da
terra para assim a simulagdo ser vélida para maiores periodos de tempo, considerar a perda
de combustivel, por consequencia, a variacao do centro de gravidade na aeronave, e por fim,

considerar um modelo de aeronave flexivel.

* Sugestdo 2;

Com o simulador € possivel realizar diversos tipos de trabalhos. Entre as duas principais linhas de
futuros trabalhos temos o projeto de um controlador de aeronaves, no qual seria possivel projetar
e estudar um controlador de um modelo de aeronave e verificar a mudanca dos comportamentos
com e sem o controlador. A segunda linha de futuros trabalhos seria no auxilio de um projeto
de alguma aeronave, possibilitando verificar o seu comportamento de maneira bastante barata
sem ser necessario a construcdo de seu modelo, e verificando possiveis falhas no modelo para

correcOes em fases preliminares de projeto.
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APENDICE A - CALCULO DOS MOMENTOS DE INERCIA E PRODUTO VETORIAL

A.1 CALCULO DOS MOMENTOS DE INERCIA

Os coeficientes do tensor de inércia sdo dados por:

Loy = /p (v +2%)dV (1)
I, = / p(2®+2%)dV (2)
Ly = / p(2®+y?)dv 3)
Ly= 1= [ plev)av )
Le=Li= [ p(ez)av )
Le=Ly= [ pw)av ©)

v

Em aeronaves simétricas em relagdo ao plano X Z considera-se I,, = I,,, = 0.

A.2 PRODUTO VETORIAL E PRODUTO ESCALAR

— — - = — — — .
Dados os vetores @ = 11+ ) +x1keb =21 +ysj + 22 k, édenominado produto
—

vetorial entre os vetores E> e b,ese representa por 7 X b, ao vetor:
- _ =7 - — —
d=dx b =(nr—2ny)i —(v122— 2122) j + (x1y2 — y122) k @)
_>
O produto escalar € representado como @ - b, seu resultado é uma escalar dado por:
_)

_>
a-b =mxx+ Y1y + 212 (8)

Também tem-se a seguinte propriedade que pode ser aplicada ao produto vetorial duplo:

Tx (U x)=D(T- )= ©)
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APENDICE B - SISTEMA NED E MODELO WGS84

Ao longo do trabalho sdo utilizados principalmente duas referénciais. Neste anexo sdo abordados

brevemente, em conjunto com o sistema WGS84.

B.1 SISTEMA NORTH EAST DOWN

Um dos referenciais utilizados nesse trabalho, mencionado no capitulo 4 foi o North East Down
(NED).

Figura 34 — Referencial North East Down.

1

i

Fonte: Simulador de voo de investigacdo, (JORGE], [2008) .

A passagem do referencial NED para o sistema de corpo € feita através da sequéncia de rotacdes 1,
6 e ¢ em torno dos eixos respectivos. Sendo mesma dire¢do Z em ambos os referenciais (para baixo), é

necessdrio apenas realizar uma translagdo.

B.2 SISTEMA WGS84

O sistema WGS84 define a terra como um elipséide com o eixo maior a € 0 menor b, sendo seus
valores dado na |2, As coordenadas de um determinado ponto P a superficie dadas pela latitude (\),
longitude (¢), e altitude( ~) (JORGE, 2008).

Tabela 2 — Dados geométricos para a aeronave Cessna 182.

Eixo Maior (a) 6378137 m
Eixo Menor (b) 6356752.3142

Fonte: Simulador de voo de investigacdo, (JORGE, [2008)
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APENDICE C - DADOS DA AERONAVE CESSNA 182

Os dados aqui colocados relacionados a aeronave Cessna 182 foram retirados da literatura (ROS+
KAM, |[1998) e (NAPOLITANO, 2011).

Tabela 3 — Dados geométricos para a aeronave Cessna 182.

S (ft?) 174
MAC (ft) 4.9
b (ft) 36

Fonte: Adaptado de ROSKAM

Tabela 4 — Dados de condi¢Ges de voo para a aeronave Cessna 182 para voo de cruzeiro.

Altitude (ft) 5000

Mach 0.201

TAS (m/s) 220.1

Localizacao do C.G. - % MAC 0.264
a(®) 0

Fonte: Adaptado de ROSKAM

Tabela 5 — Dados de massa e inércia para a aeronave Cessna 182 para condi¢do de voo de cruzeiro.

Massa (Ibs) 2650
I, (slug ft?) 948
I, (slug ft?) 1346
I.. (slug ft?) 1967
I, (slug ft?) 0

Fonte: Adaptado de ROSKAM
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Tabela 6 — Derivadas adimensionais de estabilidade e controle longitudinal para a aeronave Cessna
182 no eixo de estabilidade e condi¢@o de voo de cruzeiro.

Derivada Voo trimado
Ch, 0.027
Ch, 0
Chp, 0.121
Cy, -0.096
Ch, 0.307
Ci, 0
CrL. 4.41
C, 1.7
Cr, 39
Cmo 0.04
Cm., 0
Cm., -0.613
Cn, -7.27
Chn, -12.4
Crng. -1.122
Chp,, 0
Crs. 0.43

Fonte: Adaptado de ROSKAM
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Tabela 7 — Derivadas adimensionais de estabilidade e controle latero-direcional para a aeronave Cessna
182, no eixo de estabilidade e condi¢cao de voo de cruzeiro.

Derivada Voo trimado  Subida

Descida
Cy, -0.0923
Ci, -0.484
Ci, 0.0798
Cy, -0.393
Cy, -0.075
Cy, 0.214
Ch, 0.0587
Chn, -0.0278
Ch, -0.0937
Cs. 0.229
Cls, 0.0147
Cysa 0
Clsr 0.187
Csa -0.0216
C -0.0645

Fonte: Adaptado de ROSKAM
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