Universidade
U)_ Federal de
Uberlandia

FACULDADE DE ENGENHARIA MECANICA - FEMEC
ENGENHARIA AERONAUTICA

Modelagem e Simulacao de Aeronaves em
Ambiente Simulink /Matlab

Arthur Alex Akihiro KANO

Uberlandia
2023



Arthur Alex Akihiro Kano

Modelagem e Simulacao de Aeronaves em
Ambiente Simulink /Matlab

Projeto de Conclusao de Curso apresentado
ao curso de Graduagdo em Engenharia Aero-
néutica, da Faculdade de Engenharia Mecanica
da Universidade Federal de Uberlandia como
requisito para a obtencao do titulo de Bacharel
em Engenharia Aeronéutica.

Area de concentracdo: Mecanica de voo

Orientador: Prof. Dr. Tobias Souza Morais

Uberlandia
2023



Resumo

O trabalho apresenta o desenvolvimento de um modelo matematico para a simulagao
da dindmica de voo de aeronaves, utilizando o software MATLAB/Simulink. O modelo é
construido de forma modular, permitindo sua adaptacao para diferentes aeronaves apenas
alterando os dados especificos de cada uma. Além da modelagem matemética das equagoes
que regem o movimento da aeronave, sao desenvolvidos modelos para o calculo das forcas
aerodinamicas, propulsivas e gravitacionais. Também é implementado um modelo de at-
mosfera em Simulink para simular as condi¢oes de voo da aeronave. O trabalho aborda
ainda conceitos e parametros importantes para uma configuracao adequada da simulacao
e apresenta uma metodologia baseada no método de otimizacao Newton-Raphson Genera-
lizado para calcular as condigoes de equilibrio da aeronave. Finalmente, sao apresentados
os resultados de simulacao para diferentes entradas de comando da aeronave em estudo.

Palavras-chave: Mecanica de voo, simulagao, equacoes do movimento, modelo aero-
dindmico, condigoes de equilibrio.
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Abstract

This work presents the development of a mathematical model for simulating aircraft
flight dynamics using MATLAB /Simulink software. The model is modular, allowing for
adaptation to different aircraft by modifying their specific data. In addition to the mathe-
matical modeling of equations governing aircraft motion, models are developed to calcu-
late aerodynamic, propulsive, and gravitational forces. A Simulink atmosphere model is
implemented to simulate the aircraft’s flight conditions. The study discusses important
concepts and parameters for proper simulation setup and presents a methodology based
on the Generalized Newton-Raphson optimization method to calculate the aircraft’s equi-
librium conditions. Finally, simulation results for different control inputs of the studied
aircraft are presented.

Keywords: Flight dynamics, simulation, equations of motion, aerodynamic model,
equilibrium conditions.
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Stmbolos Stmbolos
Simbolos
Simbolo Descricao Unidade
AR Alongamento
Ay Contribuigao devido ao angulo de incidencia
Ay Contribuicao devido a deflexao da superficie de con-
trole
b Envergadura m
BOW Peso bésico operacional kg
cG Centro de gravidade
cCM Centro de massa
Cp Coeficiente de arrasto
Cr Coeficiente de sustentacao
Cu Coeficiente de momento de arfagem
Cy Coeficiente de momento de guinada
Cr Coeficiente de momento de rolagem
Cx Coeficiente de forga no eixo x
Cy Coeficiente de forca no eixo y
Cy Coeficiente de forca no eixo z
c Corda média aerodinamica m
DCM Matriz dos cossenos diretores
e Fator de Oswald
F Forga N
F, Referencial aerodinamico
Ey Referencial do corpo
F, Referencial normal fixo a Terra
Fr Referencial inercial
F Referencial cinematico
F, Referencial normal fixo a aeronave
F, Referencial de estabilidade
g Aceleracao da gravidade ms2
h Momento angular m s>
1 Tensor de inercia
y Momento de inercia em relacao ao eixo x kg m?
I, Momento de inercia em relagao ao eixo y kg m?
I, Momento de inercia em relagao ao eixo z kg m?
m Massa kg
M Momento Nm
MTOW  Peso maximo de decolagem kg
N Fator de carga g
p Momento angular ms—?2
D Velocidade angular de rolagem rads—2
q Velocidade angular de arfagem rad s—2
r Velocidade angular de guinada rad s—2
R Raio m
Shi Area da empenagem horizontal m?
St Area da empenagem vertical m?
Sw Area da asa m?
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Simbolos Simbolos

Simbolo Descricao Unidade
TLA Manete do motor %
u Velocidade do eixo x ms !
v Velocidade do eixo y ms~!
w Velocidade do eixo z ms!
Q@ Angulo de ataque rad
6] Angulo de derrapagem rad
5 Angulo de subida rad
O Deflexao do aileron rad
Oc Deflexao do profundor rad
Oy Deflexao do flap rad
Oy Deflexao do leme rad
O Angulo do estabilizador horizontal rad
€ Angulo de downwash rad
0 Angulo de arfagem rad
14 Coeficiente de viscosidade

0] Angulo de rolagem rad
or Angulo de pitch do motor rad
X Angulo de proa rad
(0 Angulo de guinada rad
Ur Angulo de toe do motor rad

Sample Reference symbols: 77, v, 77, 77 F.
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1 INTRODUCAO

1 Introducao

Um simulador de voo é um dispositivo que recria artificialmente o voo de uma aeronave
e o ambiente em que ela voa, para treinamento de pilotos, design ou outros fins. Inclui
a replicagao das equagOes que governam como as aeronaves voam, como elas reagem
as aplicacoes dos controles de voo, os efeitos de outros sistemas da aeronave e como a
aeronave reage a fatores externos, como densidade do ar, turbuléncia, cisalhamento do
vento, nuvens, precipitagao, etc. A simulagdo de voo é usada por uma variedade de
razoes, incluindo treinamento de voo, o projeto e desenvolvimento da propria aeronave e
pesquisa sobre as caracteristicas da aeronave e qualidade de voo. A Figura 1 apresenta
alguns tipos de simuladores de voo, incluindo simuladores de base fixa, base movel, full
flight simulator (FFS) e Iron bird.

Figura 1: Tipos de simuladores de voo.

PR

\'

Iron Bird

Full Flight

Simulator
Base Fixa
Fonte: Montagem de imagens da internet. <https://
www.gtec.at/pt-pt/product /ghisys/ >, <https://aerosyseng.com/
full-flight-simulators />, <https://aerolatinnews.com/aviation-industry /

tru-simulation-training-qualifies-second-boeing-737-max-full-flight-simulator/>, <https:
//www.airbus.com/en/newsroom/news/2017-05-taking-flight-with-the-airbus-iron-bird >.

Os simuladores de base fixa sao uma ferramenta util para treinamento de pilotos,
pesquisa e desenvolvimento de aeronaves, e testes de sistemas de voo. Eles oferecem um
ambiente de treinamento virtual realista, mas sem a mesma sensagao fisica de movimento
encontrada em simuladores de movimento completo. Mesmo assim, eles continuam sendo
uma opcao acessivel e eficaz para o treinamento de pilotos e desenvolvimento de novas
tecnologias de aviagao.

Os simuladores de base mével sao uma categoria de simuladores de voo que oferecem
uma experiéncia de treinamento mais realista e imersiva do que os simuladores de base
fixa, gracas a inclusao de um sistema de movimento fisico. Eles sao particularmente tteis
para treinamento de pilotos em manobras avancadas e simulacao de condi¢oes extremas
de voo. No entanto, eles sao mais caros e complexos de se construir e operar do que os
simuladores de base fixa.

O Full Flight Stmulator, ou FFS, é um dos tipos mais avancados e sofisticados de
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1 INTRODUCAO

simulador de voo. Ele é projetado para fornecer uma experiéncia de treinamento alta-
mente realista e imersiva para os pilotos, permitindo que eles pratiquem procedimentos
de emergéncia e tomem decisoes criticas em um ambiente seguro e controlado. Embora
sejam caros e complexos de construir e operar, os FFSs sao uma ferramenta essencial para
o treinamento de pilotos em situagoes de voo reais.

O Iron Bird é um tipo de simulador de voo que é utilizado principalmente na fase
de desenvolvimento e testes de novas aeronaves. Ele é usado para integrar e testar os
sistemas da aeronave antes do seu primeiro voo real. O Iron Bird é equipado com os
principais sistemas da aeronave, como o sistema hidraulico, o sistema elétrico, o sistema de
comunicagao, entre outros. Os sistemas sao integrados em um tnico simulador que permite
a simulacao de diversas condi¢oes de voo e de falhas de equipamentos. Os engenheiros e
técnicos da equipe de desenvolvimento de uma aeronave usam o [ron Bird para testar e
validar os sistemas e componentes em um ambiente controlado. Isto permite que os testes
sejam realizados em condigoes repetidas e extremas, que seriam perigosas ou impossiveis
de simular em um ambiente de teste real. Os beneficios do Iron Bird incluem a reducgao
dos riscos e dos custos associados aos testes em aeronaves reais, a melhoria da eficiéncia
de desenvolvimento e a garantia de que todos os sistemas da aeronave estejam integrados
e funcionando corretamente antes do primeiro voo real.

Em suma, os simuladores de voo sao ferramentas vitais para o desenvolvimento e
aprimoramento de aeronaves modernas. Compreender os diferentes tipos de simuladores
e suas aplicacoes é fundamental para a realizacao de testes precisos e eficientes.

O objetivo deste trabalho é desenvolver uma ferramenta de simulagao de voo de uma
aeronave em ambiente Simulink/Matlab, que permita que sua estrutura seja usada para
diferentes aeronaves e que parametros importantes para o desenvolvimento de um projeto
aeronautico possam ser avaliados e ajustados com facilidade. Além disso, serdo apresen-
tados boas praticas de modelagem e provisoes para implementagao de outras modelagens
matemaéticas que também englobam a fisica de voo da aeronave. Durante este trabalho,
serao abordados diversos temas relevantes para a compreensao do assunto em questao,
com uma analise detalhada dos capitulos que compoem o desenvolvimento da ferramenta
de simulacao. A seguir, sera apresentado um resumo dos principais assuntos de cada
capitulo.

O segundo capitulo é dedicado a apresentagao da aeronave utilizada como base para
o desenvolvimento do modelo de simulagao. Neste capitulo, sera justificado o motivo de
sua escolha e serao expostos seus principais dados.

No terceiro capitulo, serao abordadas defini¢oes, fundamentos e hipoteses necessé-
rias para o desenvolvimento do trabalho. Conceitos da geodésia serao apresentados para
justificar a utilizagdo do modelo simplificado de Terra. Serao apresentados os diferentes
referenciais utilizados para a simulagao de aeronaves e como realizar a transformagao entre
eles, além de um fundamento da cinematica de corpo rigido essencial para o desenvolvi-
mento das equagoes do movimento.

O quarto capitulo aborda o desenvolvimento da ferramenta de simulagao, dividido
em subcapitulos para cada componente do modelo. Nele, sao desenvolvidas as equacoes
do movimento que regem a dinamica de voo da aeronave. Uma estrutura de banco de
dados aerodindmico é responséavel por fornecer as forcas e momentos aerodindmicos. Uma
modelagem simplificada de um motor aerondutico turbofan é apresentada. Um modelo
para leitura das propriedades de massa da aeronave e um método para estimar momentos
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1 INTRODUCAO

de inércia sao abordados. Neste capitulo, também é apresentado o modelo de atmosfera
padrao de 1976.

O capitulo cinco trata da realizacao de simulacgoes a partir do modelo desenvolvido
no capitulo anterior. Sera apresentado um método robusto para estimar as condigoes de
equilibrio da aeronave, pois essas serao as condigoes iniciais da simulacao. Além disso,
serao abordados conceitos essenciais para uma boa configuracao da rodada de simulagao,
incluindo a definicao de parametros importantes. Resultados de simulagao para diferen-
tes entradas da superficie de comando da aeronave serao apresentados para verificar o
comportamento do modelo desenvolvido.

Por fim, o sexto capitulo apresenta as conclusoes e consideracoes finais do estudo,
abordando as principais contribui¢oes do trabalho, bem como as limitacoes e sugestoes
para futuros estudos.

Arthur Alex Akihiro Kano 9



2 AERONAVE CRM-PEA

2 Aeronave CRM-PEA

O objetivo deste trabalho é focar na estruturacao da modelagem e rotinas de simulagao,
ao invés de obter dados especificos da aeronave. Dessa forma, foi escolhido o Common
Research Model (CRM) como aeronave para o desenvolvimento do modelo, que é baseado
no Boeing 777-200LR. Esta aeronave de estudo tem dados disponiveis de ensaios em tinel
de vento realizados pelo Langley Research Center (LRC) e Ames Research Center (ARC).
O CRM foi concebido em 2007 e seu projeto aerodinamico foi concluido em 2008 para
atender as necessidades da comunidade aeronautica internacional de geometrias modernas
e relevantes para a industria, juntamente com dados experimentais avancados para estudos
de validagao de fluidodinamica computacional aplicada (RIVERS, 2019). A Figura 2
apresenta as vistas e dimensoes do modelo utilizado para ensaio em tinel de vento.

Figura 2: Modelo para tinel de vento da aeronave CRM.

58.76 m

21.34m

—

62.74m
Fonte: (FUJIWARA et al., 2018).

16.10 m

A figura 3 apresenta uma comparacao da geometria sobreposta do CRM com o Boeing
777-200R, evidenciando a perfeita correspondéncia geométrica entre as duas aeronaves.
Essa similaridade permitiu que dados complementares para o desenvolvimento do modelo
fossem calculados a partir de dados publicos da aeronave da Boeing.

Figura 3: Comparacao de geometria 777-200R e CRM

EBOEING 777 - E0ZLR

Fonte: (JAVIEL, 2021).

O CRM é uma aeronave de transporte que segue os requisitos de certificacao CRF 14

Arthur Alex Akihiro Kano 10



2 AERONAVE CRM-PEA

Part 25/ CS 25/ RBAC 25 , o que significa que os limites de envelope de operagao, como
os fatores de carga, sao considerados de acordo com os requisitos estabelecidos pelo Part
25.

Os coeficientes aerodinamicos longitudinais foram obtidos a partir de dados piublicos
de ensaios em tiunel de vento realizados pelo LRC' e ARC (NASA, s.d.). A validade dos
dados para os coeficientes aerodinamicos C,, Cp e C); é para a faixa de nimero de Mach
entre 0.7 e 0.9. Ja os dados obtidos de downwash sao validos para a faixa de Mach entre 0.7
e 0.88. Por sua vez, os coeficientes latero-direcionais foram obtidos por meio do software
Open Vehicle Sketch Pad (OpenVSP) , bem como por métodos empiricos do Engineering
Sciences Data Unit (ESDU) .

Tabela 2: Dados gerais da Aeronave C RM

Parametro Valor Unidade

MTOW 308799 kg

BOW 147427 kg
CG 14-42  %eé,,
Sw 383.70 m?
Cw 7.005 m
b 58.75 m
AR, 9 -
Sht 92.88 m2
St 55.80 m?
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3 DEFINICOES

3 Definicoes

3.1 Geodésia

A geodésia ou geodesia é um ramo das geociéncias e da engenharia que trata da medicao
e da representacao da forma e dimensoes da Terra, seja globalmente ou regionalmente,
bem como do seu campo gravitacional e rotacao da Terra. Para modelagem de aeronaves
estes dois conceitos sao importantes parametros para dinamica de voo da aeronave.

(National Ocean Service) descreve como "E a ciéncia que estuda a medi¢ao precisa
e o entendimento de trés propriedades fundamentais da terra: a forma geométrica,
a sua orientacado no espaco e seu campo gravitacional".

Os estudos de geodésia envolvem em geral trés conceitos de superficies terrestre. A
superficie topografica da terra, com toda a sua topografia. Entender a topologia é bastante
necessario para uma operagao segura em aeroportos, pois a aeronave se encontra proxima
a superficie. A superficie de referéncia geométrica/matemaética (elipsoide) da terra, que
é a geometria que melhor representa superficie da terra. E por ultimo a superficie que
apresenta um campo gravitacional contante, equipotencial, chamada de geoide. Devido
a distribuicao de massa irregular da terra, o campo gravitacional também é irregular. A
Figura 4 apresenta uma representacao do formato irregular da Terra, juntamente com sua
topografia, em que as diferentes altitudes sao indicadas pelas cores. O azul representa as
areas de menor altitude, enquanto o vermelho representa as areas de maior altitude.

Figura 4: Distribuicao de massa da Terra.

Fonte: (OFICINA DE TEXTOS, 2018).

Utilizando o modelo de terra esférica (JEAN-LUC, 1998) para calcular a aceleragao
gravitacional para diferentes altitudes de voo.

Gmt

g "
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3.1 Geodésia 3 DEFINICOES

E comparando a diferenca da aceleragao local com a altitude zero, é encontrado erro
de até 1 por cento para altitudes de até 32km (104987 ft), Figura 5. Altitude de voos de
aeronaves comerciais e executivas operam abaixo de 52000 ft. Assim, para fins préticos de
simulagao, considerar o campo gravitacional da terra constante apresenta pequenos erros
para as altitudes de voo.

Figura 5: Variacao da gravidade por altitude.

40

Altitude [Km]
N w
o o

RN
o

0 0.5 1
Diferencga absoluta [%]
Fonte: Autor.

O referencial inercial é essencial para o desenvolvimento das equagoes do movimento.
Ao considerar a Terra como inercial, ¢ comum desprezar o movimento de rotacao que ela
possui. No entanto, de acordo com (STEVENS; LEWIS; JOHNSON, 2015), comega a
ser relevante considerar a rotacao da Terra para velocidades de voo acima de 2000ft/s
ou 1184.96kts. Além disso, para navegagao em grandes distancias, imprecisoes nas ace-
leragoes angulares da aeronave podem ocorrer, geralmente da ordem de 10~ "rad/s* a
107 %rad/s*. Essa ordem de imprecisdo correspondem a aceleracoes angulares geradas
pela deflexao das superficies de controle da ordem de 10~ "rad, ou seja pequenos coman-
dos da aeronave para corrigir a trajetoria. Este efeito em simulagoes de grandes distancias
pode ser minimizado discretizando a simulagao em distancias menores pela utilizacao de
ways points.

Assim, como premissa para o desenvolvimento do trabalho sera considerado o modelo
simplificado da Terra, o qual apresenta as seguintes consideracoes:

e Movimento de rotagao em torno do eixo desprezado (Referencial Inercial).

e Aceleracao gravitacional considerada constante e independente das coordenadas de
altura, latitude e longitude.

e Raio da terra considerado infinito (Planificagao).

Para o posicionamento da aeronave sera utilizado o sistema de referéncia World Geo-
detic System 1984 (WGS 84), adotado pelo Departamento de Defesa dos Estados Unidos
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3.2 Centro de Massa e Gravidade 3 DEFINICOES

(DoD), que ¢é a principal referéncia para o posicionamento na superficie terrestre. Esse sis-
tema é definido pela Organizagao Internacional de Aviagao Civil (ICAQO) como referéncia
padrao para coordenadas de latitude e longitude para navegacao.

O WGS 84 utiliza um elipsoide como forma geométrica para representar a Terra e seu
sistema de coordenadas é ortogonal, com origem no centro de massa da Terra, conforme
Figura 6. Por ser fixo, as latitudes e longitudes acompanham o movimento de rotagao
terrestre.

Figura 6: Coordenadas do WGS 84.

Fonte: (WGS, 1987).

3.2 Centro de Massa e Gravidade

O centro de massa (CM) é um ponto que se comporta como se toda a massa de um
corpo estivesse concentrada sobre ele. O calculo do CM depende da distribuicao da massa
do corpo e pode ser usado para simplificar o célculo do carregamento da acronave. Quando
a densidade é constante (ou seja, nao depende das coordenadas x, y e z), o centro de massa
¢é equivalente ao centro geométrico, também conhecido como centréide. Para encontrar
o CM da aeronave, pode-se dividir seus componentes, como motor, asa e fuselagem, em
elementos de volumes simples para encontrar seus respectivos centroides e, em seguida,
computar o CM da aeronave completa.

Alguns fatores durante a operacao da aeronave acarretam em movimentagoes do CM
em relacao ao corpo como:

e Consumo de combustivel;
e Movimentacao da tripulagao e passageiros;
e Deformagoes da aeronave;

e Lancamentos de carga.

O centro de gravidade (CG) é o ponto onde podemos considerar o peso total do corpo
ou sistema de particulas. Seu calculo é semelhante ao do CM, porém a integral é em
relacao ao peso e nao a massa.

Arthur Alex Akihiro Kano 14



3.3 Referenciais 3 DEFINICOES

E importante destacar que o CM e o CG apresentam diferencas significativas quando
um corpo possui grandes dimensoes, resultando em diferentes intensidades de gravidade ao
longo de sua extensao ou quando esta imerso em um campo gravitacional fraco, gerando
variacoes significativas na gravidade.

No meio aeronéutico, o centro de massa ¢ comumente referenciado como centro de
gravidade, e isso é valido porque pode-se considerar o campo gravitacional como uniforme
na faixa atmosférica em que a aeronave esta inserida. Além disso, as dimensoes da ae-
ronave sao muito inferiores em relagao as distancias que ocorrem variagoes significativas
na gravidade. Dessa forma, para fins praticos de dinamica de voo em grandes campos
gravitacionais como o da Terra, a posicao do CM e do CG sao equivalentes.

3.3 Referenciais

Um referencial é um conjunto de pontos interligados que permite a medigao e registro
de grandezas fisicas, tais como posicao, velocidade e aceleracao. Cada referencial possui
um sistema de coordenadas fixo para a localizacao de pontos no espago. Todos os re-
ferenciais utilizados neste trabalho sao ortogonais e seguem a regra da mao direita. A
nomenclatura utilizada para um referencial i é F;(O;, x;,y;, z;), onde z;, y; € z; $40 0s ve-
tores unitarios de cada eixo e O; é a origem do referencial, conforme mostrado na Figura

7.

Figura 7: Exemplo de referencial.

Frame Fi

Oi Yi

Y

Fonte: (JEAN-LUC, 1998).

3.3.1 Referencial Inercial

O referencial inercial F;(A, xy,ys, z;) tem sua origem fixa no centro de massa da Terra,
em A. O eixo z; é alinhado com o eixo de rotagao da Terra, enquanto os eixos x; e y;
formam um plano equatorial e tém direcoes fixas, ou seja, a direcao do referencial é
mantida fixa, independentemente da rotacao da Terra, conforme mostrado na Figura 8.
Sob o ponto de vista da mecanica de voo atmosférica, o referencial inercial F é considerado
a melhor referéncia para um referencial galileano.
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Figura 8: Referencial inercial.

Z]

Vi

Fonte: (JEAN-LUC, 1998).

3.3.2 Referencial Normal Fixo a Terra

O referencial normal fixo a Terra, F,.(O, x., y., z.), tem sua origem fixada na superficie
terrestre, em (. Seu eixo x, aponta para o norte geografico, enquanto o eixo ¥y, aponta
para o leste. O plano formado pelos eixos x. e ¥y, tangencia a superficie terrestre. O
eixo z, ¢ orientado seguindo a direcao da aceleracao gravitacional local g, localizada em
O, conforme Figura 9. Neste trabalho, a origem do referencial seréd fixada em um ponto
conveniente da superficie do geoide para cada analise, de forma que a altitude em O seja
igual a zero.

Figura 9: Referencial normal fixo & Terra.

Vi

Fonte: (JAVIEL, 2021).
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3.3.3 Referencial Normal Fixo & Aeronave

O referencial normal fixo & aeronave, F,(G, ,, Yo, 2,), tem a mesma dire¢ao e sentido
do referencial normal fixo a Terra, porém com sua origem fixada no centro de massa da
aeronave, em (. Por suas caracteristicas, este referencial ¢ importante para definir a
orientagao da aeronave no espago (angulos de Euler) e calcular as componentes das forgas
gravitacionais atuando no corpo da aeronave.

3.3.4 Referencial do Corpo

O referencial do corpo, Fy(G, xp, yp, 23), esta ligado ao corpo da aeronave (subscrito
"b", body). Sua origem, em G, coincide com o centro de massa da aeronave, que, pela
hip6tese de campo gravitacional constante, é também o centro gravitacional. O eixo x;
esta orientado para frente e esta dentro do plano de simetria da aeronave. Para fuselagens
cilindricas, o eixo x, é comumente paralelo & geratriz, o que torna a definicao do angulo
de ataque arbitraria. O eixo z, também pertence ao plano de simetria da aeronave e esta
orientado para baixo. O eixo ¥, é perpendicular ao plano de simetria e aponta para a asa
direita, conforme Figura 10.

Na definicao do referencial do corpo, utiliza-se o plano de simetria da aeronave por
ser uma escolha comum e conveniente para a maioria das aplicagoes. No entanto, para
o desenvolvimento de equagoes de movimento, outros planos de simetria também podem
ser utilizados, como os planos inercial, geométrico e propulsivo. A escolha de um plano
diferente para o referencial do corpo pode levar a uma forma mais conveniente das equagoes
de movimento para analisar diferentes fenomenos fisicos. Portanto, a escolha do referencial
do corpo deve ser feita de acordo com a finalidade do estudo e a conveniéncia matematica,
mas é importante manter a consisténcia em todas as equagoes do movimento utilizadas
na analise.

Figura 10: Referencial do corpo.

Loplant o -=7
el B=-
gyntzis =

Fonte: (BERNDT; MARCO, s.d.).

3.3.5 Referencial de Estabilidade

O referencial de estabilidade, Fi(G, xs, ys, 25), ¢ obtido por uma rotagao do referencial
do corpo. Portanto, possui a mesma origem em G e o eixo ys ¢ 0 mesmo que O eixo
yp. O eixo x4 é orientado pela projecao do vetor de velocidade aerodindmica no plano de
simetria (,25), conforme Figura 11. O angulo de rotagao necessario para transformar o
referencial do corpo Fy em Fy é o angulo de ataque aerodindmico da aeronave, a.
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Figura 11: Referencial de estabilidade.

Vs Vb

Fonte: (JAVIEL, 2021).

3.3.6 Referencial Aerodinamico

O referencial aerodindmico ou do vento, F,(G, x4, Ya, z4), € obtido por meio de uma
transformacao do referencial do corpo, mantendo a mesma origem em G, conforme Figura
12. Sua defini¢ao é dada por:

e O eixo z, € orientado pelo vetor da velocidade aerodinamica;

e Os dos angulos de rotacao « e 8 para transformacao de Fj para F, sao os angulo de
ataque aerodindmico e o angulo de derrapagem aerodinamico;

e O eixo z, pertence ao plano de simetria (z},2p).

Figura 12: Referencial aerodinamico.

Vs

Fonte: (JAVIEL, 2021).

3.3.7 Referencial Cinematico

O referencial cinematico, Fy(G,xg, Y, 2 ), ¢ semelhante ao referencial aerodinamico,
mas considera o vetor de velocidade cineméatico da aeronave. Ambos os referenciais tém

Arthur Alex Akihiro Kano 18



3.3 Referenciais 3 DEFINICOES

a mesma origem em G, conforme mostrado na Figura 13.

e O eixo x; é orientado pelo vetor da velocidade cinemética Vj;

e Os dos angulos de rotacao a4, e ;. para transformagao de Fy para F} sao os angulo
de ataque cinematico e o angulo de derrapagem cinemético.

Figura 13: Referencial cinematico.

Fonte: (JAVIEL, 2021).

A velocidade cinematica é definida como o vetor de velocidade da aeronave observado
no referencial inercial. A diferenca entre V} e V, é causada pelo deslocamento da atmosfera,
portanto, em uma condicao de vento nulo, as duas velocidades se equivalem. No entanto,
é importante destacar que a saida das equacoes do movimento é Vj, enquanto os célculos
dos coeficientes aerodinamicos utilizam V,, a velocidade em relacao ao escoamento. Essa
distingao é crucial para a analise e projeto de aeronaves, pois a velocidade em relagao ao
escoamento é a que afeta diretamente o comportamento aerodinamico da aeronave.

3.3.8 Transformagao de Referenciais

A transformacao de referenciais é um processo importante na modelagem e simulacao
de sistemas dinamicos, incluindo sistemas de navegacao, acronaves e robos. Na dinamica
de voo, a transformagao de referencial ¢ usada para converter as informacoes de posicao
e orientacao da aeronave em rela¢ao ao solo (referencial inercial) para as informagoes de
posigao e orientagao em relagao a aeronave (referencial de corpo rigido). Isso é importante
para a determinagao das forgas e momentos aerodinamicos atuantes na aeronave, permi-
tindo que os sistemas de controle de voo e navegagao possam operar de maneira eficaz.
Assim, uma forma de transformacao de referencial sera desenvolvida. A transformacao de
referenciais envolve a aplicagao de uma matriz de transformacao para converter as coor-
denadas de um referencial para outro. As projecoes de um vetor & nos referenciais F; e

F}; sao relacionados por: . .
z' =T,;x’ (2)

O termo ' representa a projecao do vetor & no referencial F;. A matriz T;/; ¢ a matriz
de transformacgao de um referencial F; para F;. Esta matriz ¢ ortogonal, pois ¢ associada

Arthur Alex Akihiro Kano 19



3.3 Referenciais 3 DEFINICOES

a rotagao em torno de um eixo que passa pela origem do referencial ortogonal. Por esta

propriedade, a matriz inversa TZ_/; é igual a sua transposta T" /i

—1
T

ot
=T (3)

Esta caracteristica é benéfica, visto que é demandante computacionalmente calcular a
inversa de uma matriz. Outra caracteristica ¢ que o determinante da matriz de transfor-
macao ¢ unitario, portanto, nao altera a magnitude do vetor resultante, apenas a diregao.

As rotagoes elementares em torno dos eixos z, y e z estao representadas nas Figuras
14, 15 e 16. As matrizes das rotagoes elementares sao dadas por:

e Rotagao no eixo x
1 0 0

T(a,) = |0 cosa, —sena, (4)
0 sena, cosa,

Figura 14: Rotacao elementar sobre eixo x.

X0 = X,

Fonte: (JEAN-LUC, 1998).

e Rotagao no eixo y
cosa, 0 sena,

T(ay) = 0 1 0 (5)
—sena, 0 cosay
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Figura 15: Rotagao elementar sobre eixo y.

Fonte: (JEAN-LUC, 1998).

e Rotagao no eixo z

cosa, —sena, 0
T(a,) = |sena, cosa, 0 (6)
0 0 1

Figura 16: Rotacao elementar sobre eixo z.

} 2)=12)

l

’ | Yi
|

‘: i )_45:/:5 %
/0 Yo

£

X0 o, X

Fonte: (JEAN-LUC, 1998).

A transformacao do referencial F; para F; ¢ geralmente feito por trés rotagoes (ay,az,a3)
sobre os trés eixos. Seguindo a ordem, primeira rotagao ai, segunda ay e terceira as, a
matriz de transformagao, T';/;, ¢ definida por:

Tiy; =T(a1)T (a2)T (as) (7)

Uma coordenada é inalterada por rotacao e a proxima rotacao é feita no novo eixo
gerado pela rotagao anterior. A ordem das rotagoes também importam. Rotagoes finitas
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nao obedecem a propriedade comutativa de adicao vetorial. A Figura 17 demonstra que
sequéncias diferentes produzem resultados distintos.

Pela matriz de transformagao ter relagao de senos e cossenos, os quais fornecem direcao
ao vetor escrito no sistema de referéncia de mudanga, ela é chamada de matriz de cossenos
diretores (DCM).

Figura 17: Diferentes ordens de rotacao.

A
r
1
.|,_
N
r
|
I

Fonte: (HIBBELER, 2005).

3.4 Angulos de Euler

Os angulos de Euler sao muito importantes na dinamica de aeronaves, pois eles sao
usados para descrever a atitude e a orientagao de um aviao no espago tridimensional. Para
isto, sao usados trés angulos de Euler para transformacao entre o referencial normal fixo
a aeronave, F,, e o referencial do corpo, Fj. Para analise de dindmica de aeronaves, a
descricao destes angulos e a convencao da ordem das rotagoes sao evidenciados abaixo:

o 1% ¢y (Proa/Guinada/Heading/Yaw/Azimuth);
e 2% ¢ (Arfagem/Inclinagao/ Pitch/Iclination);
e 3% ¢ (Rolagem/Bank/Roll).

Considerando a sequencia de rotagoes da convencao, encontra-se a matriz de rotagao,
Ly,,, do referencial F, para Fjy, por os seguintes passos:

A primeira rotacao é feita em torno do eixo z,, eixo do referencial F,. E rotacionado
o angulo 1. Assim, a matriz de transformacao é dada pela rotacao elementar em torno
deste eixo, equagao (6).
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cosy seny 0
Ly,=|—senty cosy 0 (8)
0 0 1

Apos esta rotacao, chegasse no primeiro eixo intermediario, F;, o qual é representado
pelas coordenadas (z1,y1,21) e apresentado na Figura 18.

F,=LyF (9)

Figura 18: Rotagao em torno do eixo z,.

Y1
Fonte: (JAVIEL, 2021).

A segunda rotagao é realizada em Fj pelo angulo 6 em torno do eixo y;. Portanto, a
matriz de transformagao ¢ dada pela rotagao elementar neste eixo, equagao (5).

cos@ 0 —senf
Ly=| 0 1 0 (10)
senf 0 cosf

Analogamente, apds esta rotacao, o segundo eixo intermediario F5 é encontrado, con-

forme Figura 19.

F, = L,F, (11)
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Figura 19: Rotagao em torno do eixo ;.

Z 12

Fonte: (JAVIEL, 2021).

A terceira rotacao é realizado em F, com o angulo ¢, conforme Figura 20. Esta rotacao
¢ feita em torno de x5, por este motivo x;, ¢é igual a x5 e a matriz de transformagao segue
a equagao (4).

1 0 0

L,= |0 cos¢ sen¢ (12)
0 —sen¢ coso

Figura 20: Rotacao em torno do eixo xs.

Fonte: (JAVIEL, 2021).

Nota-se que a transformacao de F, para Fj passa por eixos intermediarios, conforme
Figura 21. Esta definigao sera importante posteriormente para descrever as variagoes no
tempo dos angulos de Euler.
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Figura 21: Sequéncia de referencias da transformagao de F, para Fj.

Ly Lo Ly
4

e e
Xo X1 X2 Xb
[)’o] [)ﬁ Y2 Vb
Zg Zq ) Zp
t t

Eixos intermediarios

Fonte: Autor.

Por fim, a matriz de transformagao de F, para F; ¢ dada pela multiplicacao de cada
matriz de rotagao, equagao (7).

Ly,= LyLyL, (13)
Sendo:
cos f cos cosfsen 1) —senf
Ly, = |sen¢sentcosy —cospsenyy cospcost +sengsenlfsenty sen¢cosl
cos¢senf cosy) + sengseny —sen ¢ cosy + cospsenfsent cos @ cosb
(14)
Ty Lo
Y| = Lb/o Yo (15)
Zp Zo

A validade desta matriz de transformagcao é para a seguinte faixa de valores de angulos
de Euler:

“180° < 9 < 180°
-90° < 0 < 90°
“180° < ¢ < 180°

3.5 Cinematica do Corpo Rigido

Para descrever a cinematica do corpo rigido sera utilizado a convencao de simbolos
baseado em (JEAN-LUC, 1998) e utilizada como norma pela Flight Dynamics Model
FExchange Standard, ATAA. A variavel vetorial rg /m €sté escrita no sistema de coordenadas
F, e é¢ medida no referencial /ponto p em relagao ao referencial /ponto m, conforme Figura
22. A sua derivada temporal em relacao ao referencial F, é descrita por 07"2 /m- Sera
utilizado também negrito quando se referir a uma variavel vetorial.
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Figura 22: Convencao de simbolo.

Variavel escrita no sistemas
de coordenadas:

Variavel
vetorial rbp /m
Referencial Referencial

Em relagdo a
ou ponto ou ponto

Fonte: Autor.

Sendo a’ uma variavel vetorial escrita no sistema Fj, sua derivada temporal medida
no mesmo referencial, *a?, é dada pela derivada das suas componente cartesianas.

a’ = a,i+a,j+ak (16)

bab = agi + ayj + a.k (17)

Sendo ag /e um vetor escrito no referencial F, e medido como F, em relacao a F,.
Para um observador em um referencial diferente, F,, a mudanca de moédulo do vetor ou
translagao pura sao vistas por este observador da mesma forma que o observador em Fy,
conforme Figura 23.

Figura 23: Translacao pura entre referenciais.

Ze

Fonte: (JAVIEL, 2021).

Caso o referencial F}, possuir uma rotacao pura, 2 /e OU seja sem mudanga de modulo
ou dire¢ao do vetor ag Je- Nenhuma mudanca ¢é percebida pelo observador em Fp, pois o
observador rotacionou junto ao referencial. Porém, para o observador em F,, a mudanca
causada por QZ /e € percebida, conforme mostrando na Figura 24.
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Figura 24: Rotagao pura entre referenciais.

Ze Zb
N '% Vb
AS
L
0k Xb

Fonte: (JAVIEL, 2021).

O referencial Fy, possui rota¢ao (nao inercial) desta forma as leis de newton nao sao
aplicaveis. Desta forma é necessério uma transformacao vetorial para um referencial fixo
(inercial), F,. Para o movimento geral do referencial Fj, a taxa de variagao do vetor a} Je
em relacao ao referencial inercial é descrito por:

ed’g/e = bag/e + Qll;/e X ag/e (18)
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4 Modelagem

O modelo de simulagdo de aeronaves serd desenvolvido em moédulos/componentes,
onde cada um aborda uma area especifica do conhecimento, conforme mostrado na Figura
25. A vantagem dessa abordagem ¢ a flexibilidade do modelo, permitindo que diferentes
equipes possam trabalhar em areas especificas do desenvolvimento de uma aeronave de
forma mais eficiente e com menor chance de erros. Além disso, o uso de um software
de versionamento permite um melhor controle do desenvolvimento, com a possibilidade
de adicionar comentérios sobre atualizagoes e mudancas, criando um registro completo
que pode ser consultado e, se necessario, as alteracoes podem ser revertidas. Isso garante
uma maior confiabilidade e precisao do modelo, facilitando sua utilizacao para anélises e
simulagoes em diferentes cenarios.

Figura 25: Componentes do modelo de simulacgao.

Fonte: Autor.

A técnica de criagao de bibliotecas no Simulink é especialmente ttil para componentes
e estruturas que se repetem no modelo. Cada componente sera transformado em uma
biblioteca, permitindo sua reutilizagdo em varios modelos. A adi¢ao de uma biblioteca ao
modelo cria um bloco vinculado, de forma que as alteragoes feitas no arquivo principal
da biblioteca sao transmitidas a todos os blocos vinculados. Isso ajuda a garantir a
consisténcia e a evitar erros decorrentes da replicacdo manual de blocos. Além disso, a
utilizacao de bibliotecas torna o desenvolvimento do modelo mais eficiente e agil, uma
vez que a equipe pode se concentrar na criagao de novos componentes e na resolucao de
problemas complexos, em vez de se preocupar com a duplicacao de blocos.

Como pratica recomendada de modelagem, adota-se a padronizagao dos nomes de si-
nais, variaveis, arquivos e da programacao grafica, com o objetivo de permitir um melhor
entendimento visual do modelo e reduzir erros. Os nomes das variaveis e sinais sao repre-
sentados pelo seu nome seguido pela sua respectiva unidade de medida, contribuindo para
uma melhor clareza e compreensao do modelo.
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Variavel Unidade
Aileron deg
Massa kg

Os dados utilizados no modelo, como geometria e coeficientes aerodinamicos, sao de-
clarados em forma de estrutura (struct). O primeiro nome da estrutura é a sua area de
origem, seguido pelo nome da variavel. Essa pratica torna o ambiente de desenvolvimento
mais organizado e reduz a poluicao de dados no Workspace.

Componente.Dados
Mass. MTOW
Engine.Thrust

Esses dados estao contidos em scripts que precisam ser inicializados antes de realizar a
simulacgao. Os arquivos de inicializa¢ao seguem uma padronizagao de nomenclatura, sendo
iniciados com a palavra "init"seguida do nome do respectivo componente. Isso permite
uma melhor organizacao dos arquivos e facilita a localizagao dos dados necessarios para a
simulagao.

init _componente
init _Aerodynamics
init MassProprieties

Como pratica de padronizagao na programacao visual, é sempre adotado um mesmo
sentido para as conexoes dos blocos: dados de entrada na esquerda e saidas na direita. As
entradas sao representadas pela cor ciano e as saidas pela cor laranja. Além disso, para
tornar o modelo mais enxuto, serd adotado apenas um barramento de saida nos compo-
nentes. A Figura 26 apresenta os componentes do modelo de simulacao implementados
no Simulink.
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Figura 26: Componentes do modelo no Simulink.

-—> ATM_out
-_> ACF_in
-—> ACF_in
-_. EQM_out
-—> EQM _out AER out —». ENG_out —». 1 —»-
(PR vEL out
-—. CON_out
& - Ground
-—> VEL_out Engine_Model
&
Aerodinamica
-—P MassProp -—> EQM_out
-_> ACF_in
-—> Engine
e _oif <R coul ) EED—pon Vel ol
-— Aerodynamic
B — =0 o [ S
MassProprieties Equations of Motion Velocidades_e_Angulos
[EED>—AcFin
-_. EQM_out
D> —{eam_ou ATM_out —- > —{acrin CON_out —». CALC_out —».
-—b ATM_out
o o -—b(’\;EL_out

Atmosfera Controle Saidas_Calculadas

Fonte: Autor.

4.1 Equacoes do Movimento

O componente de equagoes do movimento é responsavel por receber os barramentos
de saida das bibliotecas de propriedades de massa, motor, aerodinamica e solo. Esse
componente é responsavel por realizar os célculos que descrevem o movimento da aeronave
e, em seguida, liberar em seu barramento de saida os parametros relacionados a esse
movimento, como posi¢ao, velocidade, aceleracao, angulos de atitude, entre outros. A
Figura 27 apresenta o componente das equagoes do movimento com suas entradas e saida.

Figura 27: Mascara principal da biblioteca de equagoes do movimento.

MassProp

Engine

Aerodynamic

Ground
&2

veee

Equations of Motion

Fonte: Autor.
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A biblioteca de equagbes do movimento consiste em dois subsistemas principais, con-
forme mostrado na Figura 28. O primeiro bloco é o modelo de seis graus de liberdade,
que recebe o barramento de propriedades de massa e as forcas e momentos totais no corpo
da aeronave. O segundo bloco é responsavel pelo calculo das for¢as e momentos totais a

partir dos parametros de motor, aerodinamica e solo.

Figura 28: Sub-maéscara da biblioteca de equagdes do movimento.

@D
MassProp

Vkb_mps:

MassProp Vkbdot_mps2
Omegab_rads:
Omegadot_radps2
Forces Euler_rad
Eulerdot_radps
PositionEarth_m
Moments

XYZedot_mps:

DCMbo

Vkb_mps

Vkbdot_mps2
———@

Omegab_rads

Omegadot_radps2

——@
Euler_radp

Eulerdot_radps
—— @
XYZPos_m

XYZedot_mps

6DOF

DCMbo

@O—

Engine

@& —

Aerodynamic

Ground

MassProp Total Forces

Extemal Forces
Engine

Total Moments
Aerodynamic

AccBody_mps2

Ground LoadFactors_g

TotalForces_N

ExternalForces_N

TotalMoments_Nm

AccBody_mps2

LoadFactors_g

Total Forces and Moments

Fonte: Autor.

O subsistema de seis graus de liberdade contém as equagoes que descrevem o mo-
vimento da aeronave a partir das forgas e momentos totais que agem no corpo. KEsse
subsistema ¢ dividido em cinco subcomponentes:

e Equacao de Forgas;

e Equacao de Momento;

e Equagoes Cineméticas de Euler;

e Equacoes de Navegacao.

O subsistema de Forcas e Momentos Totais é responsével por computar as forgas e

momentos totais que atuam na aeronave, a partir das informagcoes fornecidas pelos blocos
de propriedades de massa, motor, aerodinamica e solo, conforme Figura 29. Além disso,
ele realiza o calculo da aceleragao inercial e dos fatores de carga, que sao importantes para
a analise da estabilidade e controle da aeronave.
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Figura 29: Calculo da forga total no corpo por meio de somatoério

Fbaem —

Fbmotor_b b
+ — F Total

F g0 mmmny
FbSO]O —ly

Fonte: Autor.

4.1.1 Equagao de Forga

Seré adotada, no desenvolvimento das equagoes do movimento, a simbologia maitscula
em negrito para representar os vetores de forcas, velocidade e momento. Essa escolha
visa & distingao de outros termos frequentemente representados pelas mesmas letras em
mintsculo e tem como objetivo tornar a notacdo mais clara e objetiva. E ressaltado que,
embora essa simbologia seja comumente utilizada para representar matrizes, optou-se por
sua utilizacao exclusiva para os vetores em questao.

A segunda lei de Newton, também chamada de principio fundamental da din&mica,
afirma que a forcga resultante F' em uma particula ¢ igual a taxa temporal de variagao do
seu momento linear p em um sistema de referéncia inercial:

F=2p)=2mv) (19)

Aplicando a segunda lei de Newton para a aeronave é necessario realizar o somatorio de
todas as forgas que agem no corpo. Considerando a acronave como um ponto, a velocidade
¢ tomado pelo centro de gravidade.

d .
Y F= T (mVg) =mV g+ Vg, (20)

Para pequenos intervalos de tempo pode-se considerar o fluxo de massa (7i2) nulo.

Y F=mV,, (21)

Para simulagoes de longa duragao, é recomendével integrar o fluxo de combustivel para
obter a massa total da aeronave em cada instante de tempo. E importante considerar o
fluxo de massa proveniente dos gases de combustao no modelo do motor para calcular a
tragao liquida.

t
Wz/mm (22)
0

As forcas que sao inseridas na biblioteca de equag¢bes do movimento sao expressas
no eixo do corpo. Isso é feito para facilitar a transformagao das forcas aerodindmicas,
propulsivas e gravitacionais em relagao a este referencial. As forcas aerodinamicas estao
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relacionadas aos angulos de ataque e de derrapagem, enquanto as forgas propulsivas sao
calculadas a partir da posicao do motor em relagao ao corpo da aeronave. Com base na
atitude da aeronave, as componentes gravitacionais podem ser decompostas nos eixos do
corpo.

A velocidade cinemaética em relacao ao referencial inercial é representada por VZ Jes

~ . . -b . ~
enquanto a aceleragao cinematica correspondente ¢ dada por V.. A partir da equagao
de relagao cinemética, que é a equagao (18), obtém-se a seguinte relagao:

eVll;/e - bvll:/e + wZ/e X Vll;/e (23)
Substituindo (23) em (21):
SF = m("Vy 4wl x Vi) (24)
Isolando bV: /e temos:
) F*
bVZ/e = ET - wg/e X Vg/e (25)
Sendo:
u p Fy
V= |v| b= |q| F*= |F}
w r F?

O subsistema de equagdo de forga compreende na implementagdo da equagao (25),
conforme Figura 30.

Figura 30: Programacao grafica da equagao de forga.

@ > x

Forcesbody_N p = =
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MassProp

- | X

D

Vkbdot_mps2

Omega_radps

@ —

VKb_mps

Fonte: Autor.

Para calcular as velocidades cineméaticas da aeronave, é necessério integrar as acelera-
¢oes obtidas ao longo do tempo. Para isso, é utilizado um integrador de tempo continuo,
conforme mostrado na Figura 31.
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Figura 31: Integragao das aceleragoes cinematicas.
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Force Equations
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Fonte: Autor.

4.1.2 Equacgao de Momentos

P

Como o referencial a ser utilizado é o do corpo com origem no centro de massa, o
somatorio de momentos serd composto por contribuigoes aerodindmicas e propulsivas.
Caso a aeronave esteja em solo, também devem ser considerados os momentos gerados
pela forca de apoio do trem de pouso com o solo. Como os momentos sao em torno
do CG, a gravidade nao gera momento, sendo apenas os momentos gerados por forcas
externas. De forma equivalente & equacao de forca, temos que o somatério de momentos
¢ igual a taxa de variagao do momento angular:

> M=h (26)

A partir da relagdo cinematica, equagao (18), temos que o momento angular agindo
sobre o corpo, medido no referencial inercial, é:

.} . b
ehb/e = bhb/e + wZ/e X hll;/e (27)
Substituindo (27) em (26), temos:

Z Mb = bhll;/e + wg/e X h’g/e (28)

O momento angular pode ser expresso em funcao do tensor de inercia e da velocidade
angular do corpo.

h' =I'w,, (29)
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Substituindo (29) em (28), temos:

S M =10}, +wp x I'a}), (30)
Sendo:
M
Mb — J\Aﬁ

A derivada do tensor de inércia é considerado como nulo. Assumindo que nao ha vari-
acao da distribuigao de massa durante o passo de integragao. Isolando o termo derivativo,
wh /e, tEmos:

wll;/e = (Ib)il(z Mb - wll;/e X Ibwll;/e) (31)
O tensor de inércia, I, é equivalente & massa na equacao de forca. E uma propriedade

que representa a inércia do corpo em relagao ao movimento angular e resiste ao momento.
Por se tratar de corpos tridimensionais, a inércia é representada por uma matriz.

]a:a: _]axy _]zz

I'= —lye Ly 1y (32)
_Izm _Izy [zz

O sobrescrito b significa que o tensor de inércia foi calculado em relagao ao eixo do
corpo. O subsistema de equagao de momento compreende a equagao (31), que permite
obter as aceleragoes angulares. A implementacao no Simulink é mostrada na Figura 32.

Figura 32: Implementacao grafica da equacao de momento.

P Inv »

é k! Inverse Matrix Matrix
'I <InertiaTensor_kgm2> Multiply ) @
MassProp Omegadotb_radps2

Matrix
Multiply

€D, >

Omegab_radps

Momentbody_Nm

Fonte: Autor.

Utilizando o integrador numérico, é possivel integrar a aceleracao angular em relacao
ao tempo para obter as velocidades angulares, conforme Figura 33.
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Figura 33: Integracao das aceleragoes angulares.
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Fonte: Autor.

4.1.3 Equagoes Cineméticas de Atitude

Existem diversos métodos para descrever a atitude de uma aeronave, como as equacgoes
cinematicas de Euler e os quatérnios. No entanto, neste trabalho sera utilizada a primeira
opgao, uma vez que ¢ mais amplamente difundida no campo da dinamica de voo.

As variagoes no tempo dos angulos de Euler (1/1, 9, gb) sao funcgoes das velocidades
angulares no eixo do corpo (p, ¢, r), ja que, quando a aeronave sofre uma rotagao, ela
altera sua atitude. Portanto, é essencial estabelecer uma relagao entre as velocidades
angulares e os angulos de Euler, conforme a equagao (33), para descrever a atitude da
aeronave.

w=pi+qg+rk=v+0+¢ (33)

A relacao entre as variagoes no tempo dos adngulos de Euler (¢,9,¢) e as velocidades
angulares no eixo do corpo (p,q,r) € essencial para descrever a atitude da aeronave. Essa
relacao pode ser obtida analisando a transformacao dos angulos de Euler, que foi apresen-
tada no capitulo 3.4. A transformacao parte do referencial normal fixo ao corpo e passa
por dois eixos intermediarios até o referencial do corpo.

Sendo %1, J1 € ky 0s vetores unitarios do primeiro eixo intermediario, que representa a
rotacao de 1, a variagao no tempo de v é dada por:

P =Pk (34)

A Figura 34 mostra a variagao de ¥ no tempo.
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Figura 34: Variacao de v no tempo.

N Yo

Fonte: (JAVIEL, 2021).

A avaliagao da variagao temporal de 6 esta relacionada com @ através do vetor unitario
J2, correspondente ao segundo eixo intermediario da transformacao dos angulos de Euler.

6 = 05> (35)
A Figura 35 mostra a variagao de # no tempo.

Figura 35: Variacao de 1 no tempo.

Zp 1 72

Fonte: (JAVIEL, 2021).

Analogamente, a relacio de ¢ com ¢ ¢ dada por %, vetor unitario do eixo do corpo.

¢ = ¢i (36)

A Figura 36 mostra a variagao de ¢ no tempo.

Arthur Alex Akihiro Kano 37



4.1 Equacgoes do Movimento 4 MODELAGEM

Figura 36: Variacao de 1 no tempo.

Zv

Z

Fonte: (JAVIEL, 2021).

Substituindo na equacio (33) as relagoes encontradas em (34), (35) e (36):

w=pi+ qj+rk = vky + 0js + bi (37)

Para que as varidveis estejam no mesmo referencial, ¢ necessario transformar ¥k, e
04 para o referencial do corpo, que ¢ representado por %, j e k. Conforme ilustrado na
figura 21, a transformacao de kq para k é dada por LgLg, enquanto a transformagao de
J2 para j ¢ dada apenas por L.

p ¢ 0 0
a| = 0| +L, || + LyLy |0 (38)
r 0 0 ()

Substituindo as matrizes de transformagao, temos:

P IS 0 _ —senf .
ql = |0l ¢+ | cosep | O+ [senfcosf| (39)
r 0 —sen ¢ cos ¢ cos 0

Agrupando os termos chegamos na relacao desejada:

P 1 0 —sent ¢
gl = |0 cos¢ senfcosf| |6 (40)
r 0 —sen¢ cosgcosl]| |4

Sendo @ o vetor das taxas de variacdo dos angulos de Euler no tempo ¢ R a matriz
de transformacao, é obtido a seguinte equagao:

w’ = R® (41)
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Para a implementagao do modelo, é desejavel isolar o termo derivativo dos angulos de
Euler para a integracao numérica. Portanto, apés o isolamento, temos:

® =R W (42)
Sendo:
| sen fOsen¢ senfcos o
. cos cos
R =10 cos 6 —sen ¢ (43)
0 sen ¢ cos ¢
cos cos

Uma limitacao do método dos angulos de Euler ¢ evidenciada na matriz inversa de
R. Ha termos que possuem o denominador sendo o cosseno de . Quando 6 ¢é igual a 90°
ou -90°, ocorre uma singularidade devido a divisao por zero. Isso acarreta em limitacoes
para simular uma manobra de loop, por exemplo, na qual a aeronave atinge esses valores
de atitude. E possivel contornar numericamente esse problema, saturando o sinal de cos 6
para nao atingir valores que tendam ao infinito.

O subsistema de equagoes cinematicas é responsavel por obter as taxas de variacao
dos angulos de Euler e é composto pela equagao (42). A implementagdo no Simulink é
mostrado na Figura 37.

Figura 37: Equagoes cinematicas de atitude implementadas no Simulink.
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sphil/cthe
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o| Multiply

Eulerdot_radps

O b_rad
megab_radps MatrixMultiply

Fonte: Autor.

Passando o sinal da taxa de variagao no tempo dos angulos de Euler pelo integrador
de tempo continuo, é possivel obter os valores dos angulos de Euler no préoximo passo de
integracao, Figura 38.
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Figura 38: Integragao dos angulos de Euler.
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Fonte: Autor.

4.1.4 Equacgoes de Navegacao

As componentes de velocidade no referencial inercial e no referencial fixo & aeronave
sempre possuem o mesmo sentido. Assim, integrando no tempo essas componentes de
velocidade, obtemos as componentes de posicao da aeronave. A distancia percorrida pode
ser encontrada a partir das coordenadas de posi¢ao, conforme Figura 39.

Figura 39: Vetor distancia percorrida.

Yo 174

Ye

Fonte: (JAVIEL, 2021).

Porém, as componentes de velocidade obtidas na equagao de forca sao dadas no eixo
do corpo, enquanto as componentes de posi¢ao sao dadas no referencial inercial. Portanto,
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é necesséria uma transformagao para o referencial normal fixo & aeronave, o que pode ser
feito utilizando a matriz de cossenos diretores.

Ve=1L, V"’ (44)
Como a velocidade é derivada no tempo do vetor posigao, podemos reescrever como:
‘¢ = L,;, V" (45)

Sendo:

O subsistema de equagoes de navegagao compreende a equagao (45), a qual resulta na
taxa de variacao da posicao, ou seja as velocidades da aeronave em rela¢ao ao referencial

inercial. A implementac¢ao no Simulink é mostrado na Figura 40.

Figura 40: Equacoes de navegacao no Simulink

C DCMbo DCMob
DCMbo Matrix @D
Multiply
- N xyzedot_mps
Vkb_mps

Fonte: Autor.

Os vetores de posicao da aeronave em relacao a Terra é encontrado pela integragao
das componentes de velocidade, conforme Figura 41.
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Figura 41: Integragao das componentes de velocidade
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Fonte: Autor.

4.1.5 Forgas e Momentos Totais

As forcas que atuam na aeronave podem ser divididas em forgas totais e forcas externas.
As forgas totais sao compostas pelo somatoério das forcas aerodinamicas, propulsivas, de
reacao do solo e gravitacionais que atuam sobre a aeronave. Porém, a forca gravitacional
nao ¢ considerada uma forca externa, uma vez que é gerada internamente pela propria
aeronave devido & atracao gravitacional entre a Terra e a aeronave. A Figura 42 apresenta
a implementagao no Simulink para obter as forgas totais e externas.

FTotal = Faerodinmica + Fpropulsiva + Fsolo + Fgrcwitacional (46)
Fea;terna - Faerodinmica + Fpropulsiva + Fsolo (47)

Figura 42: Forcas totais.
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Fonte: Autor.
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Para calcular as componentes do fator de carga da aeronave, utiliza-se o somatorio das
forcas externas. Sendo ¢ = x, y e z as componentes do eixo da aeronave, o fator de carga
pode ser obtido pela seguinte expressao:

Bicaterno
Ni= =55 (48)
A convencao de sinais utilizada para o fator de carga difere da convencao aplicada na
dindmica das aeronaves. Enquanto na dindmica das aeronaves a componente z é conside-
rada positiva para baixo, na convencao para o fator de carga ela é considerada positiva
para cima. Por essa razao, o sinal desta componente deve ser trocado ao calcular o fator
de carga da aeronave, conforme mostrado na Figura 43.

Figura 43: Fator de carga no eixo do corpo.
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Fonte: Autor.

A aceleracao inercial é a aceleracao que é percebida por um observador fixo em relacao
a Terra. Por essa razao, nao é necessario recorrer a relagoes cinematicas e a segunda lei de
Newton pode ser aplicada diretamente. Dessa forma, a aceleracao inercial do corpo pode
ser obtida a partir do somatoério das forcas totais atuando na aeronave, bem como da sua
massa, Figura 44.

exs?
Vb/e = (49)
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Figura 44: Aceleracao inercial.
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Fonte: Autor.

Os momentos totais que agem no CG da aeronave é contabilizado pelas contribuicoes
aerodinamica, propulsiva e reacao do solo. As forgas gravitacionais nao geram momento
no centro de gravidade da aeronave. A implementagao da somatoria dos momentos no
Simulink é mostrado na Figura 45.

MTotal = Maerodinmica + Mpropulsiva + Msolo (50)

Figura 45: Momentos totais.
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Fonte: Autor.

4.2 Aerodinamica

O modelo aerodinamico tem como objetivo determinar as for¢as e momentos aerodi-
namicos que atuam sobre a aeronave. Para isso, ele utiliza como base um banco de dados
aerodindmicos contido no arquivo inicializador de aerodindmica. A cada passo da inte-
gragao, as for¢cas e momentos sao calculados de acordo com a condi¢ao em que a aeronave
se encontra. A biblioteca recebe as informacoes dos modelos de atmosfera, equagoes do
movimento, superficie de controle, velocidades e angulos, além de outras entradas do mo-
delo, para determinar a condi¢ao de voo. A méscara da biblioteca juntamente com suas
entradas e saida é mostrando na Figura 46.
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Figura 46: Méscara principal da biblioteca aerodinamica.
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Fonte: Autor.

O modelo aerodindmico é composto por trés tipos de blocos: entrada, componentes e
totais, conforme ilustrado na Figura 47. O bloco de entrada é responséavel pelo calculo dos
parametros que serao utilizados nos blocos de componentes. Para cada componente da
aeronave - asa-fuselagem, empenagem horizontal e vertical - h4 um bloco dedicado. Por
fim, o bloco de totais realiza o calculo das forcas e momentos aerodinamicos totais, bem
como a transformacao desses valores para o eixo do corpo da aeronave.

Figura 47: Sub-maéascara da biblioteca aerodinamica.
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Fonte: Autor.

A técnica utilizada para o desenvolvimento do modelo aerodinamico é conhecida como
Build-up Model, que consiste na construcao do modelo a partir da soma das partes. Dentro
do bloco de cada componente, é calculada a contribuicao deste para os seis coeficientes
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aerodinamicos, sendo estes separados em trés coeficientes de forga (C, Cp e Cy) e trés
coeficientes de momento (Cyy, Cy e Cg), conforme ilustrado na Figura 48.

Figura 48: Exemplificacao do build-up model.
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Fonte: Autor.

Os dados dos coeficientes aerodinamicos da aeronave sao inseridos no arquivo iniciali-
zador de aerodindmica, chamado init_aerodinamica, em forma de tabelas. Essas tabelas
contém os valores dos coeficientes para diferentes condigoes, como o angulo de ataque e
a velocidade do ar. Por exemplo, uma tabela pode conter os valores do coeficiente de
sustentacao (Cp) para diferentes valores de angulo de ataque e nimero de Mach. Para
obter o valor dos coeficientes durante a simulacao, o modelo aerodinamico utiliza técni-
cas de interpolagao linear, como look-up tables ilustrado na Figura 49, para encontrar os
valores correspondentes aos parametros atuais da simulagao. Isso permite que o modelo
aerodinamico seja facilmente ajustado para diferentes condicoes de voo e configuragoes da
aeronave.

Figura 49: Look-up table para leitura de C7,.
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Fonte: Autor.

4.2.1 Entradas

O subsistema de entradas é composto por trés blocos responsaveis pelo calculo da
dinamica, definicao dos bragos de momentos e calculo dos angulos aerodinamicos das
empenagens. A Figura 50 mostra o subsistema de entradas implementados no Simulink.

Arthur Alex Akihiro Kano 46



4.2 Aerodindmica 4 MODELAGEM

Figura 50: Bloco de entradas.
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Fonte: Autor.

Devido ao método de construgao do modelo aerodinamico, os angulos aerodinamicos
das empenagens precisam ser calculados separadamente da asa. Essa separacao é neces-
saria devido aos efeitos de downwash, sidewash e aos angulos induzidos pela velocidade
angular da aeronave.

O efeito de downwash é gerado pela asa quando produz sustentacao. O fluxo de ar que
passa por cima da asa é curvado para baixo, criando uma regiao de baixa pressao acima da
asa. Esse fendmeno causa um fluxo descendente (downwash) que afeta as empenagens da
aeronave. Esse fluxo descendente pode reduzir a eficiéncia das empenagens, diminuindo a
pressao dinamica e a sustentacao gerada por elas. Portanto, é necessario considerar esse
efeito ao calcular os angulos aerodinamicos das empenagens.

O efeito de sidewash ocorre quando a aeronave possui um angulo de derrapagem, como
em uma curva ou manobra. Nesse caso, o fluxo de ar é deslocado lateralmente em relagao
a diregao de voo, criando um angulo de incidéncia lateral nas empenagens. Esse angulo
lateral pode afetar a estabilidade e controle da aeronave, sendo importante consideréa-lo
ao calcular os angulos aerodinamicos das empenagens.

Além desses efeitos, o movimento angular da aeronave também modifica o fluxo de ar
incidente na empenagem, afetando o angulo aerodinamico percebido por ela. E importante
levar em conta todos esses efeitos para calcular com precisao os angulos aerodindmicos
das empenagens, garantindo a estabilidade e controle da aeronave.

E valido ressaltar que, no modelo aerodindmico em questao, apenas os efeitos de
downwash e angulos induzidos foram considerados. Os dados de sidewash nao foram
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obtidos nos ensaios de tinel de vento, mas sao de segunda ordem para pequenos angulos
de derrapagem.

Para a empenagem horizontal também ¢ levado em conta o efeito da variacao do angulo
de ataque. Quando h& uma variacao rapida do angulo de ataque, a velocidade do fluxo
de ar também varia rapidamente, causando uma mudanca no angulo de incidéncia da
empenagem. Com estas consideracoes, o angulo de ataque percebido pela empenagem
horizontal é dado por:

: . da
Qpt = O — €+ Uy + Qinduzido T @d—. (51)
Q
Ja o angulo de derrapagem percebido pela empenagem vertical é corrigido apenas pelo

angulo induzido Binduzido:

ﬂvt = B + Binduzido (52)

Os efeitos de downwash e variacao do angulo de ataque sao obtidos a partir dos ensaios
em tinel de vento. Ja o efeito dos angulos induzidos sao calculados neste bloco entradas.
No caso do @jnguzide Na empenagem horizontal é considerado a velocidade angular ¢ e para
0 Binduzido N& empenagem vertical as velocidades p e r.

Sendo w uma velocidade angular da aeronave em torno de seu CG e L a distancia do
centro aerodindmico da empenagem ao CG, a velocidade induzida é:

‘/induzida =wlL (53)

Seu sentido é perpendicular ao brago adotada para o calculo, conforme ilustra a Figura
51. Para transformar a velocidade induzida em uma variacao de angulo de ataque é
necessario realizar a decomposigao do vetor no sentido de voo da aeronave.

Figura 51: Angulo induzido na empenagem por uma rotacio w.

VTAS

Fonte: Autor.

Sendo V,, a componente perpendicular e V), a componente horizontal ao vetor velocidade
da aeronave, o angulo induzido é dado por:

) (54)

AXinduzido = arctan(
TAS
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A contabilizacao dos angulos induzidos para as empenagens é uma forma de calcular
os efeitos dindmicos, ou seja, a contribuicao das derivadas de estabilidade por p, ¢ e r das
empenagens sendo inseridas diretamente ao angulo de ataque percebido.

4.2.2 Asa-Fuselagem

O subsistema da asa-fuselagem possui um bloco para cada coeficiente aerodinamico,
conforme ilustrado na Figura 52. Isso permite uma organizacao mais eficiente, pois as
contribuigoes para cada coeficiente sao agrupadas em um tnico bloco.

Figura 52: Subsistema da asa.

INPUT CL cL

CL
INPUT CcD cD

CD
> INPUT M
U c oM
- D
INPUT M CWING
INPUT CY

CY

CY

INPUT CR
CR
CR
INPUT CN
CN
CN

Fonte: Autor.

Para calcular o coeficiente de sustentacao da asa, sao consideradas as curvas aero-
dindmicas em funcao do angulo de ataque e namero de Mach, além da contribuicao da
sustentagao devida a velocidade angular de pitch (¢). Como a acronave possui trés posigoes
de flap, é necesséario utilizar um bloco de chaveamento para selecionar a curva aerodina-
mica correspondente a cada posicao de flap e somar suas contribuigoes para obter o valor
final do coeficiente. A Figura 53 mostra a implementacao do subsistema do célculo do CL
da asa.
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Figura 53: Subsistema C';, da asa.

<Alphapontoc2V>

1-D T(u) X
<Alpha_deg> L]
CLq WB
<Mach> 1 2-D T(u)
<Alpha_deg> ’ Transonico
cLwB
P u2
<Mach>
- ) 4
CL WB Transonico
<FLap_deg> Flape Selecao —@—@
<FLap_deg> CLwB cL
2-D T(u)
> ul
<Alpha_deg> Flapeado
u2
<FLap_deg>
CL WB Flapeado Flap ou transonico

Fonte: Autor.

As curvas aerodinamicas de arrasto sdo obtidas por meio de interpolacao linear, (look-
up tables), para a aeronave limpa e com flap em diferentes posigoes. Em seguida, é
utilizado um bloco de chaveamento para calcular a contribuicao do flap, de acordo com
sua deflexao. A implementagao no Simulink é apresentado na Figura 54.

Figura 54: Subsistema Cp da asa.

2-D T(u)
* »ul
<Alpha_deg> <»Tpha_deg>
P Transonico
cbwB
u2
INPUT -
CD WB Transonico »{Flape Selecao > @
<FLap_deg> <FLap_deg> CDWB
2-D T(u) CD
ul
<Alpha_deg>
P Flapeado
P u2

Flap ou transonico
CD WB Flapeado

Fonte: Autor.

O coeficiente de momento da asa-fuselagem é a soma dos dados obtidos em tiinel
de vento, que variam em fung¢ao do angulo de ataque (a) e nimero de Mach, com a
contribuigao do efeito dinamico devido a velocidade angular (¢). A Figura 55 exemplifica
o calculo do coeficiente de momento.
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Figura 55: Subsistema C); da asa.

<Alpha_deg>

<Mach>

INPUT <Flap_deg>

<Qc2v>

CM WB Flapeado

1-D T(u)

i

Flap ou transonico

CMq WB

Fonte: Autor.

2-D T(u)
ul
<Alpha_deg> Transonico
u2
<Mach> |
CM WB Transonico
Flape Selecao + .n
<FLap_deg> > *+/ cmMws
2-D T(u) I o
P ul
<Alpha_deg> Flapeado
u2
<FLap_deg>

A Figura 56 apresenta o calculo do coeficiente de forga lateral, levando em conside-
ragao tanto a derivada linear em relagao ao angulo de deslizamento lateral (3) quanto a
contribuigao da velocidade angular de rolagem (p).

<Beta_deg>

Figura 56: Subsistema Cy da asa.

Grau p/ Rad2

CYbetaWB

- "l <Mach>

CYpwB

CYp_WB X

Aerodynamic.WB.CYbeta

<Pb2v>

Fonte: Autor.

CY

O coeficiente de rolagem ¢é a soma das contribui¢oes do angulo de derrapagem /[, velo-
cidades angulares p e r, e do controle dos aileron. Para permitir o controle da deflexao de
cada aileron, a contribuicao dos aileron ¢ tratada separadamente, com curvas de contri-
buigao de rolagem para a deflexao de apenas um aileron disponiveis no banco de dados.
A Figura 57 apresenta implementacao do subsistema do coeficiente de rolagem.
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Figura 57: Subsistema Cg da asa.

2-D T(u)
ul
\ CRWB
P u2

<Alpha_deg> CRBeta_WB x =+

pr—— »{pil180

Grau p/ Rad

- "B <Pb2v- 2-D T(u) -

INPUT > ul
»
CRpWB
Py —Pp{u2 . N

CRp_WB

<Mach>

2-D T(u) M CR

CRrWB

:
1\

CRr_WB

h 4

1-D T(u) ~

<Mach> | CNrWB

X +

- CRAileronLH :
CRAileron

»

il180
<AileronLH_grau> pl/ m—

Grau p/ Rad1

CRAileron

A 4

X
CRAileronRH

=| i/180
<AjleronRH_grau> lpl/

Grau p/ Rad2 —

Fonte: Autor.

O coeficiente de guinada é calculado levando em conta a derivada linear em relagao ao
angulo de derrapagem [, a contribuicao devido as velocidades angulares p e r, além da
contribuicao de cada aileron separadamente. Vale ressaltar que os aileron também geram
momento de guinada, devido a diferenca de arrasto gerado pela deflexao de um aileron
para cima e outro para baixo. A Figura 58 exemplifica a implementacao.
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Figura 58: Subsistema Cy da asa.

pi/180 K-

<Beta_deg>
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1-D T(u) M CN
[<AileronRH_gragfpha |deg> —> / CNWB
X
CNr_WB

2-D T(u) =

P ut

N EET
> u2 \
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CNAileronL|
CNAileron
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+
pi/180 | L] CNAilgron)
Grau p/ Rad3 M
x CNAileronRH g
| pi/180 P>
Grau p/ Rad4 L

Fonte: Autor.

4.2.3 Empenagem Horizontal

Os coeficientes aerodinamicos da empenagem horizontal incluem apenas os coeficientes
longitudinais, mas ha provisao para implementacao dos coeficientes latero-direcionais,
conforme mostrado na Figura 59. Como a superficie de controle é simétrica e nao gera
rolagem, considera-se uma abordagem razoavel.

Os coeficientes de sustentacao e arrasto sao calculados a partir do angulo de ataque
incidente na empenagem, equagao (51). No entanto, como esse angulo ¢ diferente do
angulo de ataque da asa, é realizada uma transformagao para o mesmo referencial (eixo
do vento). Além disso, os dados aerodinamicos da empenagem usam a area de referéncia
da empenagem, enquanto os dados da asa usam a area de referéncia da asa. Portanto, é
necessaria uma transformacao adicional para harmonizar os dados da empenagem com os
dados da asa.

Apos essa harmonizagao, o coeficiente de momento é calculado usando os bragos de
momento da empenagem em relagao ao centro de gravidade da aeronave.
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Figura 59: Subsistema Empenagem Horizontal.

CL—>CL.HT.ht.Sht
CL.HT.a.Sw

—»INPUT cL
CDF—>»CD.HT.ht.Sht
CL e CD - SHT Eixo da HT CD.HT.a.Sw
INPUT co
CL e CD - Sw Eixo do Corpo CLHTa

CD.HT.a CM.HT M
D INPUT e ED)
INPUT CHT

L]

I

CF——=

Fonte: Autor.

O coeficiente de sustentagao é calculado como a soma das contribui¢oes do angulo de
ataque na empenagem horizontal e da deflexao do profundor, de acordo com a Figura 60.
Os coeficientes que representam as contribuicoes da parte fixa e da superficie mével sao
comumente chamados de A; e A,, respectivamente. J& o arrasto devido ao estabilizador
horizontal e sua superficie de controle é calculado a partir do C'Dy e do arrasto induzido.

OLht = Alhtaht + Aght(se (55)
CDy; = CD,,, + CL;, K (56)
Sendo: )
K= 57
TeAR (57)
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Figura 60: Subsistema C' e Cp da empenagem horizontal no eixo da HT'.

1-D T(u) S

nl
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INPUT . @
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1-D T(u)

<Mach>

CcD

1-D T(u)

r\ P+

CDO HT

Fonte: Autor.

A contribui¢do do momento em torno do centro de gravidade (CG) proporcionada pela
empenagem horizontal é determinada pela multiplicacao do coeficiente de sustentagao e
do coeficiente de arrasto pelos seus respectivos bragos efetivos. E importante notar que os
bragos efetivos devem levar em conta o dngulo de ataque da aeronave, o qual é utilizado
para a decomposicao dos coeficientes no eixo do vento. Os bragos de momento efetivos
horizontal e vertical sao dados pelas seguintes expressoes:

X

Apt

= X cosa + Zysen o (58)

Z

Aht

= Zp cosa — Xy sen o (59)

Em que Xj; e Z; sao as distancias horizontal e vertical, respectivamente, entre o centro
aerodinamico da empenagem horizontal e o centro de gravidade da aeronave. Dessa forma,
o coeficiente de momento total é a soma das contribui¢oes do coeficiente de sustentagao e
do coeficiente de arrasto, expressos como:

CMht = CLhtXOlht + CDhtZOt (60)

ht

4.2.4 Empenagem Vertical

Em aeronaves de configuracao convencional de cauda, a empenagem vertical e sua
superficie de comando sao projetadas para fornecer a principal contribuigao ao movimento
latero-direcional da aeronave. Assim, a contribuicao desses elementos para os coeficientes
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de sustentagao, arrasto e momento, representados por Cp, Cp e C), respectivamente,
pode ser negligenciada sem causar perda significativa na representacao da dinamica da
aeronave. Porém, provisoes para implementagao deste coeficientes sao suportadas pela
forma que é estruturado o modelo aerodinadmico, conforme mostrado na Figura 61.

Figura 61: Subsistema Empenagem Vertical.

=
e

T

INPUT cy '
(&D; oy
cY L cy

CR

CvT

CR

INPUT

CN

CN

INPUT

CN

Fonte: Autor.

A empenagem vertical é incidida por um angulo (5, equagao (52), em uma derrapagem,
o que produz sustentacao no sentido do eixo Y do referencial de estabilidade. De forma
similar & empenagem horizontal, o coeficiente de forca lateral pode ser escrito como fungao
dos coeficientes A;,, e Ay, da empenagem vertical.

Cy,e = A1, Bt + Az, 0, (61)

Os momentos de rolagem e guinada produzidos pela empenagem vertical sdo encon-
trados pelos bracos de momento efetivos.

Xo,, = Xyt cosa+ Zysena (62)

Zayy = Zyp cos @ — Xy sen a (63)

Onde X,; e Z,; sao as distancias horizontal e vertical, respectivamente, do centro
aerodinamico da empenagem vertical ao centro de gravidade. A partir dos bragos efetivos,
os momentos de guinada e rolagem sao encontrados pela multiplicacao do coeficiente de
forca lateral Cly,,.
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CNvt = C}/thavt (64)

Cth - CYq)t Zavt (65)

4.2.5 Forgcas e Momentos Aerodinamicos Totais

Depois de contabilizar as contribuicoes de cada componente da aeronave, é necessario
somar os coeficientes para obter os coeficientes totais. Isso s6 é possivel porque todos os
coeficientes estao adimensionalizados pelos mesmos parametros e estao no mesmo refe-
rencial. Essa soma é realizada no bloco de coeficientes totais. Ja o bloco de estabilidade
do corpo realiza a conversao dos coeficientes para o referencial do corpo, preparando-os
para serem transformados em forcas e momentos no eixo do corpo. Essa tarefa é reali-
zada dentro do bloco de forgas e momentos totais, conforme mostrado na Figura 62. A
implementagao destes blocos no subsistema de Totais é apresentado na Figura 62.

Figura 62: Subsistema Totais.

COEF_total
@5 cve .
cws COEF_body
@D——»cnr COEF_total »{ COEF _total
HT - FX_N

CHT - FX_N
@ v T COEF_body » COEF BN N

cvT - FY_N d

Coeficientes totais
INPUT
([@D; U FZN N »(1)
INPUT AER_out
MX_Nm »

MX_Nm
Estabilidade p/ Corpo -

MY_Nm

»| INPUT MY_Nm

>
MZ_Nm Wz >

Forgas e Momentos no Corpo
INPUT |—’

Fonte: Autor.

Os coeficientes C', e C'p sao obtidos no eixo do vento. Ao utilizar o coeficiente Cly,
que esta alinhado com o eixo y do corpo, pode-se inferir que o referencial comum dos coe-
ficientes de forga é o eixo de estabilidade. A transformacao do referencial de estabilidade
para o eixo do corpo é dada por uma matriz de rotagao.

Cx —cos« sen o o |CL
Cy| = 0 0 11 [Cp (66)
Cy —cos o —sena 0] |Cy

A transformacao dos coeficientes em forgas e momentos deve seguir a forma como foram
adimensionalizados. Para esse trabalho, foi adotada a forma comumente utilizada em
dinamica de voo, e a transformacao para cada coeficiente ¢ dada pelas seguintes equagoes:

1
FXaero = CX §pv25ﬂ) (67)
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Fiiun, = Cy VS0 (68)
Frros = CagpV?5, (69)
M., = CagpV*Subu (70)
My,,,, = OJ\/I%,OVQSwaw (71)
My,.,, = O pVSubu (72)

4.3 Motor

O modelo do motor é responsavel por calcular as forcas e momentos propulsivos que
atuam na aeronave. O empuxo gerado pelo motor é a forca resultante, enquanto o mo-
mento é devido ao posicionamento do motor em relagao ao centro de gravidade (CG) da
aeronave. O empuxo gerado depende do comando de manete de poténcia (throttle) e das
condigoes de velocidade e altitude da aeronave. A resposta do motor para uma entrada de
comando apresenta uma dinamica transiente que varia de acordo com o modelo do motor.

A modelagem do motor é realizada em trés etapas: leitura dos dados estaticos do
empuxo do motor, modelagem da resposta transiente e calculo das forgas e momentos
propulsivos no eixo do corpo. A biblioteca do motor é composta por trés subsistemas,
conforme a ilustra Figura 63, cada um responsével por uma das fungoes mencionadas.

Figura 63: Biblioteca do Motor.
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Fonte: Autor.
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4.3.1 Empuxo estatico

Os motores sao certificados para fornecer empuxos padroes, que podem variar depen-
dendo das condigoes de voo. O empuxo é normalmente medido em kN ou lbs. Um rating é
uma configuracao de poténcia predefinida que o piloto pode selecionar e que é apropriada
para condicoes de voo especificas. A terminologia de classificagao dos ratings difere entre
aeronaves civis e militares, refletindo os diferentes requisitos desses tipos de aviacao. As
classificacoes tipicas de avioes comerciais incluem:

o Mazimum Takeoff Thrust (MTO);

Mazimum Continuous thrust (MCT);

Mazimum Climb Thrust (MCL);

Mazimum Cruise Thrust (MCR);

Flight idle.

O fabricante da aeronave/motor deve declarar os MTO e a MCT as autoridades certi-
ficadoras, uma vez que essas definem os limites seguros de operagao do motor/aeronave.

O Mazimum Takeoff Thrust (MTO) é o empuxo méaximo que o motor pode fornecer
por cinco minutos no envelope de decolagem da aeronave. O pico de empuxo geralmente
¢ alcancado quando o motor esté estatico. No entanto, a condicao mais exigente para
um motor turbofan moderno é o final da pista durante a decolagem, gerando as maiores
tensoes e temperaturas no motor. Portanto, o uso desta classificacao é permitido apenas
por até cinco minutos de operagao.

Fora do envelope de voo definido para MTO, o rating MCT define o empuxo maximo
que pode ser exigido pelo piloto do motor de forma continua. Em caso de falha do motor
em voo, a aeronave terd empuxo méaximo disponivel pela MCT para prosseguir para o seu
destino ou para o aeroporto de desvio mais proximo.

O Mazimum Climb Thrust (MCL) é o rating de empuxo que o fabricante recomenda
ser usado durante a fase de subida de um voo tipico. Pode ser o mesmo que o empuxo
continuo méximo. O topo da fase de subida é normalmente a condi¢ao mais desafiadora
para um motor turbofan fora do regime de decolagem e é um requisito de projeto critico.
A redugao da taxa pode ser aplicada ao empuxo MCL para prolongar a vida ttil do motor,
mas ao custo de um tempo de subida mais lento e um aumento ligeiro do consumo de
combustivel.

O Mazimum Cruise Thrust (MCR) nem sempre é definido, pois ndo ¢ um rating
particularmente tutil. Durante o cruzeiro, o piloto/piloto automético usara o empuxo
necessario para manter a altitude e a velocidade aerodinamica constantes.

O modo de operacao Flight idle é utilizado para manter o motor funcionando durante
0 VOO com um empuxo minimo necessario para fornecer servigos secundarios a aeronave,
como energia hidraulica e elétrica. Além disso, em grandes altitudes, é necessario manter
o motor funcionando para fornecer ar a cabine de passageiros a uma pressao adequada. A
definicao do empuxo minimo é um parametro importante, pois quanto menor o empuxo,
mais rapido a aeronave pode descer.
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A tabela de maximo e minimo empuxo para cada rating do motor é armazenada no
banco de dados do motor e pode ser acessada pelo arquivo inicializador init_engine. Para
fornecer o empuxo da aeronave, o bloco de empuxo estéatico utiliza a posicao da manete
de poténcia, a velocidade e a altitude da aeronave como entrada. A Figura 64 mostra o
subsistema de empuxo estatico do modelo do motor.

Figura 64: Subsistema de empuxo estatico.
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Fonte: Autor.

Para obter os valores de maximo e minimo empuxo do motor, é necessario acessar
o banco de dados com as informacoes de velocidade e altitude da aeronave. Com base
nesses valores, ¢ possivel calcular o empuxo corrente da aeronave usando a porcentagem
de comando da manete de poténcia.

O calculo do empuxo da aeronave é feito pela seguinte equagao: considerando TLA
a porcentagem do comando de poténcia e MR o maximo empuxo para um dado rating,
temos:

TLA -1

——(FIDLE ~ MR) + MR (73)

Empuzxo =
Essa equacao é utilizada para determinar o valor do empuxo comandado pela manete
de poténcia, considerando as condi¢oes de voo e o rating do motor.

4.3.2 Dinamica

O relatorio NASA-CR-168211 (STEARNS, 1985) apresenta a anéalise preliminar e pro-
jeto de um avangado sistema de propulsao de Voo conduzido pela companhia General
Electric. O programa Energy Efficient Engine (motor E3) fez parte do programa de efici-
éncia energética de aeronaves da National Aeronautics and Space Administration (NASA).
O objetivo do programa foi melhorar substancialmente a eficiéncia de aeronaves de trans-
porte comercial que entraria em servi¢o no final dos anos 1980 e inicio dos anos 1990. O
motor E3 cominou no desenvolvimento dos motores presente no Boeing 777, que ¢ uma
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aeronave de grande porte utilizada para voos de longa distancia. Devido a esta similari-
dade com a aeronave de estudo, os dados de respostas transientes presentes neste relatoério,
Figura 65, serao utilizados para a modelagem do motor.

Figura 65: Resposta transiente da velocidade do fan do motor E3.
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Fonte: (STEARNS, 1985).

Constatou-se que uma dindmica de terceira ordem tem boa representatividade com a
resposta apresentada pelo motor E3. A dindmica é modelada por um filtro. Os parametros
do filtro de terceira ordem foram ajustados comparando a resposta normalizada do modelo
a uma entrada degrau. Os parametros utilizados no filtro e a resposta temporal sao
mostrados na Tabela 3 e Figura 66, respectivamente.

Tabela 3: Parametros ajustados do filtro.

Filtro Parametro Valor

1° ‘ - Constante de tempo ‘ 2.50

90 ‘ wy, - Frequéncia natural nao amortecida ‘ 0.80 rad/s

‘ - Coeficiente de amortecimento ‘ 0.51
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Figura 66: Comparacao entre a resposta do modelo e o motor E3.
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Fonte: Autor.

15

Um filtro de terceira ordem pode ser modelado como a combinacao de dois filtros,
um de primeira ordem e outro de segunda ordem. No entanto, em simulagoes de estado
estacionario, a dinamica do motor nao ¢ desejavel, pois o valor em regime permanente ¢é
constante. Para esses casos, em que a simulagao ocorre com tempo igual a zero, o valor em
regime permanente é diretamente passado e a dinamica transiente do filtro nao ¢é utilizada.
A implementagao desta logica é mostrada na Figura 67.

Assim, é possivel reduzir a complexidade do modelo sem comprometer a precisao da
simulagao, economizando tempo computacional. No entanto, em simulagoes transientes,
em que a dindmica do motor é importante, o filtro de terceira ordem deve ser utilizado

para garantir a representatividade da resposta do motor.

Figura 67: Implementacao do filtro de terceira ordem.

=) »  double
Dinamica 3a Ordem
G " ot " o
Thrust_N_in
- & &
Filtro_1a_Ordem Filtro 2a Ordem
Fonte: Autor.
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4.3.3 Forcas e Momentos Propulsivos

A Figura 68 ilustra a implementacao do subsistema que realiza o calculo das forgas e
momentos propulsivas agindo na aeronave.

[ >

._,--_’

Thrust_N

._,--_’

Xcg_m

| L >

Zcg_m

sin_pitch

cos_pitch

sin_toe

cos_toe

Pitch_Toe_Angles

fidd

EX D

Thrust_N

sin_pitch

cos_pitch

sin_toe

cos_toe

FXeng_N

FYeng N

FZeng N

Figura 68: Subsistema de Forcas e Momentos Propulsivos.
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Fonte: Autor.
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Moments_BodyAxes

O posicionamento do motor de uma aeronave pode ser crucial para sua performance
em diferentes condicdes de voo. E possivel ajustar o angulo do motor para atingir uma
tragao minima requerida em projeto, melhorar o alcance e tempo de voo, além de auxiliar
na trimagem longitudinal e reduzir o arrasto trimado. Além disso, o dngulo do motor
pode ser ajustado para melhorar a razao de subida e reduzir o tempo minimo para atingir
o cruzeiro. Os angulos de pitch ¢r, e toe 1, exemplificados na figura 69, sao especificados
para determinar a orientagao do motor.
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Figura 69: Componentes da forca de empuxo do motor.

Fonte: (ROSKAM, 1998).

A partir destes angulos as componentes de forga propulsivas no eixo do corpo da
aeronave é dado por:

FXmotor - I—YZ COs quz COs 1/}T2 (74>
Fy,.,.. = Ticos ¢, sen ir, (75)
FZ’motoT - 7—; Sen ¢Tz (76)

Para um aviao com dois motores, estes sao normalmente posicionados de forma simé-
trica em relacao ao plano xz da aeronave, o que resulta em um momento propulsivo em
torno do eixo y. Esse momento é calculado a partir das distancias do motor em relacao
ao centro de gravidade da aeronave, representadas por Xr, e Zr,, e das forcas propulsivas
geradas pelo motor, representadas por Fy, , e Fy . . A equagao para o calculo do
momento propulsivo é dada por:

MYmotm‘ - FXmotor ZTz - FZmotorXTi (77>

4.4 Propriedades de Massa

A biblioteca de propriedades de massa, Figura 70, é uma parte essencial do modelo
de simulacao de uma aeronave, sendo responsavel por computar o tensor de inércia e
as componentes da forca peso no eixo do corpo. O tensor de inércia é uma medida da
resisténcia que um corpo oferece a uma mudanca em sua velocidade angular e desempenha
um papel critico na estabilidade e manobrabilidade da aeronave. As componentes da forga
peso sao a projecao do peso da aeronave em cada um dos eixos do corpo e também sao
fundamentais para o comportamento dindmico da aeronave. A biblioteca de propriedades
de massa permite que o modelo de simulacao seja altamente preciso e realista, levando em
consideracao as propriedades fisicas da aeronave.
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Figura 70: Biblioteca Propriedades de Massa.

-—> ACF in
MP_out [MP_out]
[Eawsi)>—»{EQM_out
Z
MassProprieties

Fonte: Autor.

4.4.1 Tensor de Inércia

O tensor de inércia é representado por uma matriz dos momentos de inércia e produtos
de inércia da aeronave. Para determinar os momentos de inércia, a referéncia (ROSKAM,
1999) propde um método empirico chamado de classe 1. Esse método oferece uma me-
todologia rapida para estimar os momentos de inércia. O método classe 1 assume que,
dentro da mesma categoria de aeronaves, é possivel identificar um raio de giracao, R, .,
para a acronave. Os momentos de inércia sao encontrados pelas seguintes equagoes:

R2W
Iy =2 (78)
g
R2W
I, =~ 79
W=, (79)
R2W
L= = (80)

O raio de giracao adimensional ¢ uma medida utilizada para descrever a distribuicao de
massa de uma aeronave em relagao aos seus eixos principais. Essa medida é importante
para a determinacao dos momentos de inércia da aeronave, que sao necessarios para a
modelagem da dindmica de voo. O raio de giracao adimensional pode ser relacionado
com os raios de giragao I, R, e IR, em relacao aos eixos x, y e z, respectivamente, pelos
seguintes fatores de escala:

_ 2R,

R, = 81
A (81)

_ 2R

Ry==* (82)

_ 2

R, = fz (83)

Onde b é a envergadura da aeronave, L é o comprimento e e é um fator de correcao
calculado como a média entre a envergadura e o comprimento da aeronave. Aeronaves
similares projetadas para cumprir a mesma missao tendem a possuir valores similares de
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raio de giracao adimensional, o que facilita a estimativa dos momentos de inércia por
meio de métodos empiricos, como o método da classe 1 proposto por (ROSKAM, 1999).
A Figura 71 apresenta a tabela de raios de giragdo adimensionais para jatos de transporte.

Figura 71: Raios de giracao adimensionais para jatos de transporte.

Airplane Type GW Wing Total e = Ry, Ry R Number of
Span, Length, (b+L)/2, z engines and
lbs b, ft L, ft ft disposition
Convair 880 185,000 120,0 124.2 122,1 0.320 0.342 0,465 4 on wing
Convair 880 191,500 120,0 124.2 122.1 0.322 0,339 0.464 4 on wing
Convair 990 240,000 120,0 134.8 127.4 0.335 0.338 0.473 4 on wing
Convair 990 245,000 120.0 134.8 127.4 0.305 0,334 0.472 4 on wing
Boeing 727-100 165,000 108.0 133.2 120.6 0.249 0.375 0.452 3 on fusel.
Boeing 727-100* 89,000 108.0 133.2 120.6 0.247 0,442 0,518 3 on fusel.
Boeing 727-200 180,000 108,0 153,2 130.6 0.248 0.394 0.502 3 on fusel.
Boeing 727-200*% 100,000 108.0 153.2 130.6 0.240 0.451 0.550 3 on fusel.
Boeing 737-200 113,000 93.0 100.0 96.5 0.246 0.382 0.456 2 on wing
Boeing 737-200% 62,000 93.0 100.0 96.5 0.264 0.456 0.517 2 on wing
Boeing 747-100B 800,000 195.7 231,3 213.5 0.290 0.329 0.445 4 on wing
Boeing 747-100B* 350,000 195,7 231.3 213.5 0.332 0.380 0,508 4 on wing
McDD DC9-10 74,000 89.4 104.3 96.9 0.242 0.360 0.435 2 on fusel.
McDD DC8 210,000 142.4 150.5 146.5 0.301 0.349 0.434 4 on wing
*at WOE

Fonte: (ROSKAM, 1998).

Substituindo as equagoes (81), (82) e (83) em (78), (79) e (80) os momentos de inercia
sao dados por:

2 2
I — ”4V_Rx (84)
g
LW R?
Ly = Ty (85)
2[1/}?2
[zz = 647'2 (86)

Depois de analisar os dados disponiveis de raio de giragao, foi verificado que o Boeing
747-100 é a aeronave mais semelhante & aeronave de estudo. Através das equacoes dos
momentos de inércia em cada eixo (I, I, e I,) e dos valores adimensionais encontrados
para o 747-100, foi possivel obter os valores dos momentos de inércia para a aeronave de
estudo. Os momentos de inércia foram calculados para o BOW e o MTOW. Os resultados
estao presentes na Tabela 4. Dessa forma, a biblioteca de propriedades de massa realiza
uma interpolacao linear entre essas duas condi¢oes extremas para determinar o momento
de inércia para o peso atual da aeronave durante a simulacao.

Tabela 4: Momentos de inercia calculados.

BOW MTOW

L. 1.69x 107 2.71 x 107 kgm?
I, 2.16x 107 3.39 x 107 kgm?
I, 3x107  819x107 kgm?
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Como uma provisao para dados mais precisos, a posi¢ao do centro de gravidade (CQG)
foi adicionada como entrada disponivel no modelo, conforme mostrado na Figura 72. O
produto de inércia I,, foi considerado nulo devido & simetria da aeronave. Ja os produ-
tos de inércia I, e I,, foram negligenciados, uma vez que, em fases iniciais do projeto,
geralmente nao sao relevantes.

Figura 72: Interpolacao dos momentos de inercia.
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Fonte: Autor.

4.4.2 Forgas Peso

A decomposicao da forga peso nos eixos do corpo da aeronave é diretamente influen-
ciada pela sua atitude, ja que a orientacao dos eixos do referencial fixo da aeronave segue
o sentido da aceleragao da gravidade. O eixo z desse referencial é, portanto, orientado
no sentido oposto ao da gravidade. Por essa razao, é possivel tratar a forca peso como
uma componente desse referencial, e assim realizar a decomposi¢ao nos eixos do corpo da
aeronave.

[en}

Fo. =10 (87)

peso
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Desta forma, as componentes da forca peso no referencial do corpo, F® . & encontrado

peso?
pela matriz de transformacao DC M, pela seguinte equagao:

F' =L, F° (88)

peso peso

A Figura 73 apresenta a implementacao no Simulink.

Figura 73: Componentes da forca peso no eixo do corpo.

FXweight N

Matrix

Multiply FYweight N

FZweight N

Fonte: Autor.

4.5 Atmosfera

O modelo de atmosfera é a implementacao da Atmosfera Padrao de 1976 (OCEANIC;
ADMINISTRATION; FORCE, 1976) para as altitudes tipicas de voo de aeronaves comer-
ciais e executivas. O modelo é uma revisao da versao de 1962 e é amplamente utilizado
na industria aerondutica. Nas altitudes de interesse o modelo ¢é similar a International
Stantard Atmosphere (ISA) e possui dominio publico. As constantes adotas para o modelo
sao apresentadas na tabela abaixo:
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Tabela 5: Parametros utilizados no modelo de atmosfera.

Constante Valor ‘ Unidade ‘ Descricao

9o 9.80665 m/s? Gravidade ao nivel do mar

P, 1.01325x10° | Pa Pressao ao nivel do mar

T 988.15 K Temperatura ao nivel do
mar

M, 98.9644 ke /kmol Peso molecular do ar ao ni-
vel do mar

(Ar)
Densidade do ar ao nivel do

3

Po 1.225 kg/m At
Coeficiente de calor especi-
fico do ar a pressao cons-

v 1.40 ) tante sobre volume cons-
tante

64 1.458x107¢ kg/(smK'?) | Constante

S 110.4 K Constante de Sutherland

R 8.31432x10° | Nm/(kmolK) Constante dos universal dos
gases

R 987 0531 I /kg/K C;Iéztzzxtre; dos universal dos

(Ar) g

o 6.356766x10% | km Raio efetivo da Terra

A aceleragao da gravidade adotada é o somatorio vetorial de duas forgas: a atragao
gravitacional na latitude de 45°, de acordo com a Lei da Gravitagao Universal de Newton,
e a forga centrifuga. O valor da gravidade para estas condicoes é definido por 9.80665
m/s>.

Sendo a Z a altitude geométrica, o potencial gravitacional V' é definido por:

vz/Ongz (89)

A unidade de medida geopotencial é padronizada pelo metro geopotencial, o qual repre-
senta o trabalho realizado por levantar em um metro uma unidade de massa a aceleracao
de 9.80665 m/s%. O potencial de um ponto qualquer em relagao ao nivel do mar, ex-
presso em metros geopotencial, é chamado de altitude geopotencial. Portanto, a altitude
geopotencial H é dado por:

v
H=— 90
7 (90)
Substituindo (89) em (90):
1 z
gt / g dz (91)
90 Jo
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Com a altitude geopotencial definida na equagao (91), sua forma diferencial pode ser
expressa por:

godH = gdZ (92)
A lei da gravitacao universal apresenta a relacao entre estes termos:

To
T0+Z

9= go( )? (93)

Integrando a equagao (91) apos substituigdo da equagdo (93) para g, encontramos a
seguinte relacao de altitude geopotencial e geométrica:

T’0Z
H = 94
p— (94)
ou
’I"()H
Z = 95
To —H ( )

Devido a premissa adotada de planificacao da Terra, temos o limite de ry — oo nas
equagoes (94) e (95), portanto, a seguinte igualda<ns1:XMLFault xmlns:ns1="http://cxf.apache.org/bindings/xformat"><ns1:faultstring xmlns:ns1="http://cxf.apache.org/bindings/xformat">java.lang.OutOfMemoryError: Java heap space</ns1:faultstring></ns1:XMLFault>