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RESUMO

BELUZO, C. E. (20006). Programa Computacional para um Simulador de
Véo. Sdo Carlos, 2006. 85p. Dissertagio (Mestrado) — Escola de Engenharia de

Sdo Carlos, Universidade de Sdo Paulo.

Os simuladores de vbo tém sido uma importante ferramenta para
treinamento de pilotos e analise de vdo sem ter que se desembolsar grandes
quantias monetarias, economizando combustivel e evitando acidentes.
Conseqiientemente, a demanda por Simuladores de Voo tem aumentado tanto na
indastria quanto na pesquisa. Com o intuito de futuramente construir um
simulador de vdo, foi desenvolvido um projeto para elaboragdo de um software
capaz de simular uma aeronave em vdo, do ponto de vista de dindmica do voo.

O software SIMAERO foi desenvolvido na linguagem de programagio
Ct++ e simula a dindmica de vdo de uma aeronave. Esta simulagio consiste em
resolver as equagdes de movimento da aeronave, utilizando o modelo matematico
de equagdes diferenciais ordinarias proposto por ETKIN & REID, ef al (1996). O
modelo matematico é solucionado através do método de integragdo numérica
Runge-Kutta de 4" ordem conforme apresentado em CONTE (1977).

Como pardmetros de entrada sdo informadas as seguintes caracteristicas da
aeronave: dados geométricos, dados aerodindmicos e derivadas de estabilidade.
Os resultados das simulagdes sdo apresentados em graficos cartesianos e gravados
em arquivos. Os graficos sdo Uteis para que possa ser feita uma posterior anélise
do comportamento da aeronave. Os arquivos gravados com os resultado das
simulagdes podem ser utilizados em alguma aplicagdo futura, como sinas de
entrada para uma plataforma de simulagfo, por exemplo.

Neste trabalho sera descrito como o SIMAERO foi desenvolvido e ao final

serdo apresentados alguns resultados obtidos.

Palavras Chave: simulador de vo; dindmica de voo; simulagio; Runge-Kutta.



ABSTRACT

BELUZO, C. E. (20006). A Computer Program for a Flight Simulator. Sdo
Carlos, 2006. 85p. Dissertation (Master Degree) — Escola de Engenharia de S#o

Carlos, Universidade de Sdo Paulo.

Flight simulators have been an important tool for pilots training and for
flight analyses, without having to spend a high quantity of money, saving gas and
prevent accidents. Because of this, the demand for Flight Simulators has increased
both in industry and in research centers. With the objective of in future build a
flight simulator, a project to develop a sofiware that is able to simulate the
dynamics of flight of a flying aircraft was developed.

The SIMAERO Software was developed using C++ and its principal
functionality is to simulate the dynamics of fligth of an aircraft. This simulation
basically is the solution of the system of motion equations of the aircraft, using
the mathematical model described by ETKIN & REID, et al (1996). The
mathematical model is solved using the 4" order Runge-Kutta numeric integration
method, as presented in CONTE (1977).

For the simulation, the geometric data, the aerodynamic data, and the
Dimensional Derivates are passed to the software as input arguments. The results
of the simulations are displayed as Cartesians Graphics and recorded as data files.
The graphics are useful for visual analyses of the aircrafl behavior, and the file,
with the results of the simulation, can be used as input data for ground based
simulator, for example.

In this work, the development of the software SIMAERO will be

presented, and then some results of the simulation of one aircraft will be shown.

Key Words: flight simulator; dynamics of flight; simulation; Runge-Kutta.
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CAPITULO 1

INTRODUCAO

A pratica de simular computacionalmente o modelo matematico da
dindmica de vdo de aeronaves, de uma grande importincia na aeronautica, tem
sido muito empregada ao logo de sua historia. Atualmente os simuladores de vdo
tém sido uma importante ferramenta para treinamento de pilotos e analise de voo
sem ter que desembolsar grandes quantias monetarias, economizando combustivel
e até evitando acidentes. Devido a isto, tem-se observado que a demanda por
simuladores de voo tem aumentado tanto na indGstria quanto na pesquisa (ROLFE
& STAPLES, 1986). O baixo custo para treinamento de pilotos; testes sobre o
comportamento dindmico do ser humano enquanto piloto de uma aeronave; e
também para simulagio do comportamento dindmico de vdo de diferentes

modelos de aeronaves tém sido o principal atrativo dos simuladores de voo.

Os modelos matematicos utilizados em simulagdo, baseados em derivadas
de estabilidade e com algumas simplificagdes, tornam-se modelos relativamente
simples, considerando os resultados muito proximos do real que estas simulagdes
apresentam. As simulagdes e testes de voo tém sido de grande importancia no

progresso e desenvolvimento da aerondutica (ROLFE & STAPLES, 1986).

Com o avango tecnoldgico, os computadores pessoais tém se tornado cada
vez mais potentes. Isto tem estimulado a construgio de softwares capazes de

simular fendmenos reais. A simulagiio de aeronaves tem sido uma das areas mais



complicadas e estimulantes da engenharia. Com o auxilio de computadores
pessoais, as pesquisas e os trabalhos de simulagio de movimento e do

comportamento de aeronaves foram muito favorecidos.

Com o intuito de futuramente construir uma plataforma de simulagfio, foi
desenvolvido um projeto para elaboragio de sofitware capaz de simular
matematicamente uma aeronave em voo, do ponto de vista da dindmica do vo da
aeronave. A primeira parte deste trabalho consiste em apresentar um modelo de
simulagdo matematica da dindmica de vdo de uma aeronave, para em seguida
desenvolver um software capaz de simular este modelo. Isto significa resolver o

sistema de equagdes de movimento da aeronave.

Com isto, pretende-se também em trabalhos futuros, utilizar dados obtidos
como resposta deste software como dados de entrada para uma plataforma de
simulagdo. O software SIMAERO foi desenvolvido no LADInC (Laboratério de
Aeroelasticidade, Dindmica de V6o e Controle) do NPA (Nicleo de Pesquisas em
Aeronautica) da EESC (Escola de Engenharia de Sdo Carlos) da Universidade de
Sdo Paulo. Este software realiza a simulagio da dinmica de vo de avides a partir
dos dados geométricos, dados aerodinimicos e derivadas de estabilidade de modo
a encontrar as velocidades lineares e angulares, as aceleragdes lineares e

angulares, a posigdo ¢ a orientagdio da aeronave simulada.

Outros trabalhos ja foram desenvolvidos dentro no LADInC, pensando na
plataforma de simulagio com relagio a modelagem matematica, computacional e
mecanica. Nestes trabalhos foram realizados estudos em cima da plataforma de
Stewart. A plataforma de Stewart ¢ um manipulador paralelo com alta relagiio
forga-peso e acuracidade de posicionamento comparada a manipuladores seriais
convencionais. Uma aplicagdo bastante popular da plataforma de Stewart é o
simulador de v6o onde a plataforma executa movimento com acelerages
similares aquelas de uma aeronave. A plataforma de Stewart tem recebido

recentemente consideravel interesse de pesquisadores devido ao sucesso de suas



aplicagbes e potencial vantagens sobre os manipuladores convencionais

(CAPORALLIL 2003).

Em um destes (rabalhos realizados no LADinC podemos citar um estudo
realizado sobre técnicas de projeto de controle neural e controle difuso para uma

Plataforma de Stewart acionada hidraulicamente (CAPORALI, 2003).

Ainda nesta linha temos um trabalho onde foi realizado um estudo
apresentando o controle de posigdo e orientagio de um modelo nfo linear da

Plataforma de Stewart com seis graus de liberdade (MONTEZUMA, 2003).

Também com o intuito de construir futuramente uma plataforma deste tipo
foi realizado um trabalho apresentando a modelagem, simulagio e analise de um
servomecanismo eletro-hidraulico de controle de posigfio, desenvolvendo também
neste trabalho modelos matematicos que descrevem o funcionamento dos

elementos que compdem o sistema eletro-hidraulico (CAPORALL, 1999).

Visando obter dados para realizar simulacdes, temos um trabalho em
andamento propondo um método para simulagiio e identificagio de envelopes de

voo utilizando redes neurais (SOUZA, 2005).

Podemos citar por fim um trabalho similar ao presente propondo um
programa computacional, o qual fornece como saidas respostas com relagio a

dindmica de vdo de uma aeronave (TANARA, 1995).

Motivado por estes trabalhos e especialmente por esta ultima citagfo, foi
desenvolvido o presente trabalho visando obter-se um programa similar, de modo
fornecer um software inserido no contexto tecnologico atual, e com algumas

diferengas quanto a modelagem matematica e a implementago.



1.1 — OBJETIVOS DO TRABALHO

Como brevemente mencionado acima, o objetivo deste trabalho é construir
um software para auxiliar na andlise comportamental de uma aeronave em vdo.
Foi escolhida para implementagdio a linguagem de programagio C++ devido ao
fato de esta ser bastante difundida tanto no meio académico, como industrial. Isso
favorece futuras alterages no software, ou ainda, que este mesmo software possa

ser estendido para outras aplicagdes, como ja citado anteriormente.

O modelo matematico escolhido também ¢ muito difundido no meio
académico, especificamente nas diversas sub-areas de pesquisa em aeronautica.
Além disso, ¢ o modelo que os trabalhos e as pesquisas atuais, deste mesmo
género, tém utilizado como base para equacionamento da dindmica de vdo de uma

aeronave, com resultados coerentes.

O método de integragdo numérica Runge-Kutta também ¢ bastante
utilizado nas aplicagdes de integragio numérica em Engenharia e tem apresentado
resultados aceitdveis em diversos trabalhos de diversas areas para um grande

nimero de aplicagdes.

Com a construgdio deste software, espera-se fornecer uma ferramenta de
auxilio para outras 4reas de pesquisa em aeronaves, que utilizam respostas de
simulagdio de aeronaves em vdo como condigdes iniciais ou parimetros de
entrada, como por exemplo, identificagio com redes neurais. Com a utilizagio
deste software, seriam diminuidos o tempo e o custo de obtencdio destes dados.
Além disso, espera-se fornecer uma base para pesquisa e desenvolvimento de

simuladores de voo, e trabalhos nesta area.



1.2 - AMBIENTE DE DESENVOLVIMENTO

O software foi desenvolvido em um PC com plataforma Windows 2000 ¢
utiliza a linguagem de programagio C++. A principio os dados de entrada para a
simulagio sdio numéricos e passados diretamente para o programa através da
interface desenvolvida com o auxilio do aplicativo Borland C++ Builder©. Os
resultados das simulagdes sdo apresentados em graficos cartesianos e gravados em
arquivos. Pretende-se também em trabalhos futuros, adaptar o programa para que,
através de interfaces de hardware, receba os dados de sinais provenientes de uma
plataforma de simulagio. Da mesma maneira os sinais de saida serfio enviados

para a plataforma de simulagéo.

O modelo aerodindmico completo ¢ relativamente complexo, logo, foram
feitas algumas simplificagdes de modo a ndo comprometer os resultados, para que
estes possam ser o mais proximo dos valores reais quanto possiveis. Estas

simplificages também estdo de acordo com ETKIN & REID ef al (1996).

Baseado neste modelo, o SIMAERO foi desenvolvido e realiza a
simulagdo da dindmica de véo de uma aeronave, ou seja, implementa e resolve
estas equagdes, obtendo entdo os valores numéricos que descrevem a dinimica de
vOo da aeronave. Esta simulagdo ¢ realizada a partir dos seguintes dados da
aeronave: dados geométricos, dados aerodindmicos e derivadas de estabilidade, os
quais siio passados como pardmetros de entrada para o software. Estes dados, em
uma boa parte siio obtidos em ensaios em vbo e para este trabalho foram retirados
de ETKIN & REID ef al (1996) e de MCRUER, ASHKENAS & GRAHAM,
(1973). Como pardmetros de saida, a simulagio retorna os valores das seguintes
varidveis: velocidades lineares, velocidades angulares, acelerages lineares,
aceleragdes angulares e orientagdo e deslocamento da aeronave. Estes resultados

sdo apresentados em valores numéricos e desenhados em graficos cartesianos.



Com os computadores pessoais atuais, com velocidade de processamento
nominal em torno de trés Ghz é possivel implementar estas equagdes de
movimento em um software que gere respostas com rapidez equivalente ou muito
proxima daquela com que o avido responderia. Isto € possivel, pois o modelo
dindmico da aeronave implementado no SIMAERO foi adaptado fazendo a
linearizagdo de alguns termos, de modo a deixar o sistema de equagdes resultantes

nao muito complexo (ETKIN & REID ef al, 1996).

A escolha dos modelos utilizados na implementagido, modelo de orientagéo
da aeronave, complexidade do modelo aerodindmico, algoritmo de integragdo e
demais, foram baseados no que atualmente temos encontrado nos trabalhos
publicados, e que tém sido utilizados para simulagSes de vdo, obtendo resultados

proximo do real.

1.3 — ORGANIZACAOQO DA DISSERTACAQO

Este primeiro capitulo apresenta uma introdugéo do trabalho desenvolvido.
A principio ¢ feita uma breve explicagio sobre simuladores de véo e sua
utilizagdo. Em seguida descreve-se os modelos matematicos, ¢ o emprego destes

com as tecnologias atuais. Por fim, descreve-se os objetivos deste trabalho.

No capitulo 2 ¢ feita uma revisdio bibliografica. Inicialmente ¢ feito um
detalhamento dos objetivos do trabalho, mostrando o ambiente computacional
utilizado no desenvolvimento do software. Em seguida é apresentado o modelo de
simulagdo e os elementos contidos neste modelo. Por fim, descreve-se brevemente

o modelo matematico implementado.

No capitulo 3 ¢ feita a apresentagfio e o detalhamento do modelo dindmico

de uma aeronave a partir da 2" Lei de Newton.



No capitulo 4 sdo apresentadas as dedugdes das equagdes de movimento
da aeronave, assim como as equacgdes de forgas e momentos aerodindmicos,

equagdes estas que serdo implementadas no Software SIMAERO.

No capitulo 5 apresenta-se a construgdo do sofiware, definindo seus
requisitos, apresentado a estrutura, o fluxo de dados e o algoritmo de integragfo

numérica implementado para resolver as equagdes.

No capitulo 6 sfio apresentados os graficos resultantes da resolugiio das
equagdes de movimento, provenientes de simulagGes realizadas com o software
SIAMERO. Estes graficos sfo apresentados com a intengdo de validar e testar a

funcionalidade do software.

No tltimo capitulo sdo feitas as conclusdes deste trabalho juntamente com
sugestdes para trabalhos futuros, e alteragtes e atualizagio que poderiam ser feitas

no software.



CAPITULO 2

REVISAO BIBLIOGRAFICA

A simulagdo tem sido uma ferramenta importante para estudo do
comportamento fisico de objetos de pesquisa da engenharia, especialmente pelo
baixo custo se comparado ao de construgdo do objeto real. O desempenho,
disponibilidade e o custo relativamente baixo de computadores e hardwares em
geral, tém favorecido a construgiio de simuladores de modelos de dindmica de vdo
¢ sistemas de controle de vdo, possibilitando visualizar caracteristicas e repostas
de uma aeronave em tempo de execugiio proximo do da resposta do avido real

(simulagdo em tempo real) (HORN, BRIDGES, LOPES, BRENTNER, 2005).

Desenvolver o modelo de uma nova aeronave, testar e avaliar suas
caracteristicas dindmicas sdo algumas das maiores contribuigdes que um
simulador de vdo oferece. Com isso, o uso de simuladores de vdo tem crescido
cada vez mais resultando numa evolugiio nas técnicas utilizadas e modelos de

simuladores de dindmica e controle de véo (MOODY, 2004).

Com a simulagdo de voo ¢ possivel que o piloto seja colocado em um
ambiente “real” de voo permitindo realizar o treinamento de pilotos, assim como

de engenheiros (WEINGARTEN, 2005).

Dentro de uma vasta literatura em termos de simulagio de vdo e

modelagem matematica de aeronaves, envolvendo estudos de hardware e



software, ¢ notdvel a necessidade de uma plataforma de simulagio como
ferramenta para estudos devido ao alto nivel de interagio existente entre a

plataforma e o usuario (PRALIO, GUGLIERT & QUAGLIOTTI, 2004).

Na engenharia aeronautica a simulagio tem sido uma ferramenta bastante
importante também na prevengio e reconstrugiio de acidentes. Para isto métodos
de modelagem aerodinimica para simulagio que descrevem detalhadamente
caracteristicas da dindmica de voo tém sido desenvolvidos para aplicagdes como
estas (FOSTER, CUNNINGHAM, FREMAUX, SHAH, STEWART, RIVERS,
WILBORN & GATO, 2005).

A modelagem matematica para representar o comportamento dinimico de
uma aeronave pode ser definida de acordo com cenarios e condigdes pré-
determinados, definindo os subsistemas envolvidos na situagéio em que se deseja
simular. Alguns sofiwares simuladores de vbo sdo desenvolvidos para resolver
problemas especificos relacionados a dindmica de vbo, como por exemplo o
estudo de técnicas de identificagio de um modelo aerodindmico para aeronaves

sob efeito natural de acumulo de gelo sobre a superficie da aeronave (HUI,

WOLDE, BROWN, ISAAC, COBER, 2005).

1.1 — MODELOS MATEMATICOS PARA SIMULACAO DE VOO

A simulagio de sistemas de controle é util quando contribui para melhorar
a modelagem da dindmica de uma aeronave. Isto requer que os dados de forgas e
momentos aerodindmicos sejam definidos corretamente para calcular aceleragdes,
além de um sistema de equagdes de movimento juntamente com um método de
integragio numérica computacional, para obter velocidades e posigdes a partir das
aceleragdes. Varias técnicas t€m sido desenvolvidas para adaptar estes conceitos

matematicos aos computadores atuais (MOODY, 2004).
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A base para analise, computagio ou simulagio do movimento de uma
aeronave ¢ o modelo matematico da aeronave e de seus subsistemas. A
representagio de uma aeronave em vOo resulta em sistema dindmico muito
complicado. Devido a isso, iremos simplificar nosso sistema considerando em
primeiro lugar a aeronave como sendo um corpo rigido com seis graus de
liberdade. Este corpo movimenta-se livremente na atmosfera sujeita a agfio da

aceleragdo da gravidade, das forgas aerodindmicas (ROLFE & STAPLES, 1986).

A principal tarefa para modelar o comportamento dindmico de um veiculo
em vOo é uma extensdo dos principios basicos de mecénica do voo. A natureza do
problema consiste no movimento de um veiculo em vdo que ¢ governado pelas

leis de Newton que resultam nas equagdes de movimento na forma genérica:

¥=F[m (2.1)

onde ¥ ¢é a aceleragfio do veiculo, /¥ ¢ a forga aplicada e m a massa

(ROLFE & STAPLES, 1986).

Para uma aeronave voando, este modelo matematico ¢ primeiramente um
relacionamento entre reagdo do ar e movimento relativo entre aeronave e ar ao seu
redor. Tsto pode ser chamado de modelo aerodindmico. Outras forgas externas e
momentos aparecem devido ao mecanismo de propulsdo e superficies de controle.
A definigio de todas estas forgas e momentos ¢ a chave para uma descrigio
realistica das caracteristicas de uma aeronave em vdo. O desempenho e o
comportamento dindmico de uma aeronave podem ser calculados para todas as
condigbes de vdo em que as forgas possam ser definidas (ROLFE & STAPLES,
1986).

A simulagdio é fundamentalmente a geragfio ou identificacio destas forgas

e a solugdo das equagdes de movimento. A simulagfio ¢ descrita por 3 elementos



11

basicos: Modelo Conceitual, Modelo Computacional e Realidade (ROLFE &
STAPLES, 1986).

Comegando pela realidade, um modelo conceitual é descrito pelas
equagdes que sdo obtidas por analise da realidade. A implementagdo por um
programa de computador resulta no modelo computacional, o qual por meio de
simulagio pode ser comparado com a realidade. A credibilidade do modelo
conceitual ¢ avaliada por procedimentos que testam a adequagfio do modelo para
fornecer um aceitavel nivel de comparagiio com a realidade, enquanto o modelo
computacional utilizando-se de um programa, é admitido como uma representagio
adequada do modelo conceitual, por procedimentos de verificagio. Finalmente a
validagiio do modelo demonstra que o modelo computacional possui, ou nio, uma
taxa de precisio satisfatoria comparado com a realidade e consistente para a

aplicagfio desejada (ROLFE & STAPLES, 1986).

@
Realidade < 2 '
(4]
)
L %
& %d
oy Simulagdo Andlise 2
h 4
Modelo
Compuhcimnl <|—— Programacio —— Modelo Conceitual

T

Verificaciio do Modelo

Figura 2.1 — Modelo Conceitual, Modelo Computacional e Realidade (ROLFE &
STAPLES, 1986).
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Na criagfio ou desenvolvimento de modelos mateméticos, é importante que
a pessoa que esta desenvolvendo o modelo, tenha em mente o objetivo do modelo
a ser desenvolvido, isso porque o propésito do modelo influéncia na forma e na
qualidade, podendo ser complexo demais para uma certa aplicagio ou
simplesmente ndio ser Gtil ou pouco confidvel para outra determinada aplicagiio

(ROLFE & STAPLES, 1986).

A derivagio de modelos matematicos para simulagiio possui algumas
similaridades com as técnicas bésicas da teoria de estabilidade e controle, mas
existem diferengas. As similaridades relacionam-se com notagio matematica,
sistemas de coordenadas e nomenclatura basica. As diferengas sdo significantes e
incluem: altas variagSes de velocidade, configuragio da aeronave e manobra,
solugdo em tempo real, entre outras (ROLFE & STAPLES, 1986). Neste estudo o
simulador deve ser o mais proximo possivel do real, mas deve ser capaz de

fornecer respostas em tempo de execugfio, portanto sera simplificado.

1.2 - ELEMENTOS DO MODELO

O modelo aerodindmico deve reproduzir as caracteristicas dominantes de
forgas e momentos em uma aeronave: sustentagio e arrasto, os principais
contribuintes para o desempenho da aeronave, e momentos sobre todos os eixos,
oriundos de controles aplicados pelo piloto. Modelos matematicos normalmente
consideram componentes fisicos do veiculo como, asa, fuselagem, cauda, e
constroem equagdes matematicas para as contribuigdes destes elementos (ROLFE
& STAPLES, 1986).
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Dinfimica Atmosfera
v A
Desempenho |——+ Motor Ambiente 4 Turhuléncia
Caunda
v v
5w s . Resposta da
Asas (rotor) P Aerodinfmica #| Modelo Matematico —Aeines >
A
Ef¢citos de contata
com o chio Sistema de Controle [«
A
‘Undercarriage’ Falhas

Figura 2.2 — Elementos do Modelo Conceitual (ROLFE & STAPLES, 1986).

Modelos aerodindmicos normalmente sfo estacionérios, supondo-se que o
escoamento de ar pode restabelecer as condigdes estaveis em uma escala de tempo
pequena por uma manobra realizada pela propria aeronave. Este tempo ndo
aparece explicitamente no modelo matematico, mas o comportamento transitorio

de uma aeronave é uma fungfio do tempo (ROLFE & STAPLES, 1986).

1.3 - DEFINICAO DO MODELO MATEMATICO

Para a simulagdo iremos utilizar as equagdes de movimento de uma
aeronave que sdo descritas em diversos textos como ETKIN & REID, et af
(1996), MCRUER, ASHKENAS & GRAHAM, ef al (1973), e BABISTER, ef al
(1986), entre outros. Porém existem algumas diferengas na maneira em que cada
autor define as unidades dos coeficientes aerodinimicos, e também na definig¢fo
dos termos das equagdes, assim como simbolos usados para cada termo nas

equagdes. Sendo assim, para este trabalho iremos adotar como referéncia base o
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modelo de equacionamento de acordo com o proposto por ETKIN & REID, ef al
(1996).

Para a dedugfio destas equagdes, com respeito a simplificagSes do modelo
considera-se ainda que a aeronave possui um plano longitudinal de simetria, a
atmosfera esta repouso; os efeitos de rotagdo da Terra sdo desprezados, assim

como as forgas de propulsio.
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CAPITULO 3

MODELO MATEMATICO DE DINAMICA DE VOO DE

UMA AERONAVE

O desenvolvimento de um modelo matematico para representar uma
aeronave em voo envolve a descri¢fio fisica externa e as forgas que atuam sobre o
corpo (aeronave). Para este trabalho foi usado o modelo baseado nas equagdes de

movimento apresentadas por Newton.

Este modelo de dindmica de vdo de aeronave descreve a posigiio, as
velocidades lineares e angulares, integradas com as aceleragdes, e calculadas a
partir das forgas e momentos aerodindmicos. A dedugdo das equagdes consiste
basicamente da descri¢do geométrica e de massa da aeronave, juntamente com as
equagtes de movimento e influéncias externas que atuam sobre ela. Este modelo

consiste de um conjunto de equagdes ndo lineares.

Dentre alguns modelos que descrevem a dindmica de voo, foi adotado o
modelo matematico ndo linear apresentado por ETKIN & REID et al (1996). A
representagdio deste sistema ¢ feita através de um conjunto de 12 equagdes

diferenciais ordinarias,
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3.1 — DEFINICAQ DO SISTEMA DE COORDENADAS E EIXOS

Geralmente em simulagdo de aeronaves sdo usados dois sistemas de
referéncias conhecidos como Sistema de Referéncia Fixo no Corpo e Sistema de
Referéncia Fixo na Terra. Para este trabalho também serdo usados estes dois

sistemas de coordenadas e que estdo descritos a seguir.

Para formular as equagBes de movimento de uma aeronave, é necessario
primeiramente definir um sistema de referéncia. Este sistema serd denotado por
F (O, x,, VirZz), que é o Sistema de Eixos de Referéncia Fixo na Terra. Sua
origem possui localizagfio definida como o ponto, na Terra, em que a aeronave se
encontra no momento inicial do vbo. O eixo O,z, aponta verticalmente na
diregio da aceleragdo da gravidade (Figura 3.3 adiante). O eixo Qpiy €
horizontal e aponta para a mesma diregio do eixo x da aeronave no instante

inicial.

Também neste trabalho a Terra é considerada plana e estacionaria no
espago inercial. Com isto, todo e qualquer sistema de referéncia fixo na Terra
pode ser considerado um sistema inercial no qual sdo validas as Leis de Newton
(ETKIN & REID et al, 1996). A forga gravitacional também ¢é assumida uniforme,
o centro de massa e o centro gravitacional (CG) na aeronave sdo assumidos como
sendo o mesmo ponto. A localizagio do CG ¢ dada de acordo com as

Coordenadas Cartesianas no sistema I, .
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Figura 3.1 — Sistema de Referéncia Fixo na Terra - F, (OE,x i Vs D E)

(ETKIN & REID,1996).
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Além deste sistema, € necessario ainda definir um segundo sistema de
referéncia para formular as equagdes de movimento. Este segundo sistema é o
Sistema de Referéncia I'ixo no Corpo (Figura 3.1) e movimenta-se com ele. Sua
origem C coincide com o C(. Este sistema serd denotado por I, e ¢ conhecido
como sistema de referéncia no corpo. Cxz ¢ o plano de simetria da aeronave.
Existem ainda outros sistemas que poderiam ser utilizados para formular as
equagdes do corpo rigido, como por exemplo, Sistema de Referéncia Fixo no
Espago, porém resultaria em sistemas de equagfio mais complicados do que
utilizando o sistema [, por isto escolheu-se o sistema I, (MCRUER,
ASHKENAS & GRAHAM, 1973). Assim, na formulagio do sistema de equagdes,

utilizaremos os seguintes sistemas de referéncia:

o [, = Sistema de Referéncia Fixo na Terra;

e [, =Sistema de Referéncia Fixo no Corpo.

<IN, r

¥4, W

‘lfz

Tigura 3.2 - Sistema de Referéncia Fixo no Corpo (ETKIN & REID,1996).



19

Pode-se observar na Figura 3.2 que para I, tém-se os seguintes termos:

e (' =origem do Sistema /7, ;

e = componente da velocidade de translagio do centro de massa
na direcio do eixo x;

o v = componente da velocidade de translagfio do centro de massa
na diregéo do eixo y; |

e w = componente da velocidade de translagdo do centro de
massa na dire¢iio do eixo z;

e XY= componente da forga na diregfio do eixo x;

e = componente da forga na diregdio do eixo y;

e 7/ =componente da forga na diregiio do eixo z;

e p =velocidade de rotagdo da aeronave na diregdo eixo x;

e g = velocidade de rotagdo da aeronave na diregfo eixo y;,

e = velocidade de rotagiio da aeronave na diregfio eixo z;

e [, =Momento de rolagem, em torno do eixo x;

e M= Momento de arfagem, em torno do eixo y;

e N =Momento de guinada, em torno do eixo z.

Geralmente, calculam-se todas as forgas aerodinimicas, velocidades e
aceleragBes no sistema /7,, em seguida convertem-se para o sistema /. para

determinar a posigdio e orientagio da aeronave.

3.2 — SEGUNDA LEI DE NEWTON E SISTEMAS DE REFERENCIA

Conforme citado no capitulo anterior, as duas suposi¢des que seguem sio
as necessérias para contextualizar a apresentagiio do modelo matematico que é

deduzido a partir da 2" Lei de Newton.
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3.2.1 — Suposi¢iio 1 — A aeronave é um corpo rigido

Em um corpo rigido, a distdncia entre quaisquer pontos especificos no
corpo ¢ fixa e devido a isto, a forga resultante individual sobre cada elemento de
massa do corpo pode ser desconsiderada. Conseqiientemente, o movimento do
corpo pode ser completamente descrito através da translagio do centro de massa
do corpo e da rotagio sobre este ponto (MCRUER, ASHKENAS & GRAHAM,
1973).

As representagdes dos veiculos atuais partem'da suposigao de corpo rigido
de duas maneiras. Na primeira suposigiio, tem-se a aeronave composta de alguns
elementos principais, os quais sdio necessarios para o movimento relativo do
corpo, tais como motor, rotor, ou superficies de controle, incluindo as
deformagdes elasticas que ocorrem em sua estrutura. Na segunda, além destes
elementos, sdo consideradas também outras mudangas envolvendo a dinAmica da
estrufura, as quais podem aumentar os graus de liberdade a serem considerados
nas equagoes de movimento, e estdo além do escopo do proposito deste trabalho.
Como todo movimento ¢ relativo, devemos sempre escolher um sistema de
referéncia ndo muito complexo eapropriado para descrever o movimento do

corpo (MCRUER, ASHKENAS & GRAHAM, 1973).
3.2.2 — Suposigio 2 — A Terra esta fixa no espago

O sistema de referéncia inercial definido para este proposito, isto € um
sistema de referéncia fixo ou em movimento com velocidade constante com
relagdo a Terra, permite que seja feita uma descrigfio precisa do movimento do
veiculo para um periodo de tempo relativamente pequeno, com o intuito de
analisar a orientagdo e o controle do veiculo. Existem limitagSes praticas quando
se deseja analisar navegagfio para periodos de tempo relativamente longo ou

condiges atmosféricas anormais (MCRUER, ASHKENAS & GRAHAM, 1973).
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Com as duas suposi¢des assumidas, tem-se um sistema de referéncia no
qual as leis de Newton s@o validas e um corpo rigido no qual podem ser aplicadas
estas leis. Considerando p o vetor de quantidade movimento linear de uma
aeronave ¢ H o vetor de quantidade de movimento angular, representados no
sistema de coordenadas inerciais, pela 2" Lei de Newton tem-se que a taxa de
variagio do vetor de quantidade de movimento linear ¢ igual & soma de todas as
forgas aplicadas (MCRUER, ASHKENAS & GRAHAM, 1973):

dp/di =T 3.1)

Sabe-se também que a taxa de variagio do vetor de quantidade de

movimento angular € igual a soma de todos os torques aplicados:

dH /df = M (3.2)

Estas equacgOes diferenciais sdo o ponto inicial para uma descrigdo

completa do movimento de um corpo rigido de um veiculo.

Em quase todos os veiculos aeronauticos, algumas partes das forgas de
impulsdio sfo produzidas devido as forgas geradas com o consumo de massa do
veiculo (combustivel); a variagdo de massa deve ser considerada quando se deseja
encontrar a taxa de variagdo do vetor quantidade de movimento linear. Para o
instante t pode-se definir o vetor quantidade de movimento linear como
(MCRUER, ASHKENAS & GRAHAM, 1973):

Pi=m. 4 (3.3)
onde, m ¢ a massa e V a velocidade do veiculo. Em seguida, para o

instante 7+ Af, sendo —Am a quantidade de massa que o veiculo perdeu. Para

uma velocidade aplicada v, , o vetor quantidade de movimento linear sera:
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p2=(m+Am)-(V + AV )+ (= Am)-(V +v,) 3.4)

Nesta equagio (V+AV) e (m+Am) representam respectivamente a
velocidade e a massa do vefculo no instante (£ +A7); e (V7 +v,) é o incremento de

velocidade com relagdo ao espago inercial, correspondente a um incremento no
consumo da massa. Este incremento de velocidade depende da area externa, das
pressdes de sustentacdo e da velocidade com que o veiculo perde sua massa.
Sendo assim, a variagfio do vetor quantidade de movimento do instante 7 para o

instante (7 +A¢) é (MCRUER, ASHKENAS & GRAHAM, 1973):

Ap = (p2-p1)
=(m+Am)-(V + AV )= Am - (V +v, )— m-V (3.5)
=m-AV —v, - Am+Am- AV .
Dividindo por Af, e fazendo o limite de A7 — 0, é encontrada a variagio

no vetor quantidade de movimento linear no tempo. O resultado é:

dp/dt = [m- ﬂ]—[vc (—m—l—] =/
dl df

ou
(/.
m- i =4 [ve dmj =F+T (3.6)

Na equagido (3.6) a forga de tragdio 7,, é definida por v, -(dm/df) =
representa apenas a componente de tragio resultante diretamente da perda de
massa do veiculo. Assim, a taxa de variagdo da quantidade de movimento linear
pode ser computada como se a massa fosse constante e o produto da variagdo de
massa por unidade de tempo pela velocidade relativa entre a massa expelida pela

exaustdo dos propulsores e o veiculo fosse uma forga externa.
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A equagdo (3.6) pode ser deduzida diretamente da equagfo (3.1) quando a
tragéio ¢ resultante de um outro momento que nido envolve diretamente a massa do
veiculo, como o propulsor, por exemplo, (porém neste caso a tragdo continua
sendo uma forga externa). Entretanto se a forga de tragfo incluir forgas resultantes
da perca de massa, entfio a equagfo (3.1) esta correta para veiculos trafegando em
velocidade relativamente baixa, com relagio & velocidade da luz.
Conseqiientemente, neste ponto deve-se considerar que a componente de for¢a de

tragdo 7., estd embutida nas forgas gerais aplicadas, /¥ (MCRUER, ASHKENAS
& GRAHAM, 1973).

Se o sistema de referéncia inercial for um sistema do tipo da mao-direita
de eixos cartesianos, os vetores velocidade V', e forga total aplicada F, sdo
resolvidos através de suas componentes #, v e w, e X, ¥ e Z, ao longo dos eixos x,
y e z respectivamente e entdo os vetores da equagdo (3.6) podem ser escritos pelas

seguintes equagdes escalares (MCRUER, ASHKENAS & GRAHAM, 1973):

m dl =X,
dt
v
m—=Y 3.7
dt ( )
i,u'w —7
df

Estas equacgdes descrevem o movimento do centro de massa de uma
aeronave, observado no sistema F, conforme Figura 3.1. Até agora, a definigfio
do sistema de referéncia x, y e z, continua sendo arbitraria — pode ter qualquer
orientagdio e pode mover-se com velocidade constante com relagio a terra.

Adiante sera definido um sistema mais especifico.
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Para a rotagdo o raciocinio é equivale ao usado na equagdo do vetor de
quantidade de movimento linear, sendo que no caso o vetor quantidade de
movimento a ser considerado ¢ o angular, H. A quantidade equivalente a massa
m no movimento angular € o momento de inércia, que € representado por /. O
vetor quantidade de movimento angular ¢ igual ao produto escalar do momento de

inércia [ pelo vetor velocidade angular €, ou seja (MCRUER, ASHKENAS &

GRAHAM, 1973);

H=1-Q (3.8)

No caso mais simples, considerando o vetor quantidade de movimento

angular na dire¢do de um dos eixos v, y ou z, onde & representa genericamente

um destes eixos, a expressio se reduz a equagio escalar:

H=1I,-Q (3.9)

onde 7,, € o momento de inércia referente ao eixo escolhido (MCRUER,

ASHKENAS & GRAHAM, 1973).

No caso geral, existem nove componentes do vetor quantidade de
movimento angular, os quais resultam da diferenciagfio da expressio, dependendo
do sistema de referéncia escolhido para as equa¢tes de movimento. Considere a

derivada da equagdo (3.8),

dl
dH/d!:I-@-F—:-ﬂ:AJ (3.10)
= df dt

Se os momentos de inércia e as velocidades angulares sdo calculados em

um sistema de coordenadas x, y € z, fixo no espago, o momento de inércia em cada

um dos eixos, geralmente varia conforme o veiculo movimenta-se, com respeito a



origem do eixo. No entanto, se o movimento da aeronave for restringido
considerando velocidades constantes, os eixos x, y ¢ z podem ser fixados no centro
de massa da aeronave e assim as inércias irio mudar de acordo com a rotagiio da
aeronave sobre cada eixo. Cada alteragiio na inércia, contribuird para a taxa de

variagdo do momento angular pelo termo (di / df)- Q) na equagio (3.10). Devido a

isto, as equag0es resultantes tornam-se muito complicadas devido 4 variagio dos

parametros no tempo (MCRUER, ASHKENAS & GRAHAM, 1973).

Uma alternativa ¢ escolher um sistema de coordenadas fixo no corpo.
Neste tipo de sistema, as propriedades de rotagdo inercial medidas sdo constantes,
além disso a massa também pode ser considerada constante; outra simplificagdio é

que os termos contendo a variavel (dl £ /dl) sdo sempre nulos. O Sisfena de

Coordenadas Fixo no Corpo possui outra vantagem: é o sistema natural de
referéncia para a maioria dos veiculos que transitam em fluidos (ar ou agua),
quanto a representagio e descrigdo de seus movimentos. Por exemplo, um piloto
percebe os movimentos de rotagdo do veiculo em torno do centro de gravidade,
ndo de um ponto fixo no espago. Ele percebe, também, forgas de aceleragio de
acordo com o seu alinhamento com relagdo ao sistema fixo no corpo da aeronave,
e ndo de acordo com um sistema fixo no espago. Da mesma maneira, alguns
instrumentos de voo e sensores, sio similarmente construidos, ou seja, em geral
eles medem movimentos com relagdio ao sistema fixo no corpo (MCRUER,

ASHKENAS & GRAHAM, 1973).

Infelizmente, todas estas vantagens ndo sdo obtidas sem algumas perdas.
Por exemplo, a forma simples da forga inercial na equagédo (3.7) é substituida por
uma mais complexa quando a velocidade linear ¢ medida no sistema de
coordenadas fixo no corpo. Além disto, algumas forgas aplicadas sdo expressas de
maneira mais simples e natural no sistema de referéncia inercial. A
instrumentagiio designada para navegagfio e orientagio durante o vdo é

necessariamente alinhada para medir velocidades lineares e distdncias no espago
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ou no sistema de coordenadas fixo na Terra; o piloto orienta-se pelo sistema fixo
na terra tdo bem quanto no sistema fixo no veiculo. Estes fatores mostram a
necessidade de ter-se uma mistura de sistemas de coordenadas, ou seja, um
sistema de referéncia fixo na Terra para as forgas e aceleragdes lineares, e um
sistema de referéncia fixo no corpo para os momentos e movimentos angulares.
Assim os dois sistemas sdo de fato necessarios para um tratamento completo do
movimento do veiculo. Entretanto para aplicagGes de controle de voo, as
expansdes dos lados esquerdos das equagdes (3.1) e (3.2) sdo usualmente
realizadas de maneira apropriada para um sistema de referéncia fixo no corpo com
sua origem no centro de massa do veiculo. Este sistema de eixos € apresentado na
Figura 3.2, juntamente com suas notagdes e convengdes de sinais, utilizados para
identificar velocidades lineares e angulares, e forcas e momentos aplicados. O
sistema de coordenadas fixo no corpo estd orientado na aeronave com x para a

frente (proa), y saindo da asa direita e z para baixo, conforme Figura 3.2.

3.3 MOMENTOS E PRODUTOS DE INERCIAS

Considerando o plano de simetria Cvz da aeronave temos que:

23

e [/ = Momento de Inércia com relagdo ao eixo Cx relativo

rolagem;

as.

e [, = Momento de Inércia com relagdo ao eixo Cy relativo

arfagem;

[P

e [, = Momento de Inércia com relagdo ao eixo Cz relativo

guinada.
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Figura 3.3 — Planos de Simetria da Aeronave.

As expressoes dos momentos de inércia sdo:

Iy :j(yz +zz)dm
1y = [ (& x* Y (3.11)

Iy = I(.\fz +y2)rim
e devido ao plano de simetria Cxz, temos que ¢ os Produtos de Inércia
Loz = _[qu-cﬁn =0

Iy, = [yz-dm=0 (3.12)

¥ =i, :.[z.\'-dm
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3.4 — ANGULOS DE ORIENTACAQO PARA UMA AERONAVE

3.4.1 — Orientaciio e posicio de uma aeronave

A posi¢do e a orientagdo de uma aeronave no espago sdo dadas com

relagdo ao sistema de referéncia fixo na Terra (17;), . A posigio do CG ¢ definida
por um vetor 7, no sistema /, (FFigura 3.1). A orientagfio da aeronave ¢ definida

por uma série de trés rotagbes consecutivas, que ddo origem aos angulos
conhecidos como dngulos de Iwuler, na qual a ordem de rotagio ¢
importante(Figura 3.4). Séo usados os dngulos de Fuler, por ilustrarem melhor a

atitude da aeronave do que outros métodos (ROLFE & STAPLES, 1986). Séo

definidos por:

o = dangulo de azimute — rotagdio em torno do eixo oz,
mudando os eixos para Cx,y,z,;

e A= angulo de arfagem — rotagio em torno do eixo oy,,
mudando os eixos para Cx,y,z,;

e ¢= angulo de rolagem — rotagio em torno do eixo ox;,

mudando os eixos para posi¢ao final Cxyz ;

A seqiiéncia de rotagdio ¢é importante e € de acordo com a ordem acima.
Para evitar ambigiiidades na orientagdo, sdo definidos os seguintes limites para os

angulos:

e -—xmswy<m ou 0=y <2mw
o Top (3.13)
2 2

o —m<¢g<m ou 0<¢p<2x
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Figura 3.4 — Orientagio da aeronave (ETKIN & REID,1996).

3.5 - MATRIZES DE TRANSFORMACAQ
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Para o caso dos angulos de Fuler, a matriz de transformagfio do sistema

I, para I, obedece a seguinte ordem na rotagdo dos angulos: w, @ e ¢,

resultando. na matriz de transformagdo 7., descrita da seguinte maneira (ETKIN

& REID ef al, 1996):
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cos@-cosyr  sengsendcosy —cosgsentyy  cosgsendcosy +sen gseny
Lz =| cos@-seny  senghsen@seny +cosgcosyy cosgsenseny —sengcosy
—~send sen ¢ cosf cos¢cosd
(3.14)

Assim, a matriz L, multiplicada pelo vetor velocidade (u,v,w) dado no
sistema Fp, resulta nos valores dos termos X,,y,,Z,, respectivamente.
Entretanto, para este trabalho o objetivo é encontrar os valores de x,,),,Z, , pois
basta integrar os valores de ¥,,y,,Z, e obter a posi¢io ou calcular trajetéria da
aeronave. Logo as equagdes para X.,),,Z, sdo encontradas multiplicando a

matriz L, pelo vetor velocidade V.

Ye |= LE‘B ! VBE (3.15)
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CAPITULO 4

EQUACOLES DE MOVIMENTO

Para calcular, simular ou analisar o movimento de uma aeronave, &
necessario primeiramente definir um modelo matematico para a aeronave, assim
como os subsistemas desta. Conforme ja comentado, o modelo matematico de
uma aeronave em vOo ¢ bastante complexo, visto que envolve diversos
movimentos relativos a corpos rigidos e corpos elasticos. Assim, pode-se
encontrar na literatura diversos modelos desenvolvidos bastante precisos e
realistas, para possibilitar uma simulagdo que apresente resultados proximos do

comportamento real (ETKIN & REID ef al, 1996).

O modelo de dindmica de vdo de uma aeronave consiste basicamente na
sua descrigiio geométrica e de massa, juntamente com as equagdes de movimento

e das influéncias externas que atuam sobre ela.

Neste capitulo, sera apresentado o conjunto de equagdes de movimento de
uma aeronave, ou seja, o modelo matematico que descreve o comportamento
dindmico de uma aeronave. O modelo escolhido para a simulagio é o modelo ndo

linear, isto devido ao fato deste modelo ser atualmente bastante usado

(ZYSKOWSKI, 2003).
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4.1 - CONTEXTUALIZACAO NO ESPACO.,

O ambiente definido para o desenvolvimento das equagdes de movimento

da aeronave foi apresentado no capitulo anterior. Resumidamente definiu-se que:

e Seja um sistema de coordenadas Oxyz, onde O é o centro de gravidade
da aeronave. Os eixos sfio fixados na aeronave e movimentam-se com
ela (sistema de referéncia Iz). Ox e Oz estdo no plano de simetria da

aeronave, com Oz para baixo; Oy na diregfo de estibordo;

e u, v e w sao as componentes da velocidade linear do centro de
gravidade na dire¢do dos eixos Ox, Oy e Oz respectivamente; e p, g e r
as componentes da velocidade angular do sistema Oxyz na diregiio dos
eixos Ox, Oy e Oz respectivamente. O sentido positivo das

velocidades angulares ¢ no sentido horério sobre os respectivos eixos;

e m ¢ a massa da aeronave, e [, [, e I, os momentos de inércia da
aeronave sobre os eixos Ox, Oy ¢ Oz, e I, Ly € Iy 0s produtos de

inércia com relagdo aos planos O, O, e O, respectivamente;

e As forgas externas sobre a aeronave sio definidas por .X, V' e Z sobre
os eixos Ox, Oy e Oz respectivamente; e os momentos externos sobre

a aeronave sdo L, M e N sobre os eixos Ox, Oy e Oz respectivamente.

O modelo matematico que representa a aeronave em vdo, e que
conseqiientemente sera usado para simular a situagio proposta pelo presente
trabalho, € composto por 12 equagBes diferenciais ordinarias ndo lineares que
serdo apresentadas a seguir. Neste modelo, serdio representadas na aeronave as

componentes das forgas, dos momentos e das velocidades angulares e lineares.
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4.2 - EQUACOES DE MOVIMENTO PARA UM CORPO RiGIDO

Para dedugdo das equagdes, é necessario destacar algumas consideragdes
que abrangem o modelo matematico que sera utilizado. Assim serfio utilizadas as
seguintes hipoteses para o desenvolvimento das equagdes, algumas ja foram

citadas, mas julga-se importante relembrar neste ponto:

e A aeronave ¢ considerada um corpo rigido, com distribuigio de massa
constante;

e A Terra é considerada uma superficie plana e fixa no espago;

o A atmosfera encontra-se em repouso em relagdo a Terra;

o O escoamento de ar sobre a aeronave € considerado estavel;

o O vetor da gravidade (g) € um vetor radial,

e A aeronave possui um plano de simetria (Plano Ozx), conforme ja
visto;

e As perturbagdes da condigio de vdo estavel sdo assumidas

relativamente pequenas.

As dedugdes das equagdes sdo realizadas a partir da 2" lei de Newton,

conforme descrito no Capitulo 3.

4.3 - DESENVOLVIMENTO DAS EQUACOES DE MOVIMENTO
DIl UMA AERONAVE

Para o desenvolvimento das equa¢Ges de movimento de uma aeronave,

devemos definir os seguintes termos:

e [ = sustentagio;

e )= arrasto;
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o [/ =velocidade;

o p =densidade (no caso, do ar);

e S =area de referéncia;

o (, =coeficiente de sustentagao;

e (, =coeficiente de arrasto;

e ) =envergadura de referéncia da asa;

e ¢ = corda média aerodindmica.

Basicamente trés for¢as atuam sobre uma aeronave quando ela se desloca

no espago (CALNCY, 1975):

e Tragdo,
o Peso;

e Resultante aerodindmica.

A Resultante aerodindmica normalmente é decomposta em sustentagdo (1)

e arrasto (D)), em suas componentes nos €ixos z e x respectivamente.

Considerando o ar como um fluido incompressivel e ndo viscoso, sabe-se
que a forga aerodindmica é proporcional a densidade (p), ao quadrado da
velocidade (%) e a area de referéncia (5). Portanto as forgas aerodinamicas L e DD

sdo definidas pelas seguintes equagdes:
L=C, % oS e D=C, -é oS .1)

Assim pode-se considerar que sdo quatro as forgas que agem sobre uma
aeronave em vdo: Sustentagdo, Arrasto, Tracdo e Peso. Para facilitar nosso

trabalho, essas for¢as sdo decompostas nos trés eixos do sistema de referéncia, e
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escritas em fungdo de seus respectivos coeficientes aerodindmicos. Assim,

decompondo todas as forgas e somando-as tem-se que:

1
X=C —pV's

g
¥=C, ; pvis (4.2)

Z=C. % pV2s

Além disso, as forgas geram momentos, pois o ponto de aplicagdo das
forgas ndo é o mesmo. Logo, estes momentos também podem ser decompostos e

somados, resultando em:

L=C, % PV 2Sh

M=C, % pV2Se (4.3)

N=C, % oV Sh

Reagrupando essas forgas e momentos, tem-se um conjunto de seis
equagdes, uma para cada grau de liberdade da aeronave, e que sio validas para um

movimento com aceleragfo retilinea nula:
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rX=0
2.2 =0
2M =0
(4.4)
2.L=0
2Y =0
LN =0

As equagdes em X, I e Z sfo conhecidas como grupo de equagSes

simétricas, pois pertencem ao plano de simetria da aeronave que se refere ao

movimento longitudinal e representam respectivamente:

e A soma algébrica de todas as componentes ao longo do eixo x ¢ zero,

ou seja, ndo ha aceleragio nesta diregéo;

e A soma algébrica de todas as componentes ao longo do eixo y ¢ zero,

ou seja, ndo ha aceleragfio nesta diregdo;

e A soma de todos os momentos de arfagem em relagio ao CG é zero.

O segundo grupo de equagdes refere-se aos movimentos laterais, ou seja,

movimentos assimétricos. Similarmente representam:

e For¢a Lateral ¥;

e  Momento de Rolagem ; e

o Momento de Guinada V.
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Para um voo acelerado, as equagdes (4.4) sdo validas, entretanto &
acrescida a constante ma (massa x aceleragio — 2° lei de Newton) no lado direito
da igualdade. Desenvolvendo os somatorios das equagdes e as aceleragdes nos trés

eixos, e ja considerando que devido ao plano de simetria C_, os produtos de

'z ?

inéreia 1, =1, =0, resultam em (ETKIN & REID ef al, 1996):

X —mgsenO = m(it + qw —rv) (4.5)
Y +mg cos@send =m(v+ru — pw) (4.6)
Z +mg cos@ cosd = m(w + pv — qu) 4.7)
L=1p—~1.+pg)-{I, -1 Jgr (4.8)
M =1,4-1.0"-p*)-(1, - 1) (4.9)
N=1i-1(p-q)-U.~1,)pq (4.10)

Resolvendo estas equagdes para #,v,W, p,q e r:

Fs

h=——g-sen@—q-w+r-v (4-11)
m

V=—+g-cosl-seng—r-u+p-w (4.12)
m

.7

W=—+g-cosO-cosp—p-v+q-u (4.13)

m
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i L'i']m(i.'-l"])'(])'F(IJ, u]z)q'l'

_ 4.14
P . (4.14)
q:M +1m.(r2 fp"‘)+(fz ~1)rp (4.15)
I,
I 'y — 77 ] = .
P “P-a) U -1,)pq (4.16)

!

4

Para transformar as componentes de velocidade angular da aeronave do

sistema /[, para o sistema [, projetam-se as componentes das velocidades

angulares ¢, @ e y, ao longo dos eixos x, y ez, resultando em (ETKIN & REID
el al, 1996):

p=¢—ysenld (4.17)
g= écos;é-lr y cos@sen ¢ (4.18)
r =—0sen ¢+ y cosO cos g (4.19)

Resolvendo estas equagdes para ¢, 0 e 7 tem-se que:
0 = qcosp—rseng (4.20)
y = qsengsecl +rcospsect (4.21)

¢=pt+qsengdtand+rcosgtand (4.22)
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4.4 - DESENVOLVIMENTO DAS EQUACOES PARA OBTENCAQ

~

DA POSICAO

Define-se a posi¢do da aeronave com relagdo a Terra (sistema /) pelas
coordenadas xz yr e zz representando respectivamente distdncia horizontal,
distancia lateral e altitude de voo. Portanto, determinando essas variaveis, temos a
posicdo ou a trajetoria da aeronave no decorrer do tempo (ETKIN & REID ef al,

1996). O equacionamento necessario para determinar essas coordenadas é:

Xg u
Py | =Ly | v | OU sEja

Zp w
b cos(-cosy  sengsenOcosy —cosdseny  cosdgsen cosy + sendgsen y
Vi |=|cos@-seny  sengsenbseny + cosgcosy  cosdsenbseny — sengeosy |-
Z, —sen@ sengcos cosgcosl
(4.23)

Logo, as trés equagdes que definem a posigio da aeronave sdo:

X =u-cos@ cosy +v-(sengd- send-cosy —cosg- sen y/)

(4.24)
+w- (cos ¢-senf-cosy + seng - sen y/)
Y, =t-cos@ siny +v-(sing-sin @ -siny + cosg- cos W) (4.25)
+w(cos @sin @sin y — sin & cos w) '
Z, =—1-sin@+v-sing-cos@+w-cosg-cosd (4.26)

Assim, tem-se o conjunto de equagdes que descrevem o movimento

completo de uma aeronave (ETKIN & REID ef al, 1996), onde:

u

v

W
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u

v e w representam as velocidades lineares horizontal, lateral e

vertical da aeronave, respectivamente;

p, q e r representam as velocidades angulares de rolagem, arfagem e

guinada respectivamente;

X, Y e Z representam as forcas aerodindmicas nas diregdes horizontal,

lateral e vertical da aeronave, respectivamente;

L, M e N representam os momentos aerodindmicos de rolagem,

arfagem e guinada respectivamente;

¢, € e w representam os dngulos de rolagem, arfagem e guinada

respectivamente (dngulos de Euller);

Xz, Ve © zgp representam a posigdo da aeronave com relagio a I, ;

m representa a massa total da aeronave;

Iy, I, e I representam os momentos de inércia em torno de x, y e z,

respectivamente;

Ly, 1y; e I, representam os produtos de inércia com relagdo aos planos

Oxy, Oyz e QOzx.
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4.5 —- EQUACOLS DE FORCAS E MOMENTOS AERODINAMICOS

O método e o desenvolvimento das equagdes de forgas e momentos
aerodindmicos que atuam sobre uma aeronave em vdo escolhido, ¢ o mesmo
citado por ETKIN & REID, et al (1996), onde pode ser encontrado de forma mais
detalhada. Para este trabalho, interessa apenas definir a forma final das equages,

as quais serdo posteriormente implementadas no software.
Este modelo considera que as forgas e momentos aerodindmicos sdo
fungGes de valores instantineos das perturbagdes na velocidade, nos dngulos das

superficies de controle e das suas derivadas.

Considerando 4 uma reagfo aerodindmica qualquer, temos que:

Ad = A+ Agii + Ajii +...+ 4, 8, + A, 5, (4.27)

A
onde: 4, =—, etc.
‘

As derivadas do tipo A, sdo chamadas de derivadas de estabilidade
dimensionais da aeronave. Assim as forgas e momentos aerodindmicos que atuam

na aeronave sdo fungdes das componentes de velocidade, e podem ser representadas

pelas seguintes equagdes (ETKIN & REID et al, 1996):

AX =X, - Au+ X, -Aw+ X, -Div+ X, -Aq+ X5 - AS, (4.28)
AY =Y, -Av+Y,-Ap+Y, -Ar+¥; -AS, +T; - A6, (4.29)

AZ=Z, Mi+Z, -Aw+Z, -M+Z, -Aqg+Z; -AS, (4.30)
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AL=L,-Av+ L, -Ap+ L, -Ar+Ls -AS, + L - A6, (4.31)
AM =M, -Au+M, - Aw+M - A+ M, -Ag+M; -AS, (4.32)
AN=N,-Av+N,-Ap+N,-Ar+N; -AS, +N; - A5, (4.33)

Onde:

7 7 v Fi 7z
® _/Y", X“., )(fp) “'Yq> 1\/5,’ ] }P’ It" }5,,’ jé', > Z", Zw> Zﬁ': Zq; ZJ' 3

i)

L, L, L, L, L, M, M, M,, M,, My N,

e

un? w2 Np: Nr: Né'ae

N, representam as derivadas aerodinamicas de estabilidade;

o Au, Av e Aw representam os valores instantaneos das perturbagtes nas

velocidades lineares;

o Ap, Ag e Ar representam os valores instantineos das perturbages nas

velocidades angulares;

AS,, A, e AS, variagdes nos controles;
Considerando que a aeronave se encontra em equilibrio, é necessario

acrescentar os valores iniciais das forgas aerodindmicas nas equagdes. Estas forgas

sdo representadas pelas seguintes equagdes:

X,=m-gsinb, 4.34
0 0

¥, =0 (4.35)
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Zy=—m-gcosl, (4.36)

Desta forma, as forgas aerodinamicas X, ¥ e Z sfio substituidas nas equagdes

de (4.11) a (4.13) e sdio definidas por:

/Y — A{Y = 1Y“ (4.37)

Y =AY -7, (4.38)

Z=AZ-Z, (4.39)
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CAPITULO 5

ANALISE DE REQUISITOS PARA CONSTRUCAO DO

SOFTWARE SIMAERO

Para construgdo de um software, ¢ necessario antes definir quais os
requisitos, caracteristicas, pardmetros de entrada e saidas deste sofiware. Neste
capitulo serd feita uma andlise e descrigio dos requisitos basicos e necessarios

para o desenvolvimento do software SIMAERO.

Em linhas gerais o soflware SIMAERQO serd capaz de simular
matematicamente uma aeronave em vdo, recebendo como entradas valores
numeéricos, retornando dados numéricos e graficos cartesianos. Isto serd feito
implementando o modelo matematico apresentado no capitulo anterior. Além
disso, o software serd implementado de modo que possa facilitar uma futura

integragdo com uma plataforma de simulador de vdo.

5.1 — INTRODUCAOQO

O programa SIMAERO ¢ um software desenvolvido utilizando a
linguagem de programagfio orientada a objetos C++. O sofiware é um simulador
de vbo no qual o usuério entra com os valores iniciais para algumas variaveis que
dizem respeito a dinamica e ao controle do vdo, e obtém como saida a resposta do

comportamento dindmico da aeronave. Em outras palavras, o software tem como
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objetivo principal implementar e resolver as equagdes de dindmica e controle de
voo, de modo a simular o comportamento dindmico de uma aeronave em vdo,
assim como retornar as respostas do comportamento da aeronave apos

acionamento de seus controles (leme, profundor e aileron).

A principio a idéia ¢é apenas implementar e obter as respostas
numericamente e em graficos cartesianos, de modo que as saidas possam ser
transmitidas em um trabalho futuro, através das portas de saida do PC, para uma
plataforma de simulagdo. Sendo assim, a interface grafica necessaria neste
momento deve permitir ao usuario entrar com os valores das variaveis e
apresentar os resultados numéricos em graficos cartesianos para analise dos

resultados.

A Figura 5.1 representa um Diagrama de Fluxo de Dados do SIMAERO.
Neste diagrama o arquivo texto com os resultados representa o ‘Banco de

Simulagdes Realizadas’. O Bloco simular Aeronave representa o sofiware
SIMAERO.
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Diagrama de Fluxo de Dados

Simulacdes Realizadas

(Armmazenamento)
1 Abre
Simulagdes
Salva
Simulagdes
y
Condigdes Valores dos  pevsesessnsuninimmsnniny
Inicial i - Parimetros H
Entrada de Dados Mo Simular | SARTTRY o Portas de |
(Usuario) Aeronave \ Saida do PC
Sinais (Valores dos Valores dos Valores
Parimetros) Pardmetros Parimetros
(Sinais)
Graficos e
Valores
i Portasde §_ i Plataforma de }
 Entradado PC |~ Sinais { Simulagdo §

Figura 5.1 — Diagrama de Fluxo de Dados do SIMAERO.

5.2 — DESCRICAQ DA INFORMACAQ

5.2.1 — Reconhecimento do Problema

A partir do modelo matematico apresentado no capitulo anterior, foi
desenvolvido um software que realiza a simulagdo da dinmica de vdo de uma
aeronave. O software consiste na implementagio e na resolugio deste sistema de
equagdes, ¢ € desenvolvido na linguagem de programagio C++. O programa
resolve este sistema através do método interativo de integragdo numérica Runge-
Kutta de 4" ordem. A simulagfio é realizada a partir dos seguintes dados da
aeronave: dados geométricos, dados aerodindmicos e derivadas de estabilidade, os
quais sdio passados como pardmetros de entrada para o software. Como

parametros de saida, o programa retorna os valores das seguintes varidveis:
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velocidade linear, velocidade angular, aceleragfio linear, aceleragfio angular e
orientagdo da aeronave. Estes resultados sdo apresentados em valores numéricos e
armazenados em arquivos, e desenhados em graficos cartesianos. Os resultados
obtidos da simulagdo descrevem o comportamento da aeronave. A analise do
comportamento ¢ realizada comparando simulagdes realizadas para diferentes
condigdes de voo e variando as entradas nos controles da aeronave (aileron,

profundor e leme).

5.3 — DESCRICAO FUNCIONAL

5.3.1 — Avaliaciio e sintese da solugio

O objetivo deste trabalho consiste em implementar e resolver as equagdes
de dindmica e controle de voo em um algoritmo computacional. Para isto,
utilizamos a linguagem de programagiio Ct++, como ja foi dito. A estrutura de

arquivos do software esta implementada de acordo com a Figura 5.2 adiante.

O programa principal estd no arquivo simaero.cpp, o qual contém todas as
fungBes de controle da interface grafica e dos eventos internos do programa, ou
seja, eventos ou fungdes que ndo sdo controlados pelo usuario. Além disso,
também faz parte do arquivo a rotina principal que controla toda a simulagfio, a
qual ¢ disparada por interagdo do usuario ao pressionar o botdo Calcular. Este
evento resulta na chamada a fung¢o Button calcularClick, a qual denominaremos
aqui simplesmente por Calcular. Neste arquivo também sfio implementadas as
fungOes rk4, gera [, carrega controles, carrega mairizes e que serfio detalhadas

mais adiante.

Além disto, sdo feitas também chamadas a outras fungdes que estdo em

outros arquivos denominados bibliotecas. Sdo eles: definicao.h e edo.h. Estes sdo
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referenciados em uma outra biblioteca chamada simaero.h, que é a biblioteca
principal do software e € referenciada pelo programa principal simaero.cpp. Nesta
biblioteca, além das bibliotecas externas (ou seja, desenvolvidas especificamente
para este programa) também estdo referenciadas as bibliotecas internas (aquelas

que acompanham o compilador para eventos ndo controlados pelo usuario).

O arquivo definicao.h, contém a declaragdo das constantes, variaveis,
vetores e matrizes. Neste arquivo, estes termos siio criados e recebem como valor
inicial zero. Apenas as constantes recebem valores especificos e diferentes de
zero. Além disso, também estdo implementadas neste arquivo as fungGes

calcula densidade e calcula vel total.
O arquivo edo.h, ¢ composto das seguintes fungdes:

o calcula_forca momento, a qual calcula as forgas e momentos

aerodinamicos da aeronave;

e calcula derivadas, a qual contém a implementagdo das equagdes
diferenciais ordinarias nfo-lineares que descrevem a dinfimica da

aeronave, e que devem ser resolvidas para simular o voo.
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Estrutura do Programa

simaero.cpp

+ calcula( ) — Fungéo Principal (Button_calcularClick)
+ carrega_controles( )

s 1kd( )

+ carrega_malrizes( )

simaero.h - Interface
* Fungdes Intemas
+ Bibliotecas Externas

-
Constantes - (dados.)

+ Tempo de Simulagdo
* Numero de Equacgfes
b

» N° de Derivadas Aerodinarmicas

Variaveis — (dados.)
+ Dados Aerodindmicos

s DEFINICAO.h
edo.f1 - Equacdes « Constantes
+ calcula_derivadas( ) R ——
* Vetores
* Matrizes

m, S, lzx, Ix, ly, 1z, b,
ema, t, h, rho, altitude
\.

/ Vetores

* Parametros[12]

+ Parametros Auxiliares

XY, Z, LM N
+Velocidades Iniciais
uo, Vo, Wo

+Supeftficies de Controle

u,v,w, p, q.1, phi, teta. psi, x. y, z

* Derivadas dos Parametros
»Forgas e Momentos Aerodinamicos

k alleron[ ], profundor[] e leme[] J,}

\

+ Derivadas Aerodindrricas

‘ Matrizes

J

Iligura 5.2 — Estrutura do Software SIMAERO.
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5.4 — DEFINICAO DAS VARIAVEIS I. CONSTANTES

No programa, serdo usadas as seguintes constantes:

e g — representa a aceleracio da gravidade que serd considerada
constante com valor de 9,80665 m/ seg?;

e (- representa o tempo total em segundos;

e i— instante atual da simulagfo;

e h — representa o valor do passo de integragio em segundos (valor

assumido como padrdo no SIMAERO é h = 0,015s);,
Também serdo usadas as seguintes variaveis durante a simulagfo:

e m —representa a massa da aeronave em [Kg] :

e S —representa a area de referéncia da aeronave em lmzl;

e IZX — representa o produto de inércia com relagdo ao plano de
coordenadas cartesianas OZX em lKg : mZJ;

o IZY e IXY — representam os produtos de inércia com relagio aos
planos OZY e OXY respectivamente, porém ndo estdo presenies no
software, pois possuem valor zero devido a simetria da aeronave
(conforme considerado no desenvolvimento das equagdes);

e IX — representa o momento de inércia com relagio ao eixo de
coordenadas cartesianas O.X e sera medido em lKg . 1112J ;

e IY - representa o momento de inércia com relagio ao eixo de
coordenadas cartesianas OY e sera medido em [Kg . 1112];

e IZ — representa o momento de inércia com relagio ao eixo de
coordenadas cartesianas OZ e sera medido em lKg : sz;

o b representa a envergadura de referéncia da asa em [m];

e cma — representa a corda média aerodindmica de referéncia em |ml:
2

= Dibliolega 2
; :n - C-‘"Q‘
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o altitude — representa a altitude em que a aeronave se encontra em [m];
o alt_ref - altitude de referéncia (no caso ao nivel do mar) em [m];
e rho — densidade relativa do ar em [Kg/ m3];

e vel_total — representa a velocidade total da aeronave em [m/s].

Todos estas constantes e variaveis fazem parte de um registro com o nome
dados, logo cada uma das varidveis e constantes é acessada através deste registro
(dados.g, por exemplo, acessa a constante que contém o valor da aceleragdo da

gravidade).

Além das constantes e variaveis que sdo usadas nas fungdes e
procedimentos no decorrer do programa, serd feito uso também de outras

variaveis na forma de vetores e matrizes que serviram de auxilio aos célculos.
Os vetores usados sdo:

e parametro[12] - este vetor armazena os pardmetros:
u,v,w,p.q,r,¢,0,,x,y,z, nesta ordem, os quais sio calculados
nas equagdes de movimento. As unidades para cada um dos
pardmetros sdo definidas de acordo com o Sistema Internacional de

Unidades, sendo:

" u=[mssl;

" v=[m/s];

" w=lmss];

* p=lradis];
“ q=lrad/s];
" r=[radss];
" ¢ =lrad];
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" 0=lrad];
oy =lrad];
= x=[m];

« y=[mlse

nz=[m].

Neste vetor sdo armazenadas as solugOes para cada um destes
pardmetros, e isto ¢ realizado na fungdo rk4, onde acontece a

integragdo numérica;

parametro_aux[12] — representa também um vetor para os
pardmetros w,v,w, p,q,r,$,0,y,x,y, e z mas agora utilizados
como variaveis auxiliares no armazenamento da solugiio no comego

do “iésimo” passo de integrago;

parametro_der[12] — este vetor armazena o valor das derivadas
dos pardmetros em fungéio do tempo &, v, p, 4,7, 0,0,y7,%, 9, ¢ Z,

nesta ordem e que sfo calculados durante a integragio;

vel_ini[3] — armazena os valores iniciais das componentes da

velocidade;

forca_momen|6] — este vetor representa as forgas X, Y e Z, e os
momentos L, M e N que atuam na aeronave, e seus valores sido

calculados e armazenados nesta ordem,;

controles[3][Tempo] — armazena os valores a cada instante da
simulagdo para o acionamento dos controles da aeronave:
profundor (controles[0][tempo]), aileron (controles[1][tempo]) e

leme (controles[2][tempo]);



As matrizes utilizadas no soflware sdo as seguintes:

derivadas — esta matriz armazena os valores de todas as derivadas

aerodindmicas na seguinte ordem X, X, X, X , X; ¥V, ¥,

n? w2 W2

M.,

u? w? L u-?

Y, Ys Yy s 20 2y Zo Zgs Zs o Ly Ly Ly Ly Ly, M

M., M M',L N,, N,, N,, N‘sﬂe Nt.;r, que serdo usadas para

w? q°
resolugfio das equagdes, uma para cada linha da matriz. As colunas

representam diferentes condigdes de voo;

Julga-se necessario descrever também, antes de citar as fungdes e rotinas,

alguns eventos importantes realizados pelo programa e que estdo implementados

de maneira implicita:

Inicializagéio das varidaveis, matrizes e velores — todas as variaveis,
vetores e matrizes recebem como valor inicial 0 (zero), evitando
que O programa comece sua execugdo com as variaveis definidas
com valores indesejados. Isto ¢é realizado nas rotinas de criagio das

variaveis no arquivo definicao.h;

Definir condi¢des iniciais dos pardmeiros — para este trabalho foi
definido que para as condigdes iniciais dos parimetros a serem
calculados, sera atribuido o valor inicial de 0 (zero), com excegdo
das velocidades g, vo € wo que podem ser definidas pelo usuarios
com valores diferentes de zero. . Como isto ja é feito no momento
em que as variaveis sdo criadas, ndo se faz necessario mais nenhum
procedimento. Assim os valores para as condi¢Bes iniciais do
problema para os pardmetros w,v,w,p,q,r,$,0,w.x,y, e z, ji
estdo definidos antes de iniciar a simulagdo. Isto podera

futuramente ser alterado, permitindo que o usuario defina as
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condigdes iniciais com entradas pelo teclado ou através de um

arquivo;

o Definigdo das velocidades inicias — as velocidades iniciais ug, vo €
wo também recebem o valor inicial 0 (zero) quando sdo criadas,
porém podem ser definidas pelo usuario na tela principal antes de

iniciar a simulagfio;

o Carregar dados geométricos da aeronave — os dados geométricos
sdo passados ao programa através de um arquivo texto no inicio da
execugdo do programa. Isto é feito no momento em que sdo

carregadas as matrizes das derivadas aerodindmicas.

o Salvar simulagdo — os valores obtidos a cada passo da simulagdo
sdo gravados em um arquivo texto no momento em que sdo
calculados. Sdo armazenados respectivamente o tempo atual (t) e os
pardmetros com um espago de tabulagio entre eles na seguinte

ordem: wu,v,w,p,q,r,¢,0,w.x,y, e z.

Sera feita agora uma descrigio das fungdes e rotinas utilizadas no

programa. Sdo elas:

o calcula — esta fungio chamada no programa pelo nome
Bution_calcularClick, e é a fungdo principal que é executada por
interagdo do usudrio. Nesta fungdo define-se a condigiio de vdo que
serd simulada; criam-se as variaveis, vetores e matrizes; define-se o
tempo de simulagdo, passo de integragfio, atitude para a condigdio
de vOo escolhida; carrega-se a matriz de coeficientes
aerodindmicos e as entrados para os controles. Por fim, faz-se
também a chamada a fungdo rk4 e ao final da simulagfio é feita a

limpeza das variaveis;
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carrega ialrizes — carrega os dados aerodindmicos e geométricos
da aeronave, e os valores das derivadas aerodinimicas lidos de um

arquivo texto;

carrega confroles — atribui valores para os angulos de deflexfio do
profundor, aileron e leme, os quais sdo armazenados no vetor
controles[3][tempo], onde as linhas 0, 1 e 2 representam
respectivamente profundor, aileron e leme. Os valores dos
comandos sdio passados pelo usudrio em graus e o programa
converte para radianos para realizar os céalculos; e o tempo
representa cada instante (em segundos) da simulagdo. A principio,
a entrada nos controles é uma fungdo do tipo “degrau”. Isto
significa que, define-se um tnico valor (em radianos) para uma
faixa de tempo limitada. Futuramente poderd ser alterada para

outros tipos de entrada nos controles;

rk4 — esta fungfio contém a implementagdo do método Runge-Kutta
de 4" ordem, que é o método de integragiio numérica utilizado no
calculo dos valores dos parimetros que estdio sendo avaliados.
Além disto, sdo realizados todos os célculos da simulagiio através
de chamadas as demais fungdes, onde estdo implementados estes

calculos;

gera f — esta fungfo realiza chamadas as fungdes
caleula_derivadas e calcula forca momento que sdo usadas

durante a integracao;,

calcula_forca momento — calcula as for¢as e momentos
aerodindmicos X, ¥, 7Z L, M e N, utilizando as derivadas

aerodindmicas. Os valores calculados nesta fun¢fio serfio usados
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para 0 célculo das derivadas  dos pardmetros

l’) ‘;’ ‘I’, ])J q) ]'7 ¢7 07 y/J '\,7 _}) k] e z;

calcula derivadas — esta fungdo utiliza os dados e valores
calculados anteriormente para calcular as derivadas de
wv,w,x,,z, p,q,r,¢,0,w, no tempo atual. Estes sfo
posteriormente utilizados para realizar a integragdo numérica, e
encontrar o valor dos parmetros w,v,w,x, y,z, p,q,r,¢,0,y , que

descrevem o comportamento da aeronave em vdo em cada instante.

O fluxograma da Figura 5.3 mostra como o SIMAERO se compoita do

inicio ao fim de sua execugdo, ou seja, as tarefas que o software realiza durante o

processo de simulagio. O lago de repeti¢io relativo a simulagéio e a solugdo do

sistema de equagdes ocorre dentro do bloco Infegragdo Numérica.

Fluxograma
'
Integragiio Numérica
—+ Inicia em “modo espera” (Runge-Kutta 4%)

h 4

Gera Graficos

Preencher campos

o

Calcular (Dispara Simulagiio) ¥

Salva Resultados

Lé Arquivo com Dados da

Aeronave

Figura 5.3 — Fluxograma do Software SIMAERO.
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3.5 - ALGORITMO DESCRITIVO DO PROGRAMA SIMAERO

Sera apresentada agora a seqiiéncia de eventos que ocorre durante a
simulagdo do programa. Primeiramente em forma de texto descritivo em seguida

para melhor compreenso sera apresentado um pseudo-algoritmo descritivo.

5.5.1 — Seqiiéncia de eventos da execu¢io do software

A principio, apds ser executado, o programa fica em “modo de espera”, ou
seja, aguardando por um evento do usuério. Primeiramente o usuario define a
condigio de vBo ¢ entra com os respectivos valores iniciais para a condigfio
escolhida. B necessario definir também o passo de integragdo e o tempo de
simulagiio. Os valores de entrada para os controles (aileron, profundor e leme)
também sdo definidos pelo usuario, porém deverdo ser do tipo “degrau”, ou seja, é
estipulado um valor fixo para um determinado intervalo de tempo. Todos estes

valores sdo passados para o programa através da interface grafica.

Os valores para as derivadas aerodindmicas e para os dados geométricos
sdo lidos pelo programa de um arquivo texto previamente definido. Em seguida
inicia-se a simulagdo pressionando o botdo Calcula (também disponivel na

interface).

Para a simulagfio da dindmica de vdo, ou seja, para a solugéio do sistema de
equagdes, a altitude, a densidade relativa do ar, e a velocidade total da aeronave,

devem ser previamente definidas.

Apos serem carregadas as derivadas aerodindmicas, sio calculados os
valores das Forgas e Momentos Aerodindmicos, usando os valores iniciais dos

parametros u,v,w, p,q, ¢ r, (ou valores encontrados anteriormente durante as
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iteragdes da integragdo numérica). Em seguida sdo calculados os valores para as
equages de v, p,q,r,¢,0,y7,x,y, € Z, ou seja, para as derivadas dos

parametros.

Feito isto, inicia-se a integragio numérica usando o método Runge-Kuila,
repetindo-se os dois Gltimos passos para cada iteragio do método, para encontrar
os valores dos pardmetros u,v,w, p,q,r,¢,0,w,x, y, e z, no instante atual. Tsto é
realizado para cada instante do intervalo de tempo definido. A cada passo da
iteracfio, os valores encontrados para os parmetros, sfo utilizados na iteragio

seguinte.

A cada passo da iteragdo, sdo gravados em arquivos textos os resultados
para cada um dos pardmetros e desenhados em graficos cartesianos, também

disponiveis na interface.

5.5.2 — Algoritmo Descritivo

O programa € executado e fica em modo de espera até que seja disparado
algum evento pelo usuério. Apds o usuario ter preenchido todos os campos da
tela, deve-se pressionar o botdo Calcular, dando assim inicio & seguinte seqiiéncia

de eventos:

1° Passo - Cria e carrega as variaveis, vetores e matrizes globais:

dados — Estrutura de dados (registro) com todos os dados da aeronave (m,
S, IZX, IX, IV, 1Z, b, 1, h, altitude, rho e c; atribuindo-se o valor 0 para

todos os campos);

vel — Estrutura de dados (registro) com os vetores pardmetros[],
parametros_der|], parametros_aux[], forca momen(] e controles[][];
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mat — Matriz para armazenar as Derivadas Aerodindmicas;

2° Passo - Cria os vetores locais:

aux — do tipo inteiro, com valor inicial 0, utilizado para definir a posigdes
nos vetores;

x — do tipo ponto flutuante (nimero real), com valor inicial 0, representa o
instante atual da simulagfo;

variacao — do tipo ponto flutuante, com valor inicial dados.t/dados.h (onde
f equivale ao tempo total de simulagdo em segundos e /7 ao passo de
integragao);

Sifn], f2[n], f3[n], f4[n] — do tipo ponto flutuante representando os
pardmetros #, v, W, p, (},1",{13,6", yw,%,y, e Z, usados como variaveis
auxiliares durante o processo integragdo numérica pelo método Runge-
Kutta. (n € uma constante definida na biblioteca DEFINICAO.h com valor
12, que € o numero de equagdes do modelo matematico).

3% Passo — Define valores iniciais para paramefro[], parametro aux|),
parameiro_derl(]:

Passo 3.1 — paramefro[] recebe os valores dos parametros
uv,w, p,q,7,¢,0,y,x,y, ez, para a condigdo inicial de vdo;

Passo 3.2 — parametro_aux|| recebe parameiro[];

Passo 3.3 — parameitro der|] recebe os valores de parameiro der|]
dos par@metros u,v,w, p,q,r,¢,0,w,x,y, e z , para a condigfio inicial de
v0o;

3

4° Passo — Executa os sub-passos abaixo dentro de um lago de repetigdo, afim de
realizar a integragio numérica de acordo com o método de Runge-Kutta de 4
Ordem, variando de 0 até variagdo (= dados.t/dados.h. Este valor para variagéio é
definido pelo método Runge-Kutta, assim como o algoritmo abaixo — Passos 4.1 —
4.16).

Passo 4.1 — Resolve as equagbes de X, ¥, Z, I, M e N, utilizando os valores
de paramtero[] e armazena em forca momen[)]. (Equacgées 4.30-32, 4.36-
38).
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Passo 4.2 — Resolve as equagdes de ,v,, ;),q,;",;i,é,y),i', V¥, & 2,
utilizando forca _momen[]. (Equacdes 4.11-16, 4.20-25). Armazena
resultado em parametro der[].

Passo 4.3 — fI[] recebe o valor do vetor parametro der|[];

Passo 4.4 — pardmelfrol] recebe o valor de:
paramefro_aux[] + dados.h/2 * fI[];

Passo 4.5 — Resolve as equagdes de X, ¥, Z I, M e N, utilizando os valores
de paramtero[] e armazena em forca momen||. (Equagdes 4.30-32, 4.36-
38).

Passo 4.6 — Resolve as equagdes de ﬁ,fJ,si’,p,('],i’,gi,é,y}r,f,y, e z,
utilizando forca momen[]. (Equagies 4.11-16, 4.20-25). Armazena
resultado em parametro derf|].

Passo 4.7 — f2[] recebe o valor do vetor parametro_der[];

Passo 4.8 — pardmetro[] recebe o valor de:
parameiro_aux[| + dados.h/2 * £2[];

Passo 4.9 — Resolve as equagbes de X, ¥V, Z, I, M e N, utilizando os valores
de paramterol] e armazena em forca momen[]. (Equagoes 4.30-32, 4.36-
38).

Passo 4.10 — Resolve as equagdes de t':,ff,w,1),@,1",;5,9,;1’/,,\'*,)'!, e z,
utilizando  forca momen[]. (Equagies 4.11-16, 4.20-25). Armazena
resultado em parametro_der|].

Passo 4.11 — f3[] recebe o valor do vetor parametro_der[];

Passo 4.12 — pardmetrol] recebe o valor de:
parameiro_aux[] + dados.h/2 * f3[];

Passo 4.13 — Resolve as equagdes de X, ¥, Z L, M e N, utilizando os
valores de paramtero[] e armazena em forca momen[]. (Equacdes 4,30~
32, 4.36-38).

Passo 4.14 — Resolve as equagdes de u, v, ;'),q,f-,q%,é,y},.\?, J,. e £,
utilizando  forca_momen[]. (Equacées 4.11-16, 4.20-25). Armazena

resultado em parametro der|].

Passo 4.15 — f4[] recebe o valor do vetor parametro der|];
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Passo 4.16 — pardmeiro[] recebe o valor de:

parameiro_aux[] + ( (dados.h/6) * (f1[]+ 2*£2[1) + 2*/3[D + (F4(1) );
Passo 4.17 — Incrementa instante atual x com o valor de /;

Passo 4.18 — Desenha o ponto valores calculado para os pardmetros
u,v,w,p,q,r,¢,0,y,x,y, e z para o instante atual x, e que estdo
armazenados no vetor pardmeirol).

Passo 4.19 — parametro aux[] = paramefrol],
Passo 4.20 — Salva o valor de x e de parameitro|] no arquivo;

Passo 4.21 — Se valor x igual ao valor de 7 finaliza sai do lago de repetigfo,
sendo retornar Passo 4.1;

5° Passo — Limpa as variaveis, vetores e matrizes, e encerra o processo de
simulagio.

O fluxograma da Figura 5.4 representa a implementagiio computacional

do método de integragio numérica Runge-Kulta de 4* Ordem, para integragio do
sistema de equagGes, ou seja dos parmetros u,v, W, p,q,r,¢,0,v,%,y, ¢ 2. A

Figura 5.4 representa o 3° e 4° passos do algoritmo descrito acima.
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l parametro_aux <- parametro H parametro_der {- paramelro_aux 14-—

| 1 <~ parametro_der l———"l parametro {— parametro_aux 1 dados.h/2 = f1 II

l 2 <- parametro_der '—i~| parametro {— parametro_aux + dados.h/2 * 12 Il

I IF3 <~ parametro_der I—b{ parametro <— parametro_aux + dados.h/2 = {3 II

I I'4 {- paramelro_der |—>| parametro <— parametro_aux + ((L/6) * (I1 +(2x[2)+(2*{3)+(f4))) i

| IF4 {- parametro_der i—‘l parametro_aux {— paramelro I—PI gera_{

| Salva resultado (parametro) l—P

Figura 5.4 — Implementagiio computacional do método de integragdo numérica

Runge-Kutta de 4" Ordem.

Gera Grafico

Como ja citado foi criada uma interface grafica para que o usuario possa
interagir com o software, ou seja, informar ao software o nome do arquivo
contendo as informagdes relativas & geometria da aeronave a ser simulada, assim
como os valores para as derivadas aerodindmicas. Através desta interface também
sdo definidos o tempo de simulagio, passo de integragfio e entradas nos controles

da aeronave.
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Figura 5.5 — Interface grafica do software SIMAERO

Apés realizada a simulagio de uma aeronave, os graficos de
u,v,w, p,q,r,¢,0,w,x,y, e z estardo desenhados em cada uma das abas na parte
superior, bastando selecionar cada uma delas para visualizar o respectivo grafico.
O arquivo contendo o resultado da simulagfio estara gravado na mesma pasta em

que se encontra o executivel do software com o nome ‘result.dad’.
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CAPITULO 6

RESULTADOS

Como ja foi descrito, o software SIMAERO realiza a simulagdo da
dinimica de voo de uma aeronave, a partir dos dados geométricos e das derivadas
de estabilidade dimensionais de uma aeronave. Como resultando desta simulagdo
obtém-se os valores das velocidades lineares € angulares, dos angulos de Euller e
da posi¢do da aeronave com relagio a posigdo inicial. Com o intuito de testar o
software SIMAERO, foi realizada uma simulagdo para um caso da aeronave
Boeing 747-101, em condig&o estavel de vdo, para um vdo de cruzeiro a 12.103 m
de altitude, a uma velocidade de 235.9 m/s. Para a simulagfio, esta condigfio €
considerada como sendo a condi¢do de equilibrio da aeronave para 0O instante
inicial. Os dados desta aeronave foram retirados de (ETKIN & REID, 1996) e
convertidos para o Sistema Internacional de Unidades. A simulagdo foi realizada

utilizando os dados da Tabelas 6.1.

Como se pode ver, a Tabela 6.1 a seguir apresenta os dados para 0s
valores de altitude, namero de Mach (M), velocidade inicial (V), peso (W), massa
(m), inércia com relagdo os eixos X (Ix), Y (Iy), ¢ Z (Iz) respectivamente, €

produto de inércia com relagdo ao plano ZX (Izx).



Altitude (m) 12103
M 0,8
V (m/s) 235,9
W (Kg * m/s?) 2,8317E+06
m (Kg) 2,8374E+05
Ix (Kg/m?) 2, 4TTE+07
ly (Kg/m?) 4,490E+07
ly (Kg/m?) 6,730E+07
Izx (Kg/m?) -2,120E+06
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Tabela 6.1 - Dados do Boeing 747-101 (ETKIN & REID, 1996).

A Tabela 6.2 abaixo apresenta os valores das derivadas de estabilidade
dimensional do Boeing 747-101, separadas por derivadas longitudinais e

derivadas laterais.

Derivadas Longitudinais
X (N) Z (N) M (m * N)
u (m/s) -1,982+E03 -2,595+FE04 1,593+E04
w (m/s) 4,025+E03 | -9,030+EO4 -1,563+E04
q (rad/s) o| -4.524+E05| -1,521+E07
w' (m/s?) 0 1,909+E03 | —1,702+E04
Delta e (rad) -1,653E+00 -1,579E+06 | —5,204E+07
Derivadas Laterais
Y (N) L (m * N) N (m * N)
v (m/s) -1, 610+E04 -3,062+E0 2,131+E0
p (rad/s) 0 -1,076+E0 -1,330+E0
r (rad/s) 0 9,925+E0 -8,9344E0
jeltaa(rad) 0 -1,368E-02 -1,973E-04
Deita r (rad) 1,146E-01 6,976E-03 | -1,257E-01

Tabela 6.2 — Derivadas de Estabilidade Dimensionais do Boeing 747-101.
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Estes dados sdo passados para o Software SIMAERO através de um

arquivo texto, de onde o software 1é e realiza as simulagdes.

A simulagdio que deu origem aos graficos a seguir foi realizada com os
dados da Tabela 6.1 e Tabela 6.2 fazendo as devidas conversoes para o Sistema
Americano de Unidades. Os valores de entradas para os controles da acronave € 0
tempo de simulagdio estdo de acordo com o exemplo encontrado em (ETKIN &
REID, 1996), facilitando a comparagio entre os graficos dos resultados obtidos da
simulagfio pelo SIMAERO com os resultados apresentados em (ETKIN & REID,
1996).

Na interface original do software as respostas séo exibidas separadas cada
uma em um gréafico, porém com a finalidade de facilitar a comparagéo com as
respostas da literatura, os graficos das respostas geradas pelo SIMAERO foram
apresentados da mesma maneira que os da literatura. Além disto, como o software
apresenta os resultados no Sistema Internacional de Unidades, também para
facilitar a comparagio, os resultados deste caso foram convertidos para o Sistema
Americano de Unidades. Logo, na Figura 6.1 ¢ na Figura 6.4, as velocidades
lineares estdo em pés/s. Para os demais resultados as unidades permanecem

inalteradas.

Assim, ap6és executar uma simulagdo, obtém-se como resultados os

graficos dos seguintes parametros:

e  Velocidade Linear v (m/s),

e  Velocidade Linear v (m/s);

e  Velocidade Linear w (m/s),

e  Velocidade Angular p (rad/s);

e  Velocidade Angular g (rad/s);

o  Velocidade Angular r (rad/s);

o Deslocamento Angular ¢ (graus),
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e  Deslocamento Angular @ (graus);
e  Deslocamento Angular i (graus);

° Deslocamento em x (metros);
o Deslocamento em y (metros),

e  Deslocamento em z (metros).

Assim, a simulagfo foi realizada para um tempo total de 30 segundos com
uma entrada do tipo degrau de —15° de deflexdo no aileron do instante zero ao
instante final de simulagfio. Os demais controles permanecem fixos com valor

ZEro.

100
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40
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Figura 6.1 — Componentes das velocidades lineares (ETKIN & REID, 1996).
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Figura 6.3 — Angulos de Orientagdo (ETKIN & REID, 1996).
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Analisando os graficos, a principal caracteristica que pode-se perceber €
um rapido incremento na componente de velocidade angular p conforme Figura
6.2, juntamente com aumento do angulo de rolagem ¢, que chega quase a 90° em
30 segundos (Figura 6.3). Por outro lado, a componente de velocidade angular ¢,
assim como o dngulo de guinada y permanecem com variagdes pequenas ao
longo do tempo. A medida que a aeronave realiza 0 movimento de rolagem, com a
sustentagdo praticamente igual ao peso, a componente vertical de forca
aerodinimica diminui rapidamente, como conseqiéncia levando @ a um valor
negativo, ¢ aumentando a velocidade. Apés 30 segundos pode-se perceber um

aumento de quase 10% com relagio a velocidade inicial (Figura 6.1).

Importante lembrar que na Figura 6.1, temos o grafico de Au que

representa a componente de velocidade » menos a velocidade inicial u,

(velocidade com relagdo a condigdo inicial, ou seja, antes do inicio simulag@o) que
neste caso néo é igual a zero. Logo o valor néo representa a velocidade final # da

aeronave, € sim o incremento nesta componente com relagdo & condigfo inicial.

g23

B
o =

Velocidades (pés/s)
&2

W
-

12 14 16 18 : 30
Tempo (8)

Figura 6.4 — Componentes das velocidades lineares — Resultado do SIMAERO.
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Figura 6.5 — Componentes das velocidades angulares — resultado do SIMAERO.
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Figura 6.6 — Angulos de Orientagio — resultado do SIMAERO.

Os graficos das Figuras 6.4, 6.5 e 6.6, correspondem respectivamente aos
graficos das Figura 6.1, 6.2 e 6.3. Porém estes graficos foram gerados com 08

resultados oriundos da simulagdo pelo SIMAERO, na condigfio de vdo descrita
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anteriormente. Como os resultados entre os graficos s#o bastante proximos, pode-
se considerar que os resultados obtidos da simulagdo com o SIMAERO estdo de

acordo com o esperado.

A simulagdo acima mostra o comportamento da aeronave com respeito ao
movimento lateral da mesma, pois neste exemplo o controle da acronave acionado
foi o aileron, com deflexio de —15° A fim de ilustrar o comportamento
longitudinal da aeronave e avaliar as respostas do SIMAERO, considerando que
seus resultados ja foram validados no exemplo anterior, foi realizado um segundo
caso para a aeronave Boeing 747-101, também em condigdo estavel de vbo, para

um voo de cruzeiro a 12.103 m de altitude, agora a uma velocidade de 235.9 m/s.

Neste exemplo os graficos estdo exatamente como implementado na
versio final (considerada para este trabalho) do SIMAERO, portanto os resultados
foram apresentados no Sistema Internacional de Unidades. Os dados de entrada
para a simulagio estio na Tabela 6.3 e Tabela 6.4 adiante. Estes dados
correspondem ao Caso TII apresentado em (ETKIN & REID, 1996), com as

devidas conversdes para o Sistema Intenacional de Unidades.

Altitude (m) 12192
M 0.9
V (m/s) 265
W (Kg * m/s?) 2,832E+06
m (Kg) 2,887E+05
Ix (Kg/m?) 2, 636E+07
ly (Kg/m?) 4,794E+07
ly (Ka/m?) 7, 199E+07
Izx (Kg/m?) 1,405E+06

Tabela 6.3 - Dados do Boeing 747-101 (ETKIN & REID, 1996).
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Derivadas Longitudinais

X (N) Z (N) M (m * N)
u (m/s) -2, 70E+01 -5,74E+01 -4,64E+02
w (m/s) 2,15E+01 -5,43E+02 -1,41E+04
q (rad/s) 0 -9,09E+03 -2, 98E+06
w' (m/s?) 0 8,32E+00 | -1,19E+03
Delta e (rad) 1,06E+03 -2,52E1+04 -9, 08E+06
Derivadas Laterais

Y (N) L (m* N) N (m* N)
v (m/s) -8,21E+01 -6, 44E+03 1,28E+04
p (rad/s) 0 -1, 88E+06 -1,32E+05
r (rad/s) 0 1,18E+06 -1, 64E+06
Delta a (rad) 0 -7,62E+05 1,09E+05
Delta r (rad) 5,47E+03 5, 06E+05 -4,96E+06

Tabela 6.4 — Derivadas de Estabilidade Dimensionais do Boeing 747-101.

Para esta simulag#o foi considerado um tempo total de simulagio de 1.000
segundos, aplicando um angulo de deflexdo no profundor de 3° no instante 10s, 0
qual fica acionado até o instante 50s, retornando entfio seu angulo de deflexdo
para zero graus. Os demais controles permanecem inalterados. Os graficos de v, p,

r, w, ¢ ey foram omitidos pois como o movimento ¢ longitudinal estes

parametros permanecem inalterados.
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Figura 6.7 — Velocidade Linear « (m/s) vs Tempo (s) — resultado do SIMAERO.
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Figura 6.8 — Velocidade Linear w (m/s) vs Tempo (s) — resultado do SIMAERO.
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Figura 6.9 — Velocidade Angular ¢ (rad/s) vs Tempo (s) — resultado do
SIMAERO.
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Figura 6.10 — Angulo de Orientagdo @ (graus) vs Tempo (s) — resultado do
SIMAERO.
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Figura 6.11 — Deslocamento em x (m) vs Tempo (s) — resultado do SIMAERO.
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Figura 6.12 — Deslocamento em z (m) vs Tempo (s) — resultado do SIMAERO.
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Analisando as respostas nesta simulagfio fica nitido o momento em que €
acionado o profundor no instante 10s, pois os graficos de w, w, ¢, 6 e z
permanecem retilineos até este ponto, onde inicia-se entdo uma perturbagdo nos
graficos (Figura 6.7, 6.8, 6.9, 6.10 ¢ 6.12 respectivamente). Da mesma maneira €
notavel nos graficos de w, g, @ e z 0 momento em que o angulo de deflexdo
retorna a seu valor inicial zero (instante 50s), pois neste instante os graficos de #,
w, ¢, 0 e z comegam a convergir. Este comportamento ja era esperado, pois
demonstra a situagio em que a aeronave tende a retornar a um voo equilibrado e
estavel no qual se encontrava no instante inicial. Assim as velocidades u, w, ¢
tendem a seus respectivos valores iniciais. Por outro lado, a altitude se estabelece
em torno de 3.700m acima da posigdo em que a aeronave se encontrava no
instante inicial (Figura 6.12). Este resultado no grafico de z ja era esperado pelo
fato de ter-se aplicado um angulo de deflexdio no profundor. Por fim, podemos
perceber o deslocamento da aeronave com relagdo a sua posigdo em x, que ao final
da simulagio tem um valor em torno de 270.900m (Figura 6.11), o que também
j4 era esperado considerando que para este caso a velocidade inicial da aeronave ¢
de 265m/s e portanto apoés 1.000s espera-se que a aeronave tenha percorrido uma

distancia proxima & obtida como resultado no grafico.

Da mesma maneira que na simulagdo anterior, o grafico de u representa a
variagio da velocidade linear # com relagdo a velocidade inicial, assim como o
grafico de z representa a variagdo da posigio em z com relagdo a altitude inicial.
Os demais graficos também representam esta variagio com relago a seus valores
no instante inicial, porém nos casos aqui simulados estes possuem valor inicial

ZEro.
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CAPITULO 7

CONCULSAO E TRABALHOS FUTUROS

O Software SIMAERO foi desenvolvido com o intuito de que no futuro
ele seja modificado, para controlar uma plataforma de simulag@o. Desta forma as
respostas resultantes da simulagéo nao seriam apresentadas somente em graficos,
como & feito atualmente, mas seriam direcionadas para uma placa controladora,
que por sua vez responsavel por realizar a interface entre o software ¢ a
plataforma de simulagdo, converteria os valores obtidos na simulagdo em

movimentos na plataforma.

Da forma como estd implementado, o Software responde a entradas nos
controles da aeronave (profundor, aileron, e leme) somente do tipo degrau. Para
que seja capaz de receber outros tipos de entradas, basta alterar a rotina
‘carrega_controles()’, passando os valores para 0s controles em cada instante da

simulagio através de um vetor.

Com os resultados apresentados nos graficos do Capitulo 6, podemos
concluir que as simulagdes apresentaram respostas compativeis com as respostas
de uma aeronave real, a encontrada na referéncia (ETKIN & REID, 1996). Um

fator que faz com que os resultados ndo sejam mais proximos do real é o fato de
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algumas variaveis serem desconsideradas, a fim de simplificar o modelo, porém
sem grandes percas qualitativas. Em trabalhos futuros, caso deseje-se apurar a
qualidade das respostas, pode-se modificar as equagdes no arquivo ‘edo.h’, na

fungio ‘Calcula_derivadas()’.

Da maneira como estd implementado, o Software permite que uma
aeronave seja simulada em no maximo 2.000 segundos. Caso seja necessario
realizar uma simulagdo em um tempo maior, basta alterar a constante que define o

tempo maximo de simulagdo no arquivo ‘DEFINICAO.I’.

Os casos simulados foram retirados da literatura (ETKIN & REID, 1996),
como ja foi descrito. Ao simular outras aeronaves, deve-se ter uma atengdo
especial com as unidades dos dados e a maneira em que estdo definidas as
Derivadas de Estabilidade, de modo que estejam compativeis com o sistema aqui
apresentado, ou seja, de acordo com o modelo de equagdes proposto por ETKIN

& REID at al (1996).

Este Software, apesar de ndo ter sido implementado de forma a prover
imediata comunicagio com uma plataforma de simulacdo, pode ser usado para
realizar uma analise inicial dos dados de uma aeronave, considerando as
caracteristicas da aeronave, isto é, os pardmetros de entrada para o Software. Este
tipo de simulagfio permite que seja realizada comparagéo entre resultados obtidos
e esperados, determinando o comportamento da aeronave, ja que a simulagdo

apresenta um comportamento para a acronave, proximo do comportamento real.

O Software apresenta ainda uma fungdo que gera um arquivo texto com os
resultados obtidos na simulagdo. Estes resultados sdo os mesmo resultados

apresentados nos graficos, porém em formato texto. Este arquivo ¢ gerado em
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tempo de execugdo, ou seja, paralelamente a geragdo dos graficos. O arquivo ¢

gerado no mesmo diretério do programa executével com o nome ‘result.dad’.

As caracteristicas da aeronave passadas como pardmetros de entrada para
o software estdo dispostas em arquivos textos. Nestes arquivos € importante a
ordem em que sdo inseridos os dados, pois o programa I€ linha a linha do arquivo,
de modo que em cada linha do arquivo tem-se uma variavel especifica. Assim a
ordem ¢ essencial, e segue a seguinte seqiiéncia de variaveis: g, v0, I, I, L, L,

rho, X,y X Xoy Xoo X5 s 2y Zoyy Zis Zoy Zs s My, M, M, M, M,

K"‘ Yp: }Ir’ Yﬁa: YJ'J L;-J Lp) Lf) LJG: LJ;',) Np) Npa Nrs Nﬁae N,Sr .

O Software foi desenvolvido em Plataforma Windows 2000, utilizando o
Borland C++ Builder®, de modo que seja necessario ter este mesmo ambiente para
executar o programa. Com o intuito de tornar o software multi-plataforma, sugere-
se que em uma proxima versdo, o Software seja convertido para a linguagem de
programagdo JAVA. Desta forma, é possivel que o mesmo software seja
executado em diversos ambientes e Sistemas Operacionais. Com isso, € possivel
também que seja desenvolvido um ambiente especifico para a plataforma, de
modo que o sofiware seja executado diretamente em uma interface hardware
construida ou programada especificamente para controlar a plataforma de

simulagéo.

Atualmente o nimero de equagdes simuladas pelo software SIMAERO é
fixo de 12 equagdes e cada uma destas equacGes estio relacionadas a uma posigio
em um vetor. Em um trabalho futuro seria interessante fazer com este
armazenamento ou defini¢do do nimero de equagdes seja dinamico. No caso da
linguagem C seria utilizando ponteiros, no caso C++ ou outra linguagem orientada
a objetos, o software seria adaptado de modo que cada nova equagdo seja uma

nova instancia de um objeto, permitindo implementar um numero de equagoes
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variaveis. Desta forma pode-se implementar modelos diferentes, mais complexos

envolvendo outros subsistemas da aeronave.

E sugerido também, que em um proximo trabalho, sejam utilizados
arquivos do tipo XML (Extended Markup Language), tanto para s arquivos de
entradas do software, como para o arquivo com os resultados, pois uma vez que 0s
dados sdo armazenados em um arquivo XML, estes dados recebem marcagdes que
identificam cada dado, permitindo que um mesmo arquivo seja facilmente

interpretado por varios ambientes (JACKSON & HILDRETH, 2002).

Com a utilizacio destas duas tecnologias (JAVA e XML), é possivel
também que uma futura versdo do Software seja baseada na WEB, ficando assim

independente do ambiente.
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