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RESUMO

Este trabalho tem como objetivo apresentar um programa em MATLAB que consiga
prever, a um carater preliminar, as caracteristicas de decolagem de uma determinada
aeronave, estipulada via dimensfes geométricas. O programa devera ser capaz de
calcular o comportamento aerodindmico em solo e em voo, e também devera dispor
de um recurso de simulacédo, podendo o usuario interagir com a aeronave em tempo
real via controle ou joystick USB. O comprimento de pista para decolagem sera
definido pelo usuério. A intencdo é poder definir qual a maxima massa levantada
possivel pela aeronave definida, em funcdo das caracteristicas aerodindmicas

calculadas e do comprimento de pista informado.



ABSTRACT

This work intends to develop and present a MATLAB program, which enables one to
calculate and predict the takeoff properties of an given aircraft, with stipulated
geometric dimensions. The program will be able to calculate the aerodynamic
behavior during takeoff and cruise. It also must have a simulation option, allowing
the user to interact with the aircraft in real-time, via USB controller or joystick. The
takeoff runway length will be defined by the user. The goal is to estimate, for an

given aircraft and runway length, its maximum payload possible.



LISTA DE FIGURAS

Figura 1 - Vértice em segmento de reta (Katz; Plotkin, 1991) .........ccccooiiiiieiiieine e 3
Figura 2 - Anel de vértices com circulacdo constante (Katz; Plotkin, 1991).........ccccccccvevveniae 3

Figura 3 - Elemento de circulagdo I" e escoamento de velocidade Q (Katz; Plotkin, 1991)....5

Figura 4 - Painéis da superficie sustentadora (Katz; Plotkin, 1991) .........ccccccvviinniinninnnnnnnns 6
Figura 5 - Método da imagem para efeito solo (Kuethe; Chow ,1998) ........cccccvvvivircnnns 10
Figura 6 - Forgas @ momentos aerodiNAmMICOS ..........coverreieinirisesiesre e 11
Figura 7 - Angulos de ataque € derrapagem ..............cceceeceeeeeveereeresssesessesessessessesses s, 11
Figura 8 - Captura de tela da planilha de entrada de pardmetros.........c.cccceovvvvvierininencnenns 13
Figura 9 - Malha geométrica gerada em Matlab a partir da planilha...........cccccccoeiiivenennenn, 14
Figura 10 - Influéncia da altura no coeficiente CLO..........ccccevveviiieiie e 19
Figura 11 - Método das SEGOES CITLICAS ......veveveriiriiieiiriec ettt 20
Figura 12 — Captura de tela para ilustragio da asa comparada ...........cccceeervrivnirincnescnnenas 22
Figura 13 - Comparagdes Com 0 XFLRS ........ccocoiiiiiiiieieess e 23
Figura 14 - Instalacdo do modelo no tunel de vento do IPT ... 24
Figura 15 - Comparagao das curvas de SUSTENTAGAOD..........c.evrerirerierierieieeeesie s 24
Figura 16 - Comparacao das curvas de arfagem ...........ccceoeriiineneneneseeesese e 25
Figura 17 - Comparacao das polares de arrasto ...........cooerveeeeriseneneninsieesesie s 25
Figura 18 — Diagrama de forgas e momentos na decolagm ..........ccoceverererininesesesesenieens 27
Figura 19 - MOtOres ENSAIAUOS ........eciviiieiiiteiee e teeie et sre e te s e resbe e e sreetaesbesteeneenre e 29

Figura 20 - Ensaio em tunel de vento realizado em 2013 (1), Detalhe da fixagao (I1) e hélices

() OSSO PPPTR 30
Figura 21 - Curvas obtidas no ensaio em tlnel de VENLO .........c.cceevieeiiiecic e, 30
Figura 22 - Ensaio de atrito realizado ..........cccccveieiecic i e 31
Figura 23 - Recorte do diagrama de blocos utilizado na Simulagao ...........cccceevvevriieneniennns 36
Figura 24 - Joystick utilizado para o controle da SIMUIaGaO............cccceveveeieiseiiccieseiees 37
Figura 25 - Mundo virtual criado para a Simulagao ............ccvvviiirineneieee e 37
Figura 26 - Pontos de vista inseridos para a SImulagao ...........cccoceviieneieiniinis e 38
Figura 27 - SImulagao feita para 8 Kg........ccoovririiiiiiiees e 39
Figura 28 - Simulagao feita para 10 Kg ........ccvvririiiiiieieeesese e 39
Figura 29 - SImulagao feita para 12 Kg.......cccvviiiiiiieieieeesese e 40

Figura 30 - SIMulagao feita Para 14 Kg .......ccovvieriiiieieeeesese e 40



SUMARIO

1.

2.

6.

7.

INTRODUGAO. ...t tee ettt sttt st n s et s et en st sneanens 1

O METODO VLM — VORTEX LATTICE METHOD .....c.ooiveiieeeeeceeeeee s 2
2.1, O @NEIAE VOITICES ...oviiiiciecte ettt 3
2.2. O teorema de KUtta-JOUKOWSKY ........cccciiiiiieiieieiese ettt sre e enes 5
2.3.  Discretizacdo da superficie sustentadora e coeficientes de influéncia.........c..ccoeevveeriennnne 6
2.4.  Forgas e momentos aBrOAINAMICOS ......c.cruiiiririiiiirieieiirt ettt 8
2.5.  Influéncia do solo nas caracteristicas aerodiNAMICAS ..........cccvreerirrieirsersee e, 10

O PROGRAMA VLM DESENVOLVIDO......ccciiitiiiitiie ettt 11
3.1.  Entrada e leitura d0S PArAMELrOS. ......cccoiiviiiirieiie ettt 13
3.2, CriaG80 das MAINAS .....cc.oouiiiiiiiiee e 14
3.3.  Criag8o da matriz de INFIUBNCIA .....covevieiiieiiie e 15
3.4, Criagdo damatriz RHS ..o 16
3.5.  Obtencéo dos coeficientes aerodiNAMICOS .........ccecireiieereineseise et 17
3.6.  Derivadas e constantes aerodindmicas e de CONrole ..........cccveeririeinsinnee e, 18
3.7.  Modelagem da influéncia da altura h em relagfo a0 SOI0 .........cccceveviiiiiiiiice, 19
3.8.  Previsdo do angulo de estol € arrasto ParaSita..........ccoeerereiereiiieneese e 20

VALIDAGCAO DO PROGRAMA VLM PROPOSTO .......coeeeeeieeeiieieeiesieseseesesesssseessesssnaees 21
4.1.  Comparacdo com 0 SOftware livre XFLRS .........ccoiiiiiiiiinieceee e 22
4.2.  Comparacdo com um ensaio em tinel de VENLO.........ccoeriiriiiinincree e 24
4.3.  AvaliaGio das COMPATAGOES ........ccereiuirieiieie ettt sttt sb bbbt e e bbb b 26

O SIMULADOR DESENVOLVIDO......ccciiiiiiiietee et 27
5.1.  Modelagem das forgas e momentos aplicados a0 SIStEMA .........cccevvvvreriveiererene s, 29

5.2.  Aplicacdo do Teorema do Momento Angular (TMA) e do movimento baricéntrico (TMB)

B0 SISTEIMA ...ttt r e b bt r R R R Rt R Rt r e nr et Rt et en e r e 33
5.3.  Programag0 d0 SIMUIAAOY .........couiiiiiiiiiieieee e bbb 36
5.4.  Teste do simulador deSENVOIVIAO .........ccoeiiiiiiiiiiice e 39

CONSIDERAGOES FINAIS ..ottt 41

REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS .......oooiiiiiieieieee s 42



1. INTRODUCAO

Este trabalho tem, por objetivo, desenvolver um programa em ambiente MATLAB
que consiga avaliar os comportamentos de decolagem e subida de uma aeronave a
partir de dimensBes parametrizadas de suas superficies sustentadoras (asa ou asas,
etabilizadores, etc.). O programa deverd estudar as caracteristicas aerodinamicas de
sustentacéo, arrasto, bem como momentos de arfagem, rolagem e guinada, para uma
malha de angulos de ataque, angulos de derrapagem, e velocidades, levando em
conta a influéncia da proximidade com a pista no processo de decolagem. Além
disso, o programa devera dispor de um recurso para simulacdo interativa, isto &,
permitindo que o usudrio interaja em tempo real com a aeronave estipulada,
utilizando um controle USB para comandar o angulo de deflexdo do profundor e a

poténcia do motor.

A motivacdo inerente a este estudo é em funcdo das dificuldades encontradas nos
projetos da equipe Keep Flying de aerodesign da Escola Politécnica da Universidade
de Séo Paulo. A equipe participa anualmente de uma competi¢cdo entre escolas de
engenharia, cuja missao é projetar, relatar, apresentar, construir e voar uma aeronave
de pequeno porte que deve ser leve e, a0 mesmo tempo, ser capaz de carregar grande
carga atil. H4, na competicdo, uma restricdo do comprimento de pista disponivel para
a decolagem, fator limitante na massa total levantada pela aeronave. Uma das etapas
do projeto é prever a maxima massa levantada na decolagem, pois hd uma
bonificacdo de pontuacdo relativa a proximidade entre o0 peso realmente levantado
em voo na competicdo e 0 peso previsto em relatério pela equipe. Necessita-se,
portanto, de bons métodos de avaliacdo da decolagem da aeronave.



2. O METODO VLM - VORTEX LATTICE METHOD

Este capitulo se destina a explicar o funcionamento do método utilizado para a
obtencdo das caracteristicas aerodindmicas da aeronave, tendo como entrada as

dimensdes geomeétricas das superficies sustentadoras e de controle.

O método utilizado sera o Vortex Lattice Method, ou VLM, descrito em Katz;
Plotkin (1991), que discretiza as superficies sustentadoras em pequenos painéis
quadrilateros, impondo singularidades na forma de anéis de vortices, cujos valores de
circulacdo séo obtidos com sistemas lineares de equacdes advindas das condigcbes de
contorno de impermeabilidade e tangéncia no bordo de fuga. Todo o equacionamento

do método sera baseado em Katz; Plotkin (1991).

A escolha do VLM dentre tantas outras possiblidades de métodos potenciais se da
devido ao fato da sua agilidade e facilidade de implementacdo, quando se compara
com outros métodos. Além disso, 0 VLM possui pouca restricdo no que tange as
limitacGes geométricas (enflechamentos, diedros, nimero de superficies). As faixas

usuais de operacdo deste método véo de

Vale ressaltar que esta analise é baseada na teoria do escoamento potencial, que ndo
leva em conta a influéncia da viscosidade ou das caracteristicas de turbuléncia do
escoamento. Os resultados ficam limitados, portanto. Para estudos aerodinamicos
mais precisos, normalmente faz-se uso de ensaios em tunel de vento e softwares
comerciais de dindmica de fluidos computacional, ou CFD. Estes Gltimos requerem
alta performance computacional e alto tempo de processamento. O intuito deste
trabalho é fornecer um método de estimativa preliminar das caracteristicas

aerodinamicas, devendo ser eficiente no quesito de tempo de processamento.

O método VLM utiliza a superficie de arqueamento média da asa como referéncia
para os célculos. Ela é discretizada em painéis contendo aneis de vortices (descritos
adiante) de circulagdes desconhecidas inicialmente. A equacdo de laplace para o
potencial é aplicada ao escoamento e a condigdo de ndo-penetracdo € imposta,

criando assim as condigdes de contorno para a definicdo do sistema linear que
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resultara na obtencdo das circulagbes de cada anel de vértice. Por fim, o teorema de

Kutta-Joukousky € aplicado para a obtencdo das resultantes aerodinamicas.
2.1. O anel de vortices

A figura 1 ilustra um vortice em segmento de reta com circulagdo constante I':

I'o

r 2

%z. ¥1. 22}

(X1, Vi.21)

e p

(X5, ¥ 2p)

Figura 1 - Vortice em segmento de reta (Katz; Plotkin, 1991)

Sabe-se, da integracdo da lei de Biot-Savart, que a velocidade induzida em um ponto

P qualquer por este segmento é:

- o L (AxB\ (A 7
Uy (X Z, X z = . o = - =
pEv eyt D = \Fme) O \ml

Essa equacdo é utilizada para calcular a velocidade induzida por um anel de vortices,
isto €, um conjunto de quatro vortices segmentos de reta adjacentes de circulacéo

constante, em um ponto P qualquer, como mostra a figura 2:

(X4, yd» Z4)

(131 Y3, ZJ)

(X2, ¥2, 23)
(xli yla Zl)

Figura 2 - Anel de vértices com circulacdo constante (Katz; Plotkin, 1991)



A velocidade induzida em um ponto P qualquer por este anel de vortices é:

— — —
Up = vp(xllyllzlle'yZIZZIF) + vp(xZ'yZ'ZZ'XB'yB'ZB'F)

— —
+ vp(x3»}’3'z3»x4» YarZa ) + vp(xél-' Var Zar X1, Y1, %1, ')

Como hé dependéncia linear entre a velocidade induzida v,, e a circulagdo I', convém

utilizar a seguinte notagdo, em que K;_,; € um vetor que denota a indugéo de um

painel j sobre um ponto i:
Up = I(j_,i T

A necessidade de se fazer uso de um anel de vortices ao invés de um simples
segmento vem da concluséo do teorema de Helmholtz, que diz que um filamento de
vortice ndo pode terminar dentro de um fluido — ele deve se estender aos limites do

fluido ou formar um circuito fechado.



2.2. O teorema de Kutta-Joukowsky

A figura 3 ilustra a convencédo utilizada para a explanacdo do teorema de Kutta-
Joukowski:

Figura 3 - Elemento de circulacdo I' e escoamento de velocidade Q (Katz; Plotkin,
1991)

O teorema propde que a forca aerodindmica por unidade de comprimento F
resultante da interagdo entre o elemento de circulagdo I' e a velocidade de

escoamento ao longe Q,, assume a forma:

- -

F=p-QuxT

Nesta equacdo, p é a massa especifica do fluido.



2.3.  Discretizacao da superficie sustentadora e coeficientes de influéncia

Uma vez introduzidos os dados geométricos referentes a forma da superficie
sustentadora da aeronave, é entdo feita a discretizacdo da superficie. Para tal, divide-
se a asa em pequenos painéis quadrilateros, cada um contendo um elemento de
singularidade (para este método, serd o anel de vortices explicado no item anterior).

A figura 4 ilustra a discretizacdo:

Wing L.E.
Collocation point

a
.
-

Normal vector n
Wing T.E.

Bound vortices Q

“Free"" wake vortices

Figura 4 - Painéis da superficie sustentadora (Katz; Plotkin, 1991)

Deve-se tomar um cuidado especial ao criar 0s pontos dos painéis utilizados para a
disposicdo dos anéis de vortices. Inicialmente, faz se a discretizagdo da superficie em
painéis relativos a geometria. Contudo, ao criar 0s painéis que contém os anéis, faz
se uma transposicao longitudinal: a linha frontal de cada anel passa a ocupar o quarto

de corda do painel geométrico.

Cada painél contendo um anel de vortices deve possuir como caracteristicas
identificadoras os pontos das bordas, o vetor normal 7, o ponto de colocacdo P
(centro do painel) e a incdgnita associada I'. Aos painéis do bordo de fuga, ha a
necessidade de se acoplar um painel auxiliar de esteira livre, com mesmo valor de T'.

Isto e feito para garantir que o escoamento obtido seja tangente ao bordo de fuga,
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evitando cruzamentos indevidos, o que inviabilizaria a aplicacdo da teoria de

escoamento potencial.

Assuma que ha, finalmente, N painéis criados, cada um contendo um anel de vartices
com I" desconhecido. O proximo passo € obter um sistema de equaces lineares que
retorne o valor das circulag@es de cada anel. Isto pode ser feito aplicando a condicao
de ndo penetrabilidade no escoamento. Suponha que no centro do painel o
escoamento total (velocidade ao longe somada a velocidade total induzida) seja
tangente a superficie. Em termos algébricos, isso significa dizer que o produto
escalar entre a velocidade total no painel e seu vetor normal € nulo. Portanto, para
um painel i induzido pelos painéis j da malha, a equacao que rege a condicdo de nédo

penetrabilidade é:
N
Z(I?H 1) =~ Qo Ty
j=1

Cada elemento j do somatério corresponde a coluna j da matriz dos coeficientes de
influéncia. O lado direito da equacdo corresponde aos elementos da matriz

independente. Para a geracdo das linhas i, repete-se a rotina para cada painel i:

[_)1—>1 n, I?N—>1 ﬁ1] [H] f—@x,-ﬁﬂ
| |

| I-I[e Jl

|~_)1—>N ﬁ)N EN—)N ﬁ)NJ FN |~_600 ﬁ)NJ

Na equacdo matricial acima, € usual chamar a matriz do lado direito da equacdo de
Matriz RHS (ou right-hand side), enquanto que a matriz quadrada ¢ chamada de

matriz de influéncia.

O sistema linear € facilmente resolvido com o auxilio computacional. Assim, pode-se

obter os valores das circulagfes I" de cada painel na matriz das incégnitas.



2.4.  Forgas e momentos aerodinamicos

Uma vez encontrados os valores de I', parte-se para o processamento dos dados a fim
de se encontrar os valores de sustentacdo, arrasto induzido e momento de arfagem.
Havendo X painéis na direcdo da corda da asa e Y paineéis na direcdo da envergadura,
e o indice i se referindo a numeracdo do painel na corda, e j a da envergadura, a

distribuicdo de sustentacdo por painel é dada por:

L_._{p'Qoo'([Ej_n—l,j)'AYij i>1
ij =

p Q- Iij - Ayyj i=1

O mesmo procedimento pode ser efetuado para a obtencdo da distribuicdo das forgas
laterais Fy,;, quando se considera a variagao Az;;. Usualmente esta forca deve ser
nula, considerando efeitos de simetria lateral. Contudo, quando se leva em conta

deflexdes de leme, aileron ou angulo de derrapagem, deve haver uma componente

aerodindmica lateral.

Para a computacdo do arrasto parasita, deve-se obter as componentes verticais das
velocidades induzidas em cada painel, w;;. Isso pode ser obtido a partir do estagio de
criagdo da matriz de influéncia, reservando uma matriz a mais para a obtencéo das
velocidades induzidas w;;. Esta matriz € simplesmente composta dos termos em z
dos vetores de inducéo I?jﬂ- apresentados no item anterior (deve-se tomar cuidado
especial ao avaliar os indices i e j dos vetores K, pois eles tém significado diferente
dos indices das velocidades induzidas w;;). Uma vez conhecidos os valores de wy;,
parte-se para a obtengéo dos valores de arrasto induzido na malha:

Dy = { —pwi; - (Lj = Lioyj) - Ayy i.>_1
—p - wij Iij - Ay; i=1

A computacdo do momento de arfagem M com relagdo a um polo estipulado é obtida

integrando os momentos de cada sustentagdo L;; em relagdo a esse polo. O momento

de rolagem / é calculado a partir da soma dos momentos individuais de cada

elemento L;; em relagdo ao eixo de simetria. Em seguida, 0 momento de guinada n é

obtido considerando os elementos da forca lateral E,;. Finalmente, a sustentagéo L, 0



arrasto induzido total D;,4 da superficie e a forca lateral F, sdo obtidos pela soma

dos termos L,

Dij, By respectivamente. Os coeficientes adimensionais de

sustentacdo, arrasto, forca lateral e momentos de arfagem, rolagem e guinada podem

ser calculados com as expressoes:

CL:1 L
f'p'ng

CD:1 Dind
Q'P'ng

Cy =1 Fy
Z'P'Qfo

Cl=1 :
Z'p'QooZ -c

Cm=1 M
inOZO -

Cn—1 e
zPng -c

O termo ¢ se refere a corda média aerodinamica,

do momento de arfagem.

referéncia para adimesionalizacéo



2.5. Influéncia do solo nas caracteristicas aerodinamicas

De acordo com Kuethe; Chow (1998), a proximidade da aeronave com o solo
implica na diminuicdo da formacdo de vortices de ponta de asa. Isso acarreta na
diminuigéo da velocidade induzida verticalmente, ou downwash. Como consequéncia
direta, ocorre um aumento na sustentagdo e uma diminuicgéo do arrasto induzido. Este
efeito € chamado de Efeito Solo e deve ser levado em consideragdo, para obter uma

boa aproximacéo da previsao de comportamento em decolagem.

A

Figura 5 - Método da imagem para modelagem do efeito solo Kuethe; Chow (1998)

Para a inclusdo do efeito solo no VLM, deve-se considerar a influéncia de paiéis
simetricamente posicionados em relacdo ao plano x-y, como mostra a figura 5. Esta
influéncia faz com que ndo haja componentes verticais de velocidade no plano de
simetria, caracterizando a condicdo de impermeabilidade do plano x-y (0 escoamento

néo cruza o plano).
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3. O PROGRAMA VLM DESENVOLVIDO

Este capitulo pretende explicar o funcionamento do programa desenvolvido para a

caracterizagdo aerodindmica das aeronaves estipuladas pelos usuérios.

O objetivo do VLM desenvolvido é obter, para uma série de alturas entre a aeronave
e o solo, as derivadas aerodinamicas pertinentes a simulacdo da decolagem e subida.
As figuras a seguir apresentam as nomenclaturas de forcas e momentos, bem como

0s angulos de ataque o ¢ de derrapagem f.

For¢a Lateral Fy Suste/ntigﬁo L
Leme Arrasto D
Aileron L Guinada n
Arfagem m >

Rolagem 1

Profundor

Figura 6 - Forgas e momentos aerodindmicos

Figura 7 - Angulos de ataque e derrapagem

11



Apresentam-se agora os angulos 6., &, e &, que representam, respectivamente, as
deflexdes de profundor, aileron e leme. Os coeficientes aerodindmicos sdo obtidos
por meio de derivagdes lineares, com excecdo do coeficiente de arrasto, que tem uma

relacdo quadratica em com o coeficiente de sustentacdo. A modelagem resulta em:
CL=CLy a+CLs,*8,+CLg, 64+ CL,
CD = CD¢yp - CL? + CD¢yy - CL + CD,
CY =CYp- B+ CYs 6,
Cl=Clg B+ Clsq 64+ Clsy* 6,
Cm=Cmy-a+Cmg, 8, +Cmgy -6, + Cmy
Cn=Cng- B+ Cnsq 6, + Cngy - 6

O objetivo do VLM proposto é calcular as derivadas CL,, CLs,, CLsy, CLy, CD¢p2,
CDCLl e CDO, CYﬁ, CYé‘r, Clﬁ, Clé‘a, Clé‘r, Cma, Cm5e, Cm5a, Cmo, CnB, C?’l(ga e

Cngs, em funcédo da altura da aeronave em relacéo ao solo.

12



3.1. Entrada e leitura dos parametros

O programa proposto recebe as entradas a partir de uma planilha gerada no Microsoft

Excel, por facilidade de edicdo dos parametros. A figura a seguir mostra uma captura

de tela da planilha.
A C D E F G H | J K L M N Q
Geometria L.
: Superficie 1 2 3 4 5 10 Dinzmica
4 Corda na raiz (m) 04 03 028 018 0,18 o min (%) = |
5 Corda na ponta (m) 03 028 025 0.15 0.13 o max (°) ] 8
6 Envergadura (°) | 0655 | 0455 | 0085 | 021755 | 025 B min (%) -10
7 Enflechamento (°)] 5 10 10 10 10 Pmax(®) | 10
8 Diedro (°) 5 10 10 0 90 hmin(m) | 0.12
9 Incidéncia raiz (°) | 1.32 132 132 357 0 hmax(m) | 10
10 Incidéncia ponta (3)‘ 132 132 132 -3.57 0 p (kg/m®) 1,150
11 Offsetx(m) | 0 00571 |0.136097 | 07047 | 07047 p(Nsm) | 1.74E-05
12 Offset v (m) 0 | 0652508 | 1.100595 0 0 Q (m's) 10,000
13 Offset z (m) 0 0.0571 |0.136097 | 02359 | 02359 b (m) 2369
14 Aileron (%) 0 15 0 0 0 S (m?) 0,761
15 Cordaalleron | 0 35 0 0 0 MAC (m) | 0326039
16 Profimdor (°) | 0 0 0 10 0 AR 17372162
17 Corda profimdor ] 0 0 0 30 0 x_cm (m) 1 o1
18 Leme 1 o 0 0 0 10 a0 (N) 39
19 Corda Leme 0 0 0 0 40 al (Nsim) | -04
20 Painéis X 9 9 9 9 9 a2 (N.s¥m?)] -0,02052
21 Painéis Y 6 5 3 4 5
22 Espelhar? 1 1 1 1 0
23 Asa? 1 1 1 0 0
2 Tnverte? 0 0 0 0 0
25 Aerofélio 420 e420 e420 | n0012 | n0012
26
PR Sheetl . Sheet2 Aeronaves exemplo %1 [

Figura 8 - Captura de tela da planilha de entrada de parametros

Na planilha, o usuério deve cadastrar as superficies sustentadoras da aeronave a ser
estudada. Cada superficie contém 22 variaveis que as definem (cordas, angulos de
incidéncia, enflechamento, diedro, offsets em relacdo a origem do sistema de
coordenadas, deflexdes de aileron, profundor e leme, ndmero de painéis,
verificadores de espelhamento da superficie e inversdo de perfil e nome do aerofélio

da superficie).

A tabela da direita contém as variaveis para a varredura das alturas, angulos de
ataque e derrapagem, bem como a adimensionalizacdo dos coeficientes
aerodinamicos calculados, entre outros. Em seguida, uma funcéo é criada no Matlab

para a obtencao dos dados da planilha e posterior anélise.

13



3.2.  Criagéo das malhas

Apbs a funcdo de leitura dos dados da planilha, uma rotina converte os parametros
geométricos em matrizes X,Y e Z. As linhas das matrizes percorrem a corda das
superficies, enquanto que as colunas das matrizes percorrem a envergadura. As
matrizes sdo entdo rotacionadas em relacdo ao angulo de ataque a e ao angulo de

derrapagem g avaliados.

Uma funcéo de geracdo de surfaces pode gerar a representacdo visual da malha. A

figura a seguir apresenta a malha para os dados geométricos da figura 8.

Figura 9 - Malha geométrica gerada em Matlab a partir da planilha

Em seguida, uma rotina converte as matrizes X,Y e Z em varidveis geometricas
relativas aos painéis, conforme explicado no item 2. As variaveis sdo 18 vetores linha

contendo as coordenadas nas trés dimensGes dos 4 cantos de cada painel (P1,, P1,,
P1,, P2, P2,, P2,, P3,, P3,, P3,, P4,, P4,, P4,), bem como as componentes
dos vetores normais aos painéis (N, N,, N;), além da posicdo do centro de cada

painel (Cy, Cy, Cy).

Finalmente, a rotina aglutina as linhas dos 18 vetores de cada superficie em 18

vetores para o avido completo, para serem utilizadas na etapa seguinte.
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3.3.  Criagdo da matriz de influéncia

Uma vez obtidos os vetores do item anterior, os coeficientes de influéncia sdo
calculados levando-se em conta a altura h em relagdo ao solo. Para cada altura h, as

coordenadas z dos vetores deverdo ser alteradas dentro da rotina, de tal forma que

Pl,=Pl,+h

P2, =P2,+h

P3,=P3,+h
C,=C,+h

Na etapa de consideracdo do efeito solo, se o programador dobrar o numero de
painéis (painéis da aeronave + painéis da imagem simétrica em relacdo ao solo), o
nimero de itens da matriz quadruplica e a velocidade de processamento fica
comprometida. Para contornar essa dificuldade, faz-se uso de um artificio na
computacdo da influéncia dos painéis. Ao invés de considerar o dobro de painéis,
pode-se simplesmente computar a influéncia do painel i no painel j com coordenada

C, e somar esta influéncia aquela do painel i ao painel j com coordenada invertida

- C,. Esta alternativa é proposta por Kazt; Plotkin (1991) e se mostrou eficaz na

solucdo dos problemas implementados.

Além disso, o programador deve tomar um cuidado especial no célculo da influéncia
de um filamento de vortices em um ponto cuja distdncia desde filamento é
demasiadamente pequena. Pelo fato de a influéncia ser inversamente proporcional ao
quadrado da distancia, pode haver erros residuais, acarretando em uma previsdo
errada dos valores aerodindmicos. Faz-se uma rotina de verificacdo, anulando a

influéncia caso esta distancia seja muito pequena.
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3.4.  Criagdo da matriz RHS

Finalmente, faz- se o calculo da matriz RHS. Cada linha da matriz é resultado do
produto escalar entre o vetor normal do painel i e o vetor velocidade ao longe.

Usualmente, o vetor velocidade ao longe (com modulo Q) é representado por:
[Qx @y Q] =[Qcos(a) cos(B) —Q-cos(a)-sin(B) Q- sin(a)]

Porém, como este VLM leva em conta o Efeito Solo, ndo se pode dizer que a
velocidade ao longe é esta, pois isto acarreta em problemas com a simetria adotada
no item 2.5. Portanto, ao invés de rotacionar a velocidade, rotaciona-se a aeronave na

etapa de criacdo da malha geomeétrica e varidveis dos painéis. Desta forma, tem-se:

[Qx Qv Qz]=[Q 0 0]

Para cada vetor normal do painel i, calcula-se as linhas da matriz RHS:
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3.5.  Obtencéo dos coeficientes aerodinamicos

Parte-se agora para a obtencéo dos coeficientes de sustentacdo, arrasto e momentos
(CL, CD, CY, Cl, Cm e Cn). Uma vez obtidas as matrizes de influéncia e RHS, as
circulagbes T' sdo calculadas por meio do sistema de equagdes lineares
Coeficientes- I' = RHS. Os elementos infinitesimais de forca e momento s&o
calculados e somados para a obtencdo da sustentacdo L, do arrasto D, da forca lateral
Fy, do momento de arfagem m, do momento de rolagem [ e do momento de guinada
n. Os adimensionais sao obtidos com as equacfes de adimensionalizacao, utilizando
os valores de area alar S, corda média aerodinamica ¢, massa especifica p e

velocidade de escoamento ao longe Q.

A érea alar S e a corda média aerodindmica ¢ sdo calculadas diretamente na planilha

de dados de entrada, ndo devendo fornecer um esforgo externo ao usuario.

O leitor deve notar que, por se tratar de uma adimensionalizacdo, ndo devera haver
diferenga nos resultados de CL, CD, CY, Cl, Cm e Cn, quando se escolhe diferentes

valores de Q e p para o VLM.
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3.6. Derivadas e constantes aerodinamicas e de controle

Para a obtencao das derivadas aerodinamicas e de controle, as etapas dos itens 3.2 ao

3.5 devem ser calculadas 8 diferentes configuracdes, a serem especificadas:

Configuracdo l: a =0° ;B =0° ;6,=0° ; 6,=0° 6, =0°
Configuracdo 2: @ = apin; £ =0° ; 6, =0° ; 04 = 0°; 6, =0°
Configuracdo 3: @ = aypex; £ =0° ; 8, =0° ; 0 = 0°; 6, =0°
Configuracdo 4: a = 0°  ; B = Bmax; 0e = 0° ; 04 = 0°; 6, =0°
Configuracdo 5: a =0° ; B=0° ; 8, = Somin; 0q = 0% 6, =0°
Configuragdo 6: a =0° ; B=0° ; 8, = Ocmax; 0a = 0% 6, =0°
Configuragdo 7: a =0° ;B =0° ;4,=0° ; 0a = Oq max; 0 = 0°
Configuracdo 8: a =0° ;B =0° ;4,=0° ; 04=0°% 8, =6 max

Fica evidente aqui que, caso o usuario nao especifique superficies com deflexdo de
aileron, profundor ou leme, o programa proposto ndo calculara as derivadas
relacionadas a esses angulos. Além disso, caso o usuario nao especifiqgue um
intervalo de angulos de ataque ou derrapagem, o0 programa automaticamente
estipulara um intervalo para calcular as derivadas relacionadas a estes angulos.

Aplicando as regressdes lineares apropriadas nas 8 configuragcdes propostas, pode-se
obter as 19 derivadas e constantes CL,, CLse, CLsq, CLy, CD¢pz, CDcpyq € €Dy, CYp,
CYgr, Clﬂ, Cl(ya, Cl6r’ Cma, Cmge, Cm(ga, Cmo, Cnﬁ, Cnga (5] CTLST para a

modelagem dos coeficientes, aplicados nas equacBes descritas na introducdo deste
capitulo.

Caso 0 usuério insira duas ou mais superficies com aplitudes diferentes de aileron ou

profundor, o programa adimensionalizara os coeficientes considerando o valor das
maiores deflexdes inseridas.

18



3.7. Modelagem da influéncia da altura h em relacéo ao solo

Toda a rotina embutida entre os itens 3.2 ao 3.7 € repetida para diferentes valores de
alturas. O programa devera devolver como saida, também, funcbes adequadas de
interpolagdes dos coeficientes a serem estudados. A figura a seguir demonstra a

influéncia da altura h no coeficiente CL, da aeronave da figura 9.

Influéncia da altura no coeficiente CLOt

6.3

B2r b

Coeficiente CL

0 05 1 1.5 2 25 3 35 4 45
Altura/Envergadura

Figura 10 - Influéncia da altura no coeficiente CL,

Para agilizar o processo computacional na etapa subsequente de simulagéo interativa
da decolagem e subida, propde-se um modelo matematico de relacdo entre os
coeficientes calculados no item anterior e a altura em relacdo ao solo h. Todas os
coeficientes tém a mesma relacdo assintdtica com a altura h, como ilustrado na figura
10. Foi proposto, entdo, uma modelagem paramétrica dos 13 coeficientes do item
anterior de acordo com a equacao:

Ky K,

coeficiente = Ky + —+ —
! " h " h?

Uma regressao polinomial simples pode ser feita com todos os 13 coeficientes, apds
TR | . .
a mudanca de variaveis h* = e Essa modelagem é apresentada na figura 10, com

sucesso. Finalmente, obtém-se todas as variaveis que caracterizam a simulacdo da

decolagem e subida da aeronave.
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3.8.  Previsdo do angulo de estol e arrasto parasita

Por se tratar de um algoritmo linear, 0 VLM ndo consegue prever as caracteristicas
de angulo de estol e arrasto parasita, pois estes sdo originados de efeitos da
viscosidade do escoamento. Para estimar o angulo de estol, foi utilizado o método da
secdo critica, que discretiza a distribuicdo de sustentacdo na asa e compara 0
resultado com dados conhecidos do perfil bidimensional, para entdo avaliar o angulo

de ataque efetivo em cada posi¢do na envergadura, como mostra o exemplo abaixo.

Angulo de ataque na secao

Alphana secdo ()

Secdo dameia asa (m)

Figura 11 - Método das sec0es criticas

O método da sec¢do critica imp&e que quando em um angulo de ataque e qualquer a
distribuicdo de angulos de ataque na asa tiver uma se¢do superou o angulo de estol

do perfil, este angulo de ataque a serd o angulo de estol da aeronave.

Para a computacdo do arrasto parasita da aeronave, € utilizado o método Component
Build-Up, apresentado em Raymer (2002). Este leva em conta as parcelas individuais
que contribuem para o arrasto total da aeronave (trem de pouso, asa, fuselagem,

cauda, etc), utilizando dados semi-empiricos.
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4. VALIDACAO DO PROGRAMA VLM PROPOSTO

Uma vez desenvolvido o programa de calculo das propriedades aerodindmicas pelo
método VLM, parte-se para a etapa de verificacdo do modelo. Isto é, compara-se 0s
resultados obtidos com este programa com os resultados validados de origens
diferentes. Aqui, a validacdo sera feita de duas maneiras. Inicialmente, sera feita a
comparacdo, para uma asa trapezoidal simples, dos resultados do VLM proposto com
os resultados do software livre XFLR5, disponivel para uso aberto, e que faz uso de
outros métodos potenciais, como 0 método dos painéis 3D. Também sera feita a
comparacao dos resultados do VLM proposto com os resultados do ensaio em tdnel
de vento realizado em 2013 pela equipe Keep Flying na aeronave projetada daquele

ano.

Sempre que se faz um software de andlise numérica, deve-se ter certeza que 0s
resultados por ele devolvidos sdo confidveis e utilizdveis no projeto real. O
programador deve sempre tomar um cuidado especial na interpretacdo dos dados
obtidos, para evitar possiveis erros residuais numéricos. O conhecimento do
programador na area do conhecimento em que este atua é fator fundamental para a
interpretacdo e validacdo das ordens de grandeza obtidas nos programas

desenvolvidos.
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4.1. Comparagao com o software livre XFLR5

O software livre XFLR5 é uma ferramenta gratuita que possui mddulos de analise
aerodindmica bidimensional e tridimensional considerando efeitos de viscosidade,
compressibilidade e proximidade com o solo, possuindo interface facilmente
utilizavel. Ele utiliza métodos potenciais para a analise 3D, assim como no programa
proposto. Em sua configuracéo, ele permite selecionar entre LLT (lifting line theory),
painéis 3D de dipolos, fontes e sorvedouros, VLM de ferradura e VLM de anéis de

vortices.

Uma asa trapezoidal simples (figura abaixo) foi avaliada no software livre XFLR5 e,
posteriormente, foi inserida no VLM proposto. Os resultados foram entéo

comparados. As dimensfes da asa comparada sdo apresentadas a seguir:

e Envergadura total da asa: 2 m

e Corda naraiz daasa: 0,5 m

e Corda na pontadaasa: 0,3 m

e Angulo de diedro: 5°

 Angulo de enflechamento do bordo de ataque: 20°

o Perfil aerodindmico: Eppler 423

B xfir5 v6.10.03
2

File View Plane Polars OpPoint Analysis 2
N7 B L ‘ G L - —+ ‘ me ~ [71-10.0 m/s-Panel-x0.200m-Inviscid ¥ | 10,000 ¥

Figura 12 — Captura de tela para ilustracdo da asa comparada

As polares a serem comparadas serdo as de coeficientes de sustentacdo, arrasto e
momento de arfagem. As figuras a seguir mostram os resultados das diferentes

ferramentas de analise.

22



Coeficiente de sustentacdo x Angulo de ataque
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Coeficiente de sustentacéo x Coeficiente de arrasto
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©  XFLRS5 - Painéis 3D
02+ 0 XFLRS5 - VLM (método 1)
¥ XFLRS - VLM (método 2)
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0 0.05 0.1 0.15 0.2

Coeficiente CD

Figura 13 - Comparac6es com 0 XFLR5
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4.2.  Comparagdo com um ensaio em tunel de vento

Em 2013, a equipe Keep Flying testou sua aeronave vigente no tunel de vento do
Instituto de Pesquisas Tecnoldgicas do Estado de S&o Paulo (IPT). Pelo fato de as
dimensdes do tanel serem préximas das do avido projetado, um modelo em escala

1:1,25 foi fabricado pela equipe (figura 13), para evitar problemas relacionado a
blocagem, de acordo com as recomendacdes de Pope (1999).

Figura 14 - Instalagdo do modelo no tunel de vento do IPT

Os resultados do ensaio em tunel de vento, bem como os previstos pelo VLM
desenvolvido, sdo apresentados nas figuras a seguir.

Curva de sustentacédo
2 T T T

=y
w
T

Coeficiente CL

O Ensaio em ttnel de vento

VLM proposto

5 10 15 20
Angulo de ataque o (°)

0.5
0

Figura 15 - Comparacdo das curvas de sustentacéo
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Curva de arfagem

0.1 ‘ ;
D O Ensaio em tanel de vento
0051 VLM proposto |
E j
&
&
c
Q2 ]
9
©
0 .
&}
_03 1 1 1
0 5 10 15 20
Angulo de ataque o (°)
Figura 16 - Comparacéo das curvas de arfagem
Polar de arrasto
2 T T T T T T
_, 15¢ .
O
L
c
o
L
©
Q
O 1 |- -
O  Ensaio em tanel de vento
o VLM proposto
05 L L 1 1 1 L
0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3 0.35

Coeficiente CD

Figura 17 - Comparacdo das polares de arrasto

Pode-se observar que os valores ndo séo idénticos, pois o ensaio em tanel de vento se
trata de uma avaliacdo do comportamento real da aeronave, evidenciando efeitos de
viscosidade do ar. Além disso, a grande discrepancia entre os momentos de arfagem
pode ser explicada pelo efeito do estabilizador da aeronave ser no formato “H”. Este
atua como endplates nas pontas da cauda, potencializando sua influéncia no

momento de arfagem da aeronave.
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4.3. Avaliacdo das comparacoes

Pode-se notar evidente proximidade entre os resultados obtidos pelos ensaios
realizados, tanto computacionais quanto reais. As curvas apresentadas nos dois itens
anteriores reforcam a validade do modelo VLM proposto para estudar o

comportamento aerodindmico das aeronaves impostas pelo usuério.
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5. O SIMULADOR DESENVOLVIDO

Apbés a criacdo de uma ferramenta computacional que possa descrever a
caracteristica aerodindmica da aeronave, parte-se para a segunda parte do trabalho.
Nesta é desenvolvido um simulador bidimensional de decolagem controlado via USB
Joystick. Para tal, serd utilizado o ambiente Simulink 3D, que possui relativa
facilidade de aprendizado e programacdo e retorna resultados satisfatorios no que

tange a visualizacdo do modelo.

Para a visualizacdo da modelagem da decolagem, apresenta-se a figura abaixo.

Figura 18 — Diagrama de forgas e momentos na decolagm

Na figura, as entidades apresentadas sao:

L: forca de sustentacdo perpendicular a velocidade da aeronave;

D: forca de arrasto paralela e contraria a velocidade da aeronave;

T: forca de tracdo originada do motor;

A: forgas de atrito entre o solo e o trem de pouso;

Marf: Momento aerodindmico sobre o centro de massa da aeronave;

v: velocidade do centro de massa da aeronave;

hm: Diferenca de altura entre 0 motor e o centro de massa;
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hg: Diferenca de altura entre o centro de massa e o trem de pouso principal;

A: Distancia horizontal entre o centro de massa e o trem de pouso principal,;
(xg,yq) e (xo,yo0): Coordenadas do centro de massa e do trem de pouso principal,
respectivamente;

0, 0 e y: Angulos de ataque, atitude e subida, respectivamente
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5.1. Modelagem das forcas e momentos aplicados ao sistema

Este item apresenta como foram modeladas as forcas que agem sobre o sistema
durante a decolagem.

FORCAS E MOMENTOS AERODINAMICOS
As forgas de sustentacdo e de arrasto e 0 momento de arfagem sdo modelados da
seguinte forma:

C..p.v:S Cp.p.v%.S Cy.p.v%.S.C
L= ; D = ; arf =
2 2 2

Os coeficientes C;,Cp e Cy sdo fungdo do angulo de ataque «, da deflexdo de
profundor &, e da altura entre o bordo de ataque da asa e o0 solo, como explicados na
etapa de desenvolvimento do VLM. Estes sdo adimensionalizados em funcdo da
massa especifica do ar p, da velocidade da aeronave v, da area alar S e da corda

média aerodinamica ¢.

FORCA DE TRACAO DO MOTOR
Para a forca de tracdo T do motor, foi realizado em 2013 pela equipe Keep Flying um
ensaio em tuanel de vento com 5 motores distintos, cada um com 14 hélices de

diferentes passos, didmetros e nimero de pas, como mostram as figuras a seguir.

Figura 19 - Motores ensaiados
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Empuxo (N)

Figura 20 - Ensaio em tGnel de vento realizado em 2013 (1), Detalhe da fixagao (1) e hélices (1)

A figura a seguir apresenta as curvas obtidas para dois conjuntos de motores e

hélices.
4OCUW3 de empuxo do Motor OS .61 (hélice APC 13x4) Empuxo do Motor Magnum XLS .61 (hélice APC 12.25x3.75)
r B H : a0 - : :
35
30F 2
2
2
=
25+ w
20
15 i i i i i 15 ; I I i 1
0 5 10 15 20 25 0 5 10 18 20 25
Velocidade (m/s) Yelocidade (mis)

Figura 21 - Curvas obtidas no ensaio em tunel de vento

As curvas obtidas em nos ensaios mostram que ha uma relacdo quadratica entre a
forca de empuxo fornecida e a velocidade do escoamento. Desta forma, pode-se
modelar a forga de tragdo em funcédo da velocidade como:

— 2
T - amotor + metOT" v + Cmotor- v
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FORCAS DE ATRITO ENTRE O SOLO E O TREM DE POUSO
A modelagem matematica do atrito segue a seguinte caracteristica:

A=pu(W-1L)
O coeficiente u sumariza as reagdes dos rolamentos das diversas vibragdes entre o
solo e o trem de pouso. Um ensaio com triciclo em movimento foi realizado pela
equipe Keep Flying medindo-se o tempo At e a distancia AS necessarios para a

desaceleracdo completa do equipamento.

Figura 22 - Ensaio de atrito realizado

Assumindo que as forcas de atrito seriam constantes durante toda a desaceleracéo do
triciclo e que ndo ha forca de sustentacdo neste ensaio, obtém-se um sistema de
equac0es levando ao valor de u:

Vfinal = Vinicial — " 9" At=0

At?
AS:vinicial'At_I"'g'T

_2-AS

26 ensaios foram realizados, variando o peso do conjunto para garantir que néo havia
relagdo entre a massa total e o atrito resultante. A tabela a seguir apresenta os

resultados obtidos neste ensaio.
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Tabela 1 — Dados obtidos no ensaio de atrito

Massa Ensaio AS At V] 1 médio
1 531m 3,6s 0,082
2 6,18 m 40s 0,077
8,5 kg 3 7,12 m 4,5s 0,072 0,078 £ 0,006
4 7,45 m 4,6s 0,072
5 6,50 m 3,9s 0,085
6 5,80 m 3,9s 0,079
7 6,39 m 4,0s 0,083
10,3 kg & ol =d0C IES 0,081 + 0,004
g 3,73 m 3,0s 0,083
10 530m 3,8s 0,076
11 6,05 m 4,0s 0,078
12 3,70 m 29s 0,087
13 550m 3,8s 0,076
11,7 kg 14 6,60 m 4,2 s 0,077 | 0,077 £ 0,006
15 8,07 m 4,7 s 0,074
16 6,38 m 4,2 s 0,073
17 8,10 m 4,7 s 0,074
18 3,53 m 3,25 0,069
13,0 kg 19 6,82 m 4,4s 0,071 | 0,075 £ 0,005
20 10,23 m 51s 0,079
21 5,85 m 3,9s 0,080
22 530m 3,9s 0,073
23 7,16 m 4,4 s 0,074
15,4 kg 24 540 m 3,8s 0,076 | 0,074 + 0,002
25 6,30 m 4,2s 0,072
26 6,50 m 4,3s 0,072

Média 0,077 £ 0,005

Os resultados apresentam elevada consisténcia e desvio de 7%. Portanto, os dados

deste ensaio foram utilizados no simulador desenvolvido.
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5.2.  Aplicagdo do Teorema do Momento Angular (TMA) e do movimento

baricéntrico (TMB) ao sistema

Para o equacionamento do movimento do sistema, sera aplicado o TMA no trem de
pouso principal (desta forma, momentos originados das rea¢cGes normais entre a
aeronave e o solo sdo excluidos). No equacionamento, o indice “o0” se referem ao
trem de pouso principal e o indice “g” se refere ao centro de massa. O teorema do

movimento baricéntrico sera aplicado ao centro de massa.

Inicialmente, obtém-se a derivacdo das posi¢cdes do trem de pouso e do centro de

massa para relacionar as velocidades e aceleragdes:

(6—0)=(Acos® —hysin0)i + (Asin6 + h, cos0)j
(Vg = Vo) = (g — %,)T + (¥g — ¥o)J
Xg—X,=—Asin0-0 —hg cos6-0

Xy — X, =—Acos @ 6% + h,sin 0 6> — Asin6 0 — h,;cos 6 0

Yg— Yo =Ac0s00 —h,sin6 0
Yg— Yo =—Asin06*>—h,cos06*+Acos® 8 —h,sin6 6

&~

Sabe se que 0 momento angular K_O) dosistemaé Ko =m- (G —0) X 70) +1,-6-

Assim, tem-se 0 momento angular do sistema:
Ko =-mx,Asin@ —mx,h;cos0 +my,A cos@ —my,h, sin@+1,0

O teorema do momento angular relaciona a derivada de E com as velocidades do

centro de massa e de O: fo’ =m (Vg X VO) + M,

Derivando K, obtém-se:

—_—

K,, = —mAcos 0 0%, + m h, sin 0 0x, — mAsin 0 8y, — mh, cos 6 0y,
— mAsin 6 X, — mhg, cos0x, + mAcos0y, —mh,sin0y, + 1,0

Pelo teorema do momento angular, tem-se que a derivada KT, é

K—.,,Z) = m hy sin 0 6x, — mA cos 0 0%, — mh, cos 0 0y, — mAsin 6 0y, + My,
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Igualando K—,,l) = K—,,Z) resulta em:
My = 1,0 — (mAsin 6 + mhy cos 0)x, + (mA cos 6 —m h, sin 8)y,

Lembrando, porém, gque a relacdo entre as aceleracdes do centro de massa e do trem
de pouso principal é:

X, =Xy +Acos@ 6> — h,sin 6 6 + Asin6 6 + h, cos 0 6
Yo = ¥y+Asin06* +h,cos06* —AcosO 6O+ h,sin6 0

Resultando em:
My = [I, - m(A% + h;*)] § —m(Asin 8 + h, cos )%, — m(Acos @ — hy sin 0)y),

O teorema de Steiner (Teorema dos Eixos Paralelos) relaciona 0 momento de inércia

. . . _ 2 2
no centro de massa com aquele do trem de pouso principal: I, = I, + m(A® + hg").
Assim, a expressao acima resulta em

Mgy = 1,0 —m(Asin6 + h, cos 0)x; —m(Acos 6 — hy sin )y,

Pelo teorema do movimento baricéntrico aplicado no centro de massa do conjunto,

obtém-se as seguintes expressoes:

. Tcos@—Lsiny—Dcosy—A
Xy =

m
. Tsin@+Lcosy—Dsiny—WwW
Yg =

m

Para a obtencdo dos momentos externos aplicados ao trem de pouso, deve-se
primeiro transferir o momento de arfagem aplicado no centro de massa ao trem de

pouso, utilizando da transferéncia
Marf,O = Marf,G +(G—-0)XF

Sabendo que F = (—Lsiny — Dcosy)T + (L cosy — Dsiny)je (G — 0) =
(Acos @ — h,sin0)i + (Asin @ + h, cos 0)], obtém-se M5

Marfo = Mgrsg+ (Acos® — h,sin@)(Lcosy — Dsiny)

+ (Asin6 + h, cos 0)(Lsiny + D cosy)
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Considerando, finalmente, os efeitos do peso do conjunto e da tragdo do motor, tem-

se 0 momento externo total aplicado a aeronave:
Moyt = Myppo —W(Acos O — hysin@) — T(hy, + hy)

Deve-se notar que, neste equacionamento, ndo foram considerados os efeitos das
reagOes normais entre o solo e o trem de pouso. Contudo, condi¢Ges de contorno
foram impostas no simulador, de forma a garantir que a presenca do solo esta sendo

levada em conta. As condicOes s@o as seguintes, para cada iteracdo da simulacéo:

e Sey, < 0,0 valordey, sera zerado;

e Sey, <0ey, <0,o0valorde y, sera zerado;

e Sey, <0ey, <0,o0valorde y, sera zerado;

e Sey,<0e6 <0,o0 valorde 0 sera zerado;

e Sey,<0;0<0ed <0,o valorde 6 sera zerado;

e Sey,<0;0<0ed <0,ovalorde 6 sera zerado;

Estas condicbes garantem que ndo havera penetracao da aeronave no solo, garantindo

que a simulacdo da corrida e rolagem em pista sejam bem-sucedidas.
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5.3. Programacéo do simulador

Com as equacdes de movimento deduzidas, parte-se agora para a programacao do
simulador bidimensional. Para isto, foi utilizado o software Matlab R2014a, que
contém ferramentas de simulagdo de mundo virtual de facil edicdo e programacéo via
diagrama de blocos (simulink 3D). Para a simulacdo, foram utilizados blocos de
integracdo ODEA45, que utiliza 0 método de Runge-Kutta e se mostra confiavel para a
integracdo equacOes diferenciais de segunda ordem. O Simulink 3D também
possibilita a insercdo de blocos programaveis, o que facilita a programacdo da
dindmica do sistema, bem como a insercdo das condi¢des de contorno do solo. A
figura abaixo apresenta parte do diagrama de blocos criado para a simulagdo da

decolagem da aeronave.

1_ ] s

w

: L=

Vi o

slpha

wyo  wyo_out b

o vy i)

| thats

> :— \‘E‘—b yo yo_out { 4 ayo
I—I din2d
H theta
Vyo Vo # 2 Ases o L, —p
= al
co_solo —"
= Buttons i R
> 1— theta theta_out . Selector Lo sjoyz athets
l_l int of View
\thetal Thetal . u N - .
Joystick Input wzioyd
Selector1 pow
B vthetathets_out
—b P b1 _freio
Terminator P N
MMATLAE Functioni MATLAB Function

Figura 23 - Recorte do diagrama de blocos utilizado na simulacédo

As entradas séo feitas por um joystick de 3 eixos e 13 botdes, contudo apenas alguns

botBes foram utilizados. O joystick é apresentado na figura a seguir.
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Figura 24 - Joystick utilizado para o controle da simulagéo

Para a visualizagdo do sistema, um arquivo de mundo virtual (com extenséo .wrl) foi
criado com o auxilio de um software simples de edicdo (V-Realm Builder 2.0). Este
possibilita a criacdo de planos de fundo, estruturas fixas e objetos a serem movidos

pela simulacdo. A figura abaixo apresenta o ambiente de edi¢cdo do mundo virtual.

50 v-Realrn Buider 2.0 - (CA\Users\Danlo\ DeskeapAestesmyeim 2a vrrahcimizc v NN o o
& File Edit View Nodes Libraries Manipulators Mode Window Help [-]=]x
D|w|u| #]®ef 2] 20| =|%|iE|6lw|m 0]s]0|e|T/@«e]

% @ |vt| B Z %@ ¢l lo =laoola|
=|4| bl@l lele] slilol«] ¢loleles]|

‘.1., =9 New World ]
—| =5 Tedo

Hi -y Predios ke
iﬂ (- Ty Terrain t
5y -] Background Y
E =Ty Avizo S
— : center

Lo L.[T rotation i
[ L [E] scale 4
[r] scaleOrientation I
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T.(_} Cauda_v
Tr1 Roda_dir
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Tey Tailboom

«[E2
- Ty Pista
|For Help, press FL | [PICK [Speed: 1 [817 PM

Figura 25 - Mundo virtual criado para a simulagéo
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Neste mundo virtual, foram inseridos prédios para contornar um problema que se
evidenciou nas primeiras tentativas de simulacdo: ndo havia referéncia para o usuario
perceber movimento. Como o plano de fundo e a pista ndo apresentam movimento
durante a simulagdo, era muito dificil ter uma sensibilidade quanto a velocidade da
aeronave na simulacdo. Os prédios ddo uma referéncia eficaz na percep¢do do
movimento da aeronave na simulacdo. Em seguida, faixas amarelas foram inseridas

na pista para 0 mesmo motivo.

O mundo virtual é entdo colocado no diagrama como um novo bloco, cujas entradas

séo as posigdes e angulos da aeronave e dos viewpoints da simulacéo.

Dois pontos de vista foram inseridos no simulador, possibilitando a visualizacéo

lateral e em “persegui¢do” a aeronave, como mostra a figura abaixo.

[ ée <Student Version> = = 3| ¢e <student version> [

File View Vi i igati R i i i Recording  Help ~ ||| Eile  View Viewp: Navigati Renderi Si i Recording  Help o~

_untitled 1 cy M a0 da|W B @ 0. _untitled 1 iy AP a9|da | HBE &0

|_untitied_1 Fly Pos:[71.74 0.75 3.00] Dir:{0.03 -0.03 -1.00] _untitied_1 =46. Pos:[436.50 11.05 0.00] Dir:[1.00 0.02 0.03]

Figura 26 - Pontos de vista inseridos para a simulagao
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5.4. Teste do simulador desenvolvido

Apds a programacéo, testou-se o simulador para verificar o comportamento dindmico
que este retorna ao usuario. Tentativas de decolagem com o modelo da aeronave de
2013 da equipe Keep Flying foram feitas para 8 kg, 10 kg, 12 kg e 14 kg, para
verificar se esta consegue decolar em menos de 50 metros de pista, como imposto
pelo regulamento da competicdo SAE Aerodesign. Os resultados sdo apresentados

nas figuras a seguir.

n <Student Version> : Scope = | &8 bg n <Student Version> : XY Graph = | &8 bg

80| | HERE D& S

XY Plot

100

u <Student Version> : Scope = |8 % u <5Student Version> : XY Graph = &8 =

2| d|HdRR08 & ~ XY Plot

20

18

X Axis

Figura 28 - Simulacéo feita para 10 kg
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r T

<Student Version> : Scope == X <Student Version> : XY Graph == = |

BRI ~ XY Plot

Y Axis

X Axis

Figura 29 - Simulacéo feita para 12 kg

r r

<Student Version> : Scope == 2| <Student Version> : XY Graph == % |

89 |E|w s DRE OEF ~ XY Plot

Y Axis

X Axis

A

Figura 30 - Simulacéo feita para 14 kg

Testes realizados em 2013 pela Keep Flying evidenciaram que sua faixa de carga
maxima para decolar em 50 metros era entre 11 kg e 13 kg, dependendo das
condigdes atmosféricas do no momento da decolagem. Os resultados obtidos na
simulacdo evidenciam esta caracteristica, pois a aeronave decola com facilidade
qguando esta com 8 e 10 kg, decola em cima dos 50 metros com 12 kg e ndo sai do

chéo antes dos 80 metros quando esta carregada com 14 kg.

Com estes resultados, pode-se afirmar que o simulador cumpre seu objetivo de obter
uma aproximacdo preliminar da decolagem das aeronaves da competicdo SAE
Aerondesign, sendo portanto uma ferramenta poderosa no auxilio ao projeto das

aeronaves da equipe Keep Flying para 0s proximos anos.
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6. CONSIDERACOES FINAIS

Deve-se, tomar um cuidado especial ao se avaliar até onde o modelo aerodinamico
proposto vale. Ao pesquisar os métodos de programacdo de anélise aerodindmica via
escoamento potencial e singularidades, nota-se algumas dificuldades concentuais,
como a restricdo de geometrias ndo espessas, a falta de uma sensibilidade maior a
efeitos de rugosidade, e o risco de erros numéricos relacionados a proximidade entre
pontos de colocacdo e pontos induzidos. O desenvolvedor deve prestar atencdo ao
utilizar tais recursos, e deve ter um bom senso critico para avaliar se 0 método € ou

ndo cabivel ao seu projeto.

O intuito deste trabalho ¢é fornecer uma ferramenta de analise preliminar que permita
ao usuario ver a sensibilidade das qualidades da aeronave a certos parametros
geométricos. O programa ndo pode ser a Unica fonte de informacdo ao usuario, e
sempre que se participa de um projeto que envolva o estudo aerodinamico, é

imprescindivel a presenca de testes reais com protétipos.
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