. ®AaABcm

CONEM 20:2C

CONGRESSO NACIONAL DE ENGENHRARIA MECANICA

TERESINA - PI

MODELO COMPUTACIONAL PARA ANAILISE DA DINAMICA
LONGITUDINAL DE UMA AERONAVE RADIO CONTROLADA

X1 CONGRESSO NACIONAL DE ENGENHARIA MECANICA
DE 07 A 11 DE AGOSTO DE 2022, TERESINA-PI, BRASIL

René da Silva Dias, rene.dias133@gmail.com?
Lucas Dias Ferraz, lucasdunivasf@gmail.com?*
José Bismark de Medeiros, jbismarkm@gmail.com?

1Universidade Federal do Vale do S&o Francisco (UNIVASF), cenmec@univasf.edu.br

Resumo: No projeto de uma aeronave radio controlada, a previsdo de seu comportamento dindmico nas diferentes
condigBes de voo, antes da construgdo de prototipos, é vantajosa para aumentar a confiabilidade do projeto e evitar
custos desnecessarios. Esse fato deixa evidente a importancia do emprego da modelagem matematica, que traz grande
flexibilidade no estudo da resposta da aeronave em suas manobras. Neste sentido, buscando contribuir com o
desenvolvimento nesta area, bem como analisar a dinamica longitudinal de uma aeronave radio controlada; neste
trabalho é apresentado um modelo no software Matlab®/Simulink®, que representa a dinamica de voo, por meio das
equacdes do movimento de um corpo rigido com 3 graus de liberdade, utilizando os coeficientes aerodindmicos da
aeronave. Serdo apresentadas as simula¢des de manobras, assim como a avaliagéo da estabilidade dindmica. Como
resultados esperados, busca-se a obtencdo e a avaliacdo do comportamento longitudinal da aeronave durante as
manobras, bem como as respostas aos comandos do piloto e variagdes nas condi¢des de voo.
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1. INTRODUCAO

A pesquisa e o desenvolvimento de modelos matematicos computacionais de simulagdo de voo surgiram como uma
ferramenta essencial para o projeto, desenvolvimento, teste e avaliacdo de aeronaves e equipamentos (Baarspul, 1990).
Atualmente é uma realidade e permite estimar o comportamento de aeronaves a respostas a comandos durante o
cumprimento das missGes de voo, além de tornar a producdo de protétipos, com a finalidade da obtengdo de feedback de
pilotos em ensaios e avaliaces de aeronaves em suas diversas fases de opera¢do, um processo menos custoso. Dentre
outras vantagens, proporciona grande flexibilidade na fase de aperfeicoamentos e melhorias de projeto, permitindo
estimativas assertivas. Neste contexto, este artigo apresenta a aplicagcdo de uma modelagem da aerodindmica e mecénica
de voo, que torna possivel a avaliacdo da dinamica longitudinal e respostas ao comando do piloto. O objetivo é a avaliagdo
e o0 desenvolvimento de uma metodologia, de baixo custo, que permita maior confiabilidade no projeto de aeronaves radio
controladas, como por exemplo as que se destinam a competicdo SAE Brasil Aerodesign.

2. REFERENCIAL TEORICO

2.1. Equagdes do Movimento

Nesta secdo sdo apresentadas as equagdes do movimento utilizadas na modelagem da dindmica longitudinal do
modelo considerado. Para fins de simplificacfes, admite-se a aeronave como um corpo rigido, com movimento apenas
no plano x-z. A gravidade se mantém constante e na direcdo do centro da terra, conforme a figura 1.

A partir da segunda lei de Newton e das simplificaces realizadas, sdo obtidas as equacges que representam a
mecénica de voo do modelo, admitindo-se trés graus de liberdade: um rotacional (0 movimento de arfagem) e dois
translacionais (horizontal e vertical) (Stevens, Lewis and Johnson, 2015).

Para definir o sistema de referéncia das for¢as resultantes na aeronave, foi utilizado o sistema dos eixos fixos do corpo.
Este possui a vantagem de considerar que 0os momentos de inércia da aeronave permanecem constantes durante o
movimento (Wright and Cooper, 2008)

Dessa forma as equacgBes do movimento da aeronave, durante uma manobra longitudinal, podem ser representadas
pela Equacdo 1.
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Figura 1: Sistemas de cobrdenada de referencia (Etkin, 1959).

u= Té‘tmi_)z( —g.sen(8) — qw (1a)
W= - g.cos(6) (1b)

. M, +M
q= I, (1c)
X, = u.cos(8) —w.sen(6) (1d)
Ze = u.sen(8) — w.cos(6) (le)
6=q (1

Onde, X e Z sdo as forgas aerodindmicas nos eixos x e z do sistema de coordenadas fixo no corpo; T é a forca de
tracdo proveniente do sistema propulsivo da aeronave; o comando do acelerador é dado por &;; as velocidades
translacionais nas dire¢des x e z em relagdo aos eixos fixos no corpo sdo u e w; e ( € a taxa de arfagem M e Mt sdo
respectivamente, 0 momentos aerodindmico e 0 momento gerado peta forca de tracdo; lyy é o momento de inércia e torno
doeixoy; X, ,Z, e 6 sdo as velocidades translacionais nos eixos x e z e a taxa de arfagem, em relagéo ao sistema de
coordenadas inercial da terra.

2.2. Forcas e Momentos Aerodinamicos

A formulac¢do do modelo aerodindmico da aeronave possui o objetivo de realizar os calculos das forgcas e momentos
aerodindmicos, essenciais para a solucdo das equagdes do movimento. As forgas (arrasto e sustentacdo) e momentos
aerodindmicos em uma aeronave dependem do movimento e da orientacdo da aeronave em relacdo ao vento (Stevens,
Lewis and Johnson, 2015).

Para simplificacdo dos calculos, é convencionado no sistema de coordenadas de referéncia, para as forcas atuantes na
aeronave, que 0 eixo x é paralelo a linha da fuselagem, o eixo z é perpendicular a linha da fuselagem, estando ambos
contidos no plano de simetria da aeronave, além disso o angulo de ataque («) é o angulo formado entre o eixo x e projecdo
da velocidade relativa da aeronave, no plano x-z (figura 2).
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Figura 2: Sistema de coordenadas n6 eixo do corpo (Cook, 2012)

CX = CXo + CXqoa + CXs,.8, (2a)

CZ = CZy + CZg.a + CZs,.5, +CZq.2q'—V (2b)
q.C

Cm = Cmy + Cmgy.a + Cm,ge.6e+Cmq.W (2c)

Onde: CX e CZ sdo, respectivamente, os coeficientes aerodindmicos, nos eixos x e z do sistema de coordenadas fixo
no corpo; Cm é o momento de arfagem; q é a taxa de arfagem; 6. é a deflexdo do profundor; a velocidade relativa do
vento é dada por V,,; e 0 angulo de ataque da aeronave por a.

3. METODOLOGIA

A metodologia utilizada neste trabalho consiste no desenvolvimento de um sistema de malha aberta, com auxilio do
Matlab®/Simulink®, composto por um modulo aerodindmico, um modulo de mecénica de voo e de controle, de forma
que a partir das equacdes do movimento de 3 graus de liberdade, seja possivel a previsdo do comportamento da dindmica

longitudinal da aeronave

nas condi¢des de voo e de aplicacdo de comandos de profundor e do acelerador (Figura 3).

PROFUNDOR

ACELERADOR

INPUT CONTROLE

CONDIGOES DE VOO
F p{F
| FROFUNDOR, CONDIGHES DE VOO =
M »{M
| ACELERADOR
FORCAS E MOMENTOS EQUAGOES DO MOVIMENTO

Figura 3. Sistema de malha aberta desenvolvido no Simulink.
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3.1. Dinamica de Voo

A modelagem da mecéanica de voo do simulador € realizada através da solugdo ndo linear das equagGes do movimento,
apresentadas na secdo 2.1, para isso utilizou-se o bloco de equac¢Bes do movimento de trés graus de liberdade (Figura 4),
presente no Simulink Aerospace toolbox (MathWorks, 2018), que é alimentado pelo modelo aerodindmico da aeronave,
desenvolvido na secéo 3.2.

8 (rad)
JF N Fixed
Mass q (radis) [
doidt (radis™)
> ]
X_Z_(m)
Body U w {mis)
AM (N-m)
A A (mist

Figura 4. Bloco das Equagdes do Movimento (MathWorks).

3.2. Modelagem Aerodindmica

Para a realizacdo das forcas e momentos aerodindmicos que atuam no corpo da aeronave célculos aerodindmicos,
necessarios, para a solugdo das equacges do movimento, optou-se pela utilizagdo do Software Athena Vortex Lattice
(DRELA, 2004), que realiza os calculos aerodinamicos através do Vortex Lattice Method método que apresenta baixo
custo computacional com, relativamente, boa fidelidade de resultados.

4. RESULTADOS E DISCUSSOES

Apos a definicdo da modelagem matematica do simulador, este foi utilizado para a analise dindmica de uma aeronave
projetada para a Competicdo SAE Brasil Aerodesign (Figura 5), com para obter a frequéncia natural, e 0 amortecimento,
com objetivo de avaliar as qualidades de voo, durante as missdes citadas na subsecéo 4.1, conforme requisitos das normas
Military (1980).

Figura 5: Aeronave simulada.

4.1. Missdes de Voo Avaliadas

Com a modelagem matematica da aeronave concluida, esta foi utilizada para realizar os calculos necessarios e plotar
graficamente a resposta dinamica do conjunto. A analise foi realizada sob as condicdes de voo que a aeronave pode
enfrentar, com o objetivo de verificar a resposta dindmica da aeronave. As condig¢des utilizadas sdo mostradas na Tabela
1.
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Tabela 1. Condigdes de voo avaliadas.

CONDICAO Subida Cruzeiro Descida
V[m/s] 10,7 11.7 12.9
al] 73 3.2 1.0
0[] 10.1 8.3 35
8e[°] 5.0 1.7 3.4
8¢ [%] 100 80 40

Para a analise dinamica, foi avaliado o comportamento da aeronave, para cada condi¢do definida, para a deflexdo
maxima de 10° no formato de degrau (figura 6).

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50 i 0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
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Figura 6: Resposta Dindmica da Aeronave.

Verificando as curvas da resposta dindmica da aeronave percebe-se a ocorréncia, em conjunto de dois modos,
(periodo-curto e fugbide), onde 0 modo de periodo curto é o que apresenta maiores amortecimento e frequéncia em relacéo
ao fugoide. Além disso também se foi observada uma resposta amortecida e convergente.

4.2. Qualidades de Voo

A partir do modelo da aeronave, e do comportamento dela nos modos fugoide e periodo-curto, foi avaliada a qualidade
de voo da mesma, utilizando os critérios de classificagdo presentes nas normas MIL-F 8785c. Onde foram avaliados a

frequéncia natural e amortecimento do comportamento da aeronave para garantir que ela seja dinamicamente estavel, em
suas missdes de voo.

Tabela 2. Classificagdo dos modos da aeronave segundo MIL-F 8785c.

MODO Subida Cruzeiro Descida

o [rad/s] 0.9544 1.280 1.315

Fugoide € 0,0828 0.0651 0.0442
MIL-F8785C | LEVEL1 LEVEL1 LEVEL 1

o [rad/s] 1.474 2.256 2.603

Periodo-curto £ 0.3836 0.2891 0.2016
MIL-F8787C | LEVEL1 LEVEL1 LEVEL 1

Partindo dos dados a Tabela 2 chegou foi possivel concluir que a aeronave pdde ser classificada como, Level 1 para

ambo os modos, nas condi¢Bes definidas. Assim sendo essa metodologia demonstrou que a aeronave é dinamicamente
estavel ao longo do eixo longitudinal.
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4.3. Feedback do Piloto

Foi realizada a integracdo do modelo realizado no Simulink com o software Flight Gear para obter a resposta visual,
do comportamento da aeronave em tempo real (Figura 7), para realizagéo de simula¢fes de manobras, de arfagem abrupta,
mergulho e recuperacéo, com o objetivo de obter feedback do piloto, para realizacéo de ajustes nas aeronaves projetadas.

Figura 7: Ambiente Visual (Flight Gear).

5. CONCLUSAO

A partir da realizacdo deste trabalho, foi possivel desenvolver uma modelagem que possibilita a analise dinamica
longitudinal de uma aeronave, avaliar as respostas da aeronave as manobras e avaliar as qualidades de voo da aeronave
analisada, classificando-a conforme as normas militares MIL-F 8785c. Dessa forma, com o modelo desenvolvido foi
possivel aplica-lo ao projeto de uma aeronave estavel e controlavel, em todas as condi¢des e manobra avaliadas.
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Abstract. In the design of a radio controlled aircraft, the prediction of its dynamic behavior in different flight conditions,
before the construction of prototypes, is advantageous to increase the reliability of the project and avoid unnecessary
costs. This fact makes evident the importance of employing mathematical modeling, which brings great flexibility in
studying the response of the aircraft in its maneuvers. In this sense, seeking to contribute to the development in this area,
as well as to analyze the longitudinal dynamics of a radio controlled aircraft; this work presents a model in
Matlab®/Simulink® software which represents the flight dynamics, through the equations of motion of a rigid body with
3 degrees of freedom, using the aerodynamic coefficients of the aircraft. Simulations of maneuvers will be presented, as
well as the evaluation of dynamic stability. As expected results, it is wanted to obtain and evaluate the longitudinal
behavior of the aircraft during maneuvers, as well as the responses to the pilot's commands and variations in flight
conditions..

Keywords: Flight mechanics, Longitudinal dynamic stability, Mathematical modeling, 3 degrees of freedom



