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RESUMO

Este trabalho apresenta o desenvolvimento, a implementacdo e a validagdo de um
ambiente integrado de simulagao de dinamica de voo para aeronaves de asa fixa. O
ambiente foi construido no Matlab/Simulink e combina um modelo dindmico de seis
graus de liberdade com um modelo aerodinamico de média fidelidade, gerado de forma
automatizada pelo método Vortex Lattice (VLM) através do software Athena Vortex
Lattice (AVL). A ferramenta automatiza o fluxo completo, desde a definicao da geometria
pelo usuario até a geragdo de um banco de dados de coeficientes aerodindmicos
(contendo combinagdes de angulo de ataque, derrapagem e deflexdes das superficies
de controle) e a simulagdo dindmica em tempo real, visualizada de forma imersiva no
software FlightGear por meio de comunicagcdo UDP a 30 quadros por segundo. A
acessibilidade do sistema é garantida pela automagado de etapas que normalmente
exigem integragdo manual entre softwares especializados, reduzindo a necessidade de
conhecimento prévio em programagcgao de simulagdes. A robustez técnica é assegurada
pela utilizacdo dos modelos fisicos consolidados: equacdes de movimento de corpo
rigido, método VLM para aerodinamica potencial, transforma¢des de coordenadas entre
sistemas aerodindmico, do corpo, inercial e geodésico (WGS84), e a integracao
numeérica via método de Runge-Kutta de 42 ordem. O sistema foi validado em dois niveis.
Primeiro, 0 modelo aerodindmico gerado pelo VLM foi comparado com dados de tunel
de vento e CFD para um Veiculo Aéreo Nao Tripulado (VANT), mostrando correlagao
de coeficiente de sustentacao (CL) com desvios médios inferiores a 10% para angulos
de ataque de 0° a 12°, enquanto a limitagdo conhecida do método para arrasto parasita
foi confirmada. Segundo, a resposta dindmica integrada foi comparada com dados de
ensaios em voo da aeronave 26% Cub Crafters CC11-100 Sport Cub S2. Os resultados
mostram a reprodugdo dos modos dindmicos fundamentais, com coeficientes de
correlagdo de Pearson superiores a 0,85 ao comparar respostas a entradas de degrau
de profundor, ailerons e leme, além do fenébmeno phugoid. A ferramenta desenvolvida
opera em hardware de consumo (computador pessoal e joystick) e fornece, como saida,
visualizacdo em tempo real e telemetria completa dos parédmetros de voo. Os resultados
obtidos indicam que o ambiente é funcional e adequado para aplicagdes que priorizam
agilidade e acessibilidade, como projeto conceitual, analise preliminar de qualidades de
VOO e ensino em engenharia aeronautica.

Palavras-chave: Simulagido de Dinamica de Voo; Método do Vortex Lattice (VLM);
Integragdo Matlab/Simulink-FlightGear; Validagao de Modelo
Aerodindmico; Aeronave de Asa Fixa.



ABSTRACT

This work presents the development, implementation, and validation of an integrated
flight dynamics simulation environment for fixed-wing aircraft. The environment was built
in Matlab/Simulink and combines a six-degree-of-freedom dynamic model with a
medium-fidelity aerodynamic model, automatically generated using the Vortex Lattice
Method (VLM) through the Athena Vortex Lattice (AVL) software. The tool automates the
complete workflow, from user-defined geometry to the generation of an aerodynamic
coefficients database (containing combinations of angle of attack, sideslip, and control
surface deflections) and real-time dynamic simulation, visualized immersively in the
FlightGear software via UDP communication at 30 frames per second. The system's
accessibility is guaranteed by the automation of steps that typically require manual
integration between specialized software, reducing the need for prior knowledge in
simulation programming. Its technical robustness is ensured by the use of consolidated
physical models: rigid-body equations of motion, the VLM for potential flow
aerodynamics, coordinate transformations between aerodynamic, body, inertial, and
geodetic (WGS84) systems, and numerical integration via the 4th-order Runge-Kutta
method. The system was validated on two levels. First, the VLM-generated aerodynamic
model was compared with wind tunnel and CFD data for an Unmanned Aerial Vehicle
(UAV), showing lift coefficient (CL) correlation with average deviations below 10% for
angles of attack from 0° to 12°, while the method's known limitation for parasitic drag
was confirmed. Second, the integrated dynamic response was compared with flight test
data from the 26% scale Cub Crafters CC11-100 Sport Cub S2 aircraft. The results show
the reproduction of the fundamental dynamic modes, with Pearson correlation
coefficients above 0.85 when comparing responses to step inputs in the elevator,
ailerons, and rudder, as well as the phugoid phenomenon. The developed tool operates
on consumer hardware (personal computer and joystick) and provides, as output, real-
time visualization and complete flight parameter telemetry. The obtained results indicate
that the environment is functional and suitable for applications that prioritize agility and
accessibility, such as conceptual design, preliminary flight qualities analysis, and
aeronautical engineering education.

Key words: Flight Dynamic Simulation; Vortex Lattice Method (VLM);
Matlab/Simulink-FlightGear Integration; Aerodynamic Model
Validation; Fixed-Wing Aircraft.
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1. INTRODUGAO

1.1 Histdrico e Evolucao da Aviagao

O desejo humano pelo voo € milenar, mas foi apenas no alvorecer do
século XX que ele se tornou uma realidade pratica e de engenharia. A histéria
da aviagdo é, intrinsecamente, a histéria da superacdo de desafios
aerodinamicos, estruturais e propulsivos, onde cada avanco foi precedido e
possibilitado pelas ferramentas de analise e projetos disponiveis em sua época.

As primeiras aeronaves bem-sucedidas, como o 14-Bis de Santos Dumont
(1906) e o Flyer dos Irmaos Wright (1903), mostradas na Figura 1, foram o

produto de experimentacéao intensiva e observagao agugada (Lemos, 2012).

a) 14-Bis de Santos Dumont. b) Flyer dos Irmaos Wright.

i

e e = = e e i e
Fonte: Globo (2023). Fonte: International Civil Aviation
Organization (1904).

Figura 1 — Primeiras aeronaves bem-sucedidas.

Seus projetistas operavam em um regime de quase completa dependéncia
de prototipos fisicos e testes de voo, onde os coeficientes aerodindmicos eram
inferidos diretamente através do comportamento da aeronave (Crouch, 1989).

A analise tedrica era rudimentar, baseada em correlagdes empiricas € nos
fundamentos da teoria de sustentagdo. O objetivo primordial era demonstrar a
viabilidade do voo motorizado e controlado, um feito que se consolidou com
marcos como o primeiro voo transatlantico sem escalas, realizado por Alcock e
Brown em 1919 com a aeronave Vickers Vimy (Pirie, 2013), mostrada na Figura
2.



Figur 2- Vicerimy, a piirarra;\eronave a realizar um voo trghatléntico.
Fonte: Bureau of Aircraft Accidents Archives (2009).

Os periodos das Guerras Mundiais e subsequente Guerra Fria atuaram
como um catalisador sem precedentes para a inovagcdo aeronautica. A
necessidade por aeronaves com desempenho superior — maior velocidade,
altitude e carga — impulsionou o desenvolvimento de ferramentas de analise mais
robustas. O tunel de vento tornou-se indispensavel, permitindo a coleta
sistematica de dados aerodindmicos para configuragcdes complexas.

Foi nesta era que a aviagao transicionou definitivamente dos motores a
pistdo para a propulsao a jato, com aeronaves como o Messerschmitt Me 262 e
o Boeing B-47 Stratojet, mostradas na Figura 3, cujos enflechamentos alares
eram respostas diretas aos desafios do voo em altas velocidades subsénicas.
Neste contexto, métodos analiticos e semi-empiricos para previsédo de
desempenho e estabilidade tornaram-se parte essencial do processo de projeto
(Anderson, 2002).



a) Messerschmitt Me262.

Fonte: Canaltech (2022). Fonte: Wikimedia Commons (2016).

Figura 3 — Primeiras aeronaves impulsionadas pela tecnologia militar.

O advento do computador digital revolucionou a engenharia aeronautica.
Métodos numéricos, como o Vortex Lattice Method (VLM), base tedrica do
software Athena Vortex Lattice (AVL) utilizado neste trabalho, tornaram-se
viaveis, permitindo a modelagem computacional de aeronaves completas pela
primeira vez. Isto possibilitou a exploracéo de envelopes de voo mais amplos e
o desenvolvimento de configuragdes avangadas.

A introducgédo do sistema fly-by-wire em aeronaves como o Concorde e o F-
16, mostradas na Figura 4, representou uma revolugéo no controle. Ao substituir
0s mecanismos atuadores pesados por sinais elétricos e computadores, esse
sistema permitiu criar avides que, embora naturalmente menos estaveis, sao
extremamente mais ageis e eficientes no consumo de combustivel, pois o
computador realiza instantaneamente os ajustes necessarios para manté-los em

voo estavel (Stengel, 2004).

Concorde.

b) F-16 Falcon.

Fonte: Mega Curioso (2018). Fonte: Wikipedia (2003).

Figura 4 — Exemplos de aeronaves com tecnologia fly-by-wire.



Paralelamente, o surgimento e a popularizagao dos Veiculos Aéreos Nao-
Tripulados (VANTSs) e de modelos em escala, como os usados na competigdo da
Sociedade de Engenheiros da Mobilidade (originalmente chamada de Society of
Automotive Engineers) - SAE Brasil Aerodesign, democratizaram o acesso ao
desenvolvimento de veiculos aéreos, criando uma demanda por ferramentas de
simulagao acessiveis (Valavanis; Vachtsevanos, 2015). A Figura 5 mostra um
exemplo de aeronave radiocontrolada da equipe de Aerodesign da Universidade

Federal do Parana.

Aeronave da corhbet gé Brans Aerode "

Fonte: UFPR (2025).

" Fig

Atualmente, a analise de Dindmica dos Fluidos Computacional (CFD),
realizada por softwares sofisticados de elementos e volumes finitos, constitui
uma ferramenta analitica fundamental e altamente avangcada na engenharia
aeronautica. Seus fundamentos metodolégicos, ja consolidados na literatura
classica da década de 1990, evoluiram para se tornar um pilar do projeto
moderno. No entanto, seu alto custo computacional e complexidade as tornam
inviaveis para as fases iniciais de projeto e para ambientes com recursos
limitados. Este panorama ressalta a relevancia e o nicho da ferramenta
desenvolvida neste trabalho: ela se posiciona como um herdeiro moderno da
tradicdo do VLM (Katz; Plotkin, 2001), operacionalizando métodos de média
fidelidade dentro de um ambiente integrado e automatizado. Desta forma, ela
permite que engenheiros, estudantes e entusiastas realizem em minutos, em um

computador pessoal, analises dinamicas que, nas eras pioneiras, demandavam



prototipos de riscos e, até recentemente, exigiam a complexa integragcao manual

de multiplos softwares especializados.

1.2 Contexto do Trabalho e Motivacao

O desenvolvimento de novas aeronaves e a qualificagdo de pilotos sao
processos complexos e notoriamente custosos, envolvendo extensivos ciclos de
projeto, fabricacdo de protétipos e campanhas de ensaio em voo. Neste
contexto, a simulagdo computacional emerge como uma ferramenta
indispensavel, permitindo a analise e a validagdo de conceitos e configuragbes
em um ambiente virtual, seguro e de baixo custo, antes do comprometimento de
recursos com a construcéo fisica (Stevens, 2003; Raymer, 2018).

Tradicionalmente, ferramentas de simulagdo de alta fidelidade exigem
elevado custo computacional, como € o caso de simulacdes baseadas em CFD
e ou profundo conhecimento técnico e especializado para sua configuragao e
operagao, tornando-as pouco acessiveis para etapas iniciais de projeto (Raymer,
2018) ou para aplicagbes em ambientes académicos e equipes de competicao.
E sobre essa lacuna que o presente trabalho se insere e busca alternativas.

Identifica-se a caréncia de uma ferramenta computacional integrada que
seja, simultaneamente, tecnicamente robusta e operacionalmente acessivel.
Uma ferramenta que una a fidelidade de um modelo dindmico de seis graus de
liberdade (6-DoF) a um software de estimativa de coeficientes aerodindmicos de
baixo custo computacional, e que proporcione um feedback visual imersivo em
tempo real, sem exigir do usuario um longo processo de aprendizado ou a
integracdo manual de softwares complexos e desconexos.

A motivacao para este trabalho €, portanto, desenvolver uma solu¢ao que
simplifique e agilize drasticamente os processos de analise. Como atestado pela
experiéncia pratica em equipes de competicdo como o SAE Brasil Aerodesign, a
auséncia de ferramentas com essa combinacao de simplicidade, custo acessivel
e confiabilidade € uma barreira significativa.

A ferramenta proposta neste trabalho visa preencher esta lacuna,
permitindo que engenheiros validem configuragdes atualizadas de aeronaves em

questao de minutos, e que pilotos experimentem as qualidades de voo de uma



nova aeronave virtual, tudo isso sem a necessidade de fabricar um unico
prototipo fisico. Tal ferramenta consolida, em um unico fluxo de trabalho
automatizado, as etapas de analise aerodinamica, dinamica de voo, geragao de
trajetéria e visualizagdo, representando um significativo avango em

acessibilidade e eficiéncia para a simulagao aeronautica.

1.3 Problema de Pesquisa

Conforme exposto anteriormente, existe uma lacuna evidente no
ecossistema de ferramentas computacionais de apoio ao projeto aeronautico,
especialmente no que tange a simulagdo dinamica de voo. Embora existam
softwares consagrados e de alta qualidade para analises especificas, como o
XFLR5 e AVL para aerodinamica, Matlab/Simulink e o Excel para dinamica e
controle, e FlightGear para visualizagdo, a realizagdo de uma analise de voo
completa e integrada exige que o usuario possua conhecimento profundo para
operar e, principalmente, conectar manualmente essas ferramentas diversas e
desconexas.

Este processo de integragcdo manual € complexo, propenso a erros e
consome um tempo valioso que poderia ser dedicado a analise de resultados e
ao refinamento do projeto. Consequentemente, equipes de competicao,
pequenas empresas e pesquisadores iniciantes muitas vezes encontram uma
barreira intransponivel para realizar simulagdes dinamicas confiaveis com
feedback visual, por ndo disporem de meses de trabalho especializado para
desenvolver uma solucgao interna.

Portanto, o problema de pesquisa que este trabalho aborda é: como
desenvolver um ambiente de simulagdo integrado e automatizado que,
mantendo o rigor de modelos fisicos robustos (dinamica de 6-DoF e
aerodinamica por Vortex Lattice), seja de configuragdo simples e operacéo
acessivel, eliminando a necessidade do usuario de realizar complexas
integracdes manuais entre softwares especializados?

A solucao para este problema permitira que usuarios, independentemente
de seu nivel de expertise em programacao de simulagbes numéricas, possam

focar seus esforcos na engenharia da aeronave, configurando rapidamente



diferentes conceitos e obtendo, de forma quase instantanea, feedback tanto

numerico quanto sensorial sobre o comportamento dindmico de seu projeto.

1.4 Objetivos do Trabalho

1.4.1 Objetivo Geral

O objetivo geral do trabalho é desenvolver e validar um ambiente integrado

de simulacao de dindmica de voo para aeronaves de asa fixa, que combine um

modelo fisico-matematico robusto a uma interface de configuracado simplificada

e a uma visualizagdo em tempo real, destinado a apoiar o ciclo de projeto

conceitual e preliminar.

1.4.2 Objetivos Especificos

Para a consecugao do objetivo geral, foram estabelecidos os seguintes

objetivos especificos:

1.

Implementar um modelo dindmico de seis graus de liberdade (6-
DoF) para aeronaves de asa fixa no ambiente Matlab/Simulink,
incluindo as equagdes de movimento, cinematicas e
transformacgdes de coordenadas necessarias;

Desenvolver uma rotina automatizada para a geragéo de um banco
de dados aerodindmico de alta fidelidade, utilizando o método
Vortex Lattice por meio do software AVL;

Implementar a légica de interpolagdo em tempo real do banco de
dados aerodinamico e as transformacdes de coordenadas criticas,
incluindo a conversao do sistema de coordenadas inercial para o
sistema geodésico WGS84 (World Geodetic System, definido em
1984);

Integrar o nucleo de simulagdo dinamica com o software

FlightGear, estabelecendo a comunicagao via protocolo UDP (User



Datagram Protocol) para permitir a visualizagao imersiva do voo em
tempo real;

5. Validar o ambiente de simulac&o por meio da comparagao de seus
resultados com dados de referéncia na literatura, como dados de

telemetria coletados em ensaios de voo.

1.5 Justificativa

A simulagdo computacional € uma ferramenta indispensavel no ciclo de
desenvolvimento de aeronaves, permitindo a analise e validagdo de conceitos
de forma virtual, segura e de baixo custo. No entanto, ferramentas de alta
fidelidade sdo complexas e onerosas, enquanto solugdes acessiveis carecem de
transparéncia e capacidade de customizacdo. Desta forma, este trabalho é
justificado pela necessidade de criagcdo de ferramentas computacionais
acessiveis e de baixo custo, conectando pratica e teoria complexa para o

desenvolvimento eficiente de produtos aeronauticos.

1.6 Escopo e Limitagdes

Para uma correta utilizacéo e interpretacao dos resultados, € fundamental
delimitar o escopo de aplicacado e as limitacbes inerentes ao ambiente de
simulacao desenvolvido.

Este trabalho tem como foco principal o desenvolvimento de uma
ferramenta para analise dindmica de aeronaves de asa fixa em regime
subsénico. A ferramenta é capaz de simular um voo completo, desde o
taxiamento no solo para decolagem até o pouso e subsequentemente o
taxiamento. No entanto, sua principal contribuicao e onde seu uso € mais valioso
concentra-se nas fases dinamicas complexas do voo, tais como decolagem,
subida, descida, manobras em curva e a aproximacado para pouso, onde 0O
comportamento da aeronave € menos intuitivo. A ferramenta &€ geometricamente
versatil, permitindo a simulagdo de uma ampla gama de configuragdes, desde

que observadas as boas praticas e limitagdes do meétodo aerodinamico



subjacente. Como saida, o sistema fornece ao usuario uma visualizagao

imersiva em tempo real, bem como a gravagao completa de dados de estado e

parametros de voo para analise posterior via graficos e scripts Matlab.

A fidelidade da simulagao € governada pelas premissas adotadas em seus

modelos constituintes, o que impde as seguintes limitagdes:

Modelo Aerodinamico: A utilizagado do VLM implica em um modelo
inviscido e linear. Consequentemente, fenébmenos criticos como o
arrasto viscoso, a separagao de escoamento em altos angulos de
ataque (estol) e os efeitos de compressibilidade n&o séo
modelados com precisdo. Isto restringe a confiabilidade dos
resultados em condicdées de voo lento préximo ao estol e em
velocidades transénicas. Adicionalmente, a fidelidade dos
resultados esta sujeita as préprias limitacbes geométricas do
método VLM, que pode perder precisdao para configuragdes nao
convencionais, como asas com baixos valores de razao de aspecto
(DRELLA, 2018).

Modelo Dinédmico: A premissa de corpo rigido desconsidera a
interagdo aeroelastica, como a flexdo das asas e a reversao de
comandos. Ademais, 0 modelo assume massa e momentos de
inércia constantes durante a simulagao, ndo modelando, portanto,
os efeitos de queima de combustivel ou do movimento de liquidos
nos tanques.

Modelo de Ambiente: A atmosfera € modelada como um ambiente
estavel e padronizado, sem a variagdo de parametros como
densidade e viscosidade do ar com a altitude. Apesar da inclusao
de um modelo de rajadas de vento, fenbmenos atmosféricos
complexos como turbuléncia e cisalhamento de vento ndo sé&o
representados.

Representagdo de Atitude: A utilizagcdo dos angulos de Euler
introduz a limitag&o teodrica do gimbal lock para angulos de arfagem
préoximos a £90°. Contudo, esta condigao esta fora do envelope de
voo das aeronaves convencionais para as quais a ferramenta foi
concebida, ndo constituindo uma limitagao pratica relevante para o

seu escopo de aplicagao.



Dependéncia de Software: A ferramenta ndo € de codigo aberto,
possuindo uma dependéncia fundamental dos softwares

comerciais Matlab e Simulink para sua execucéao.

1.7 Ferramentas Existentes

O cenario contemporaneo de ferramentas de simulagcéo de voo é dominado

por solugcdes que atendem a dois extremos, a alta fidelidade operacional e o

entretenimento acessivel, com destaque para as seguintes plataformas:

Simuladores de Treinamento de Alto Nivel: Empresas como CAE
(Canadian Auviation Electronics) e FlightSafety International
fornecem simuladores de voo de altissima fidelidade para
companhias aéreas (ex.. Azul, Lufthansa) e fabricantes
(Flightsafety International, 2025). Estes sistemas sao
caracterizados por réplicas fiéis e fisicas de cabines de voo
(cockpits), sistemas visuais imersivos e modelos dinamicos
validados de aeronaves especificas ja certificadas (Allerton, 2009).
Seu objetivo primario é a formagao de pilotos em um ambiente
seguro e realista. No entanto, seu custo chega a dezenas de
milhées de ddélares por unidade, e sua natureza € um sistema
“caixa fechada”, ndo permitindo qualquer modificagdo no modelo
da aeronave ou no seu sistema fisico. A Figura 6 mostra o
simulador da aeronave Embraer E190, desenvolvido por
FlightSafety International e comprado pela companhia aérea Azul;
Sistema de Voo para o Publico Geral: No outro extremo do
espectro, ha soffwares como Microsoft Flight Gear e X-Plane,
mostrados na Figura 7, que oferecem experiéncias de voo
visualmente ricas e acessiveis a um custo relativamente baixo.
Estes simuladores utilizam modelos de voo proprietarios que
priorizam uma sensacgao subjetiva de realismo para uma vasta
gama de aeronaves pré-definidas. Apesar de sua popularidade,
eles sdo notavelmente opacos: o usuario ndo tem acesso aos

calculos fisicos em tempo real, ndo pode modificar a dinamica



fundamental da aeronave além de parametros superficiais e nao
pode implementar projetos conceituais personalizados a partir do
zero (Williams, 2011).

3 Exterior do_fsimula‘dor.l

Figura 6 — Simulador de Voo da aeronave Embraer E190, pertencente a companhia
aérea Azul.
Fonte: Quatro Rodas (2019).

E nesta lacuna especifica que o ambiente de simulacdo desenvolvido
neste trabalho se posiciona de forma unica, pois, diferentemente dos
simuladores de treinamento de alto custo, o ambiente desenvolvido neste
trabalho opera em hardware de consumo (um computador pessoal e um
Joystick). E em contraste marcante com os simuladores de entretenimento, ele é
construido sobre os principios da transparéncia e da customizacéao total. Todo o
nucleo de calculo, desde a interpolacéo dos coeficientes aerodinamicos até a
integracao das equagdes de movimento, € exposto e editavel pelo usuario dentro
do ambiente Matlab/Simulink. Isto permite ndo apenas verificar cada etapa do
processo de simulagdo, mas também modificar a fisica subjacente, tornando a
ferramenta ideal para o projeto conceitual de novas aeronaves, para a

investigacdo académica de fenbmenos de dinamica de voo e para a educagao



em engenharia, onde o entendimento do “porqué” é tdo importante quanto o “o

o)

qué”.

a) Microsoft Flight Gear. b) X-Plane.

Fonte: Windows Club (2020). 7 Fonte: Steam (2012).

Figura 7 — Exemplos de simuladores disponiveis em plataformas de jogos.

1.8 Estrutura da Dissertagao

Esta dissertagdo estda organizada em cinco secgdes, incluindo esta

introducgéo, da seguinte forma:

Secado 2: Fundamentagdao Tedrica — Apresenta os conceitos
tedricos essenciais para a compreensao do trabalho, incluindo os
fundamentos de aeronautica e controle, a dindmica de voo de
corpo rigido, o método aerodinamico Vortex Lattice, os sistemas de
coordenadas e as técnicas de integragdo numérica;

Secao 3: Metodologia e Implementacdo do Ambiente de Simulacéo
— Descreve detalhadamente a arquitetura do sistema desenvolvido,
os moédulos de definicdo da aeronave, a geracdo automatizada do
banco de dados aerodinamico, a implementagdo do modelo
dindmico no Simulink, as transformacdes de coordenadas e a
integragéo com o FlightGear;

Secao 4: Validacdo, Resultados e Discussdo — Apresenta a
estratégia de validagdo do ambiente de simulagdo, os resultados
obtidos para casos de estudo representativos e uma discussao
critica sobre o desempenho e as capacidades da ferramenta
desenvolvida;

Secao 5: Conclusdes e Trabalhos Futuros — Sumariza as

conclusdes do trabalho, verifica o atendimento aos objetivos



propostos, discute as contribuicdes e sugere direcionamentos para

pesquisa e melhorias futuras.



2. FUNDAMENTACAO TEORICA

Esta secdo apresenta a base tedrica fundamental para o desenvolvimento
do ambiente integrado de simulacdo de dindmica de voo. A modelagem de uma
aeronave como um sistema dindmico completo requer a integragao concisa de
varias areas do conhecimento. Para isso, sao revisados os conceitos essenciais
da dinamica do corpo rigido, que descrevem o movimento da aeronave no
espaco; dos métodos aerodindmicos, responsaveis pelo calculo das forgas e
momentos gerados pelo escoamento do ar, dos sistemas de coordenadas e suas
transformacgdes, que permitem a transicdo entre diferentes referenciais de
analise, e, por fim, dos principios de integracdo numérica, que possibilitam a
solugdo computacional das equagdes governantes.

A fundamentagcao aqui apresentada ndo apenas estabelece a linguagem
matematica utilizada no trabalho, mas também justifica as escolhas de
modelagem adotadas na sec¢ao 3, delineando as premissas, as capacidades e

as limitagdes inerentes ao modelo implementado.

2.1 Fundamentos da Aeronautica e Controle de Voo

Uma aeronave de asa fixa convencional é composta por um conjunto de
superficies aerodindmicas que geram forcas e momentos para sustentar e
controlar o voo (Anderson, 2011).

Abaixo estao descritos os principais componentes de uma aeronave, de
acordo com Miranda (2014).

e Asa: Superficie primaria de sustentagdo. A forma em planta e o
perfil aerodinamico determinam as caracteristicas de desempenho
e estabilidade;

o Estabilizador Horizontal: Responsavel pela estabilidade
longitudinal (arfagem), € uma superficie fixa horizontal na cauda
que gera um momento de nariz para cima, compensando o
momento gerado pela asa que naturalmente empurra o nariz para

baixo;



o Estabilizador Vertical: Responsavel pela estabilidade direcional
(guinada), € uma superficie fixa vertical na cauda para garantir o
retorno do direcionamento da aeronave em um ponto de equilibrio.

o Fuselagem: Corpo principal, que abriga a cabine, os sistemas e
serve de ponto de fixacdo para as superficies aerodinamicas.
Contribui primariamente para o arrasto e abriga o centro de
gravidade;

e Trem de Pouso: Sistema estrutural responsavel pela sustentagao e
direcionamento da aeronave em solo e pela absor¢ao e dissipacéo
da energia do impacto no contato inicial da aeronave com a pista.

e Grupo Motopropulsor: Responsavel por gerar a for¢a de tragcao (ou
empuxo), visando superar o arrasto e permitir a aceleragcao e

manutencao da velocidade.

A Figura 8 mostra os principais componentes mencionados.

Empenagem

Grupo
moto-propulsor Trem de pouso

Estabilizador

\erticﬂh\

Estabilizador
horizontal

Leme de diregio

Compensadores

Profundor

Figura 8 — Principais componentes da aeronave.
Fonte: Miranda (2014).



Abaixo estdo descritas as principais superficies de comando de uma
aeronave, conforme Miranda (2014).

¢ Profundor: Localizado no estabilizador horizontal, € uma superficie
movel, cuja deflexdo gera uma variagdo no momento de arfagem,
que orienta o nariz da aeronave para cima ou para baixo;

e Leme: Localizado no estabilizador vertical, € uma superficie movel,
cuja deflexdo gera uma variagdo no momento de guinada, que
orienta o nariz da aeronave para esquerda ou direita;

o Ailerons: Localizados na asa, sao superficies moveis que se
movem assimetricamente (um sobe enquanto o outro desce). Sua
deflexdo gera uma variagdo no momento de rolagem, rotacionando

a aeronave em torno do eixo longitudinal.

As superficies de comando sao indicadas na Figura 9.

Aileron

" .‘-‘.“
Profundor

Aileron ___

Figura 9 — Superficies de comando.
Fonte: Miranda (2014).

O piloto comanda a trajetéria da aeronave através da deflexao de trés
superficies de controle primarias, que alteram a as forgas e momentos locais de
cada superficie aerodindmica e, consequentemente, o0s momentos
aerodinamicos globais da aeronave. Além disso, ha também o comando de
poténcia do motor, que altera a distribuicao de empuxo de cada motor, gerando

forcas e momentos adicionais (Stengel, 2004).



Cada tipo de aeronave geralmente tem sua configuragdo de controle
especifica. Porém, de forma geral, a maioria das aeronaves possui controles
realizados através das interfaces descritas nos proximos paragrafos. Os
controles que o piloto possui a disposicao para direcionar a aeronave sao o
manche, os manetes e os pedais (Pamadi, 2004), mostrados nas Figuras 10 e
11.

O manche quando movimentado para frente ou para tras, deflete o
profundor. Puxar o manche para tras faz com que o profundor seja defletido para
cima. Com isso, o coeficiente de sustentacdo local do estabilizador horizontal
fica menor, aumentando o coeficiente de momento de arfagem e criando uma
tendéncia de movimentar o nariz da aeronave para cima (aumentando o angulo
de ataque). Ja empurrar o manche para frente gera o efeito contrario e cria uma
tendéncia de movimentar o nariz da aeronave para baixo (reduzindo o éangulo de
ataque).

Quando o manche é rotacionado, os ailerons sao defletidos de forma
assimétrica. Girar o manche no sentido horario levanta o aileron direito e abaixa
o esquerdo, reduzindo a sustentacao local no lado direito da asa e aumentando
no lado esquerdo. Essa diferenca de sustentagdo da asa cria um momento de
rolagem na aeronave e induz a aeronave a fazer a rotacionar em torno do eixo
longitudinal para direita.

Ja os pedais possuem a funcéo de defletir o leme. Pressionar o pedal direito
deflete o leme para direita. Isso gera uma for¢a aerodindmica na cauda para a
esquerda resultando em um momento de guinada que induz o nariz da aeronave
para a direita.

A Figura 10 mostra o0 manche e os pedais utilizados para comandar o

profundor, ailerons e leme.



a) Manche para comandar ailerons e profundor.

o* | "

Fonte: Askapilot (2021).

Figura 10 — Controladores do direcionamento da aeronave.

Os manetes, mostrados na Figura 11, sdao os controles utilizados pelo
piloto para variar a forgca de empuxo gerada pelos motores. De forma geral, ha
um manete para controle de cada motor. Ao empurrar os manetes a rotagao do
motor € aumentada e, consequentemente, sua forca de tragcdo também é
aumentada. Puxar os manetes faz o efeito contrario, reduzindo a tragao gerada
pelos motores.

A variagao de tracao altera diretamente o equilibrio de forgas na direcao
longitudinal da aeronave. Um aumento de tracdo aumenta a aceleragao da

aeronave. Em voo nivelado, isso geralmente resulta em ganho de altitude se a



velocidade for mantida, ou em ganho de velocidade se a altitude for mantida. A
reducdo de tracao tem o efeito oposto.

Além da variacao de for¢a, dependendo da localizagdo do motor em relagao
ao centro de gravidade, a variagao de tragao gera uma variagdo do momento de
arfagem. Os motores em geral sdo montados abaixo do centro de gravidade,
aumentando o momento de arfagem com aumento de tragc&o, exigindo uma agéo
do profundor para compensar essa tendéncia de aumentar o dngulo de ataque.
Além disso, valores de forgcas assimétricos dos motores, pela mesma légica,
geram um momento de guinada que devem ser compensados por uma deflexdo

de leme.

Fonte: Wikipedia (2012).

As superficies de controle a variagcdo de tragdo ndo movem a aeronave
diretamente para uma nova trajetéria, mas iniciam rotacdes e alteram o estado
de energia que, por sua vez, reorientam a forga de sustentacgao total e alteram a
velocidade.

Para iniciar uma subida, por exemplo, o piloto primeiro puxa para tras o
manche, defletindo o profundor para cima e aumentando o dngulo de ataque da
aeronave e, consequentemente, iniciando uma movimentagdo do nariz para
cima. Para sustentar a subida, € comum aumentar a tragdo dos motores para

compensar a perda de velocidade devido ao acréscimo de arrasto e da



componente da gravidade atuando contra a trajetéria. Para realizar uma curva
nivelada e eficiente, o piloto combina os comandos dos ailerons para inclinar as
asas; do leme para compensar o arrasto adverso com as asas inclinadas; e do
motor para aumentar ligeiramente a tracdo para compensar o aumento de

arrasto induzido pela maior sustentagcao requerida na curva (Stengel, 2004).

2.2 Fases de Voo

Uma missao de voo completa € composta por uma sequéncia de fases
distintas, cada uma com seus objetivos, desafios e dindmicas especificas. A
compreensao dessas fases é essencial para a analise do comportamento da
aeronave e para a correta utilizagdo do ambiente de simulagdo. As principais

fases (Mccormick, 1995), ilustradas de forma esquematica na Figura 12, sao:

¢ Taxiamento: Fase em que a aeronave se desloca no solo, sob sua
propria poténcia, entre o patio de estacionamento e a cabeceira da
pista (ou vice-versa). O controle da diregao é realizado através do
leme de direcéo e dos freios diferenciais das rodas;

e Decolagem: Consiste na aceleragcao da aeronave ao longo da pista
até atingir a velocidade de rotagao, momento em que o piloto efetua
um comando de deflexdo do profundor para cima, para elevar o
nariz e iniciar a subida. E uma fase critica que demanda poténcia
maxima e assegura a capacidade de subida com um motor
inoperante;

e Subida (ou Ascensao): Fase de transigdo entre a decolagem e o
cruzeiro, onde a aeronave ganha altitude até o nivel de voo
designado. A trajetdria e a velocidade de subida sdo otimizadas
para um equilibrio entre tempo, distancia, consumo de combustivel
e desempenho;

e Cruzeiro: E a fase principal e mais longa do voo, onde a aeronave
viaja em altitude e velocidade aproximadamente constantes entre

0 ponto de origem e o destino. Para grande maioria das aeronaves,



especialmente comerciais, 0 projeto aerodinamico € otimizado para
esta condicdo, visando maxima eficiéncia;

o Descida: Fase de transigao do cruzeiro para a aproximagao da
pista de pouso. A poténcia € reduzida e a aeronave perde altitude
de forma controlada, seguindo um perfil que considera o trafego
aéreo, o conforto dos ocupantes e a gestao de energia;

e Aproximacgao: Fase final de preparagdo para o pouso, onde a
aeronave se alinha com o eixo da pista e estabiliza sua trajetoria
de descida, configurando os flaps e o trem de pouso para aumentar
a sustentagcdo e o arrasto, permitindo uma velocidade de voo
segura e mais baixa;

e Pouso: Fase critica onde o piloto nivela a aeronave logo acima da
pista para reduzir a taxa de descida, seguida pelo toque suave das
rodas e pela aplicagéo dos freios e dos reversores de empuxo para
desacelerar a aeronave;

e Taxiamento apds o Pouso: Fase final, semelhante ao taxiamento
inicial, onde a aeronave deixa a pista e segue para o patio de

estacionamento.
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Figura 12 — Fases de véo.
Fonte: Adaptado de Folha de Sao Paulo (2025).

O ambiente desenvolvido neste trabalho é capaz de simular a transi¢cao
continua entre todas estas fases de voo. Esta capacidade é fundamental para
uma avaliagdo abrangente da aeronave, permitindo analisar ndo apenas seu

desempenho em condi¢gdes isoladas, mas também sua manobrabilidade em



solo, suas caracteristicas de decolagem e pouso, e sua estabilidade durante as

transigdes de voo, que sdo momentos em que deficiéncias de projeto podem se

tornar mais evidentes.

2.3 Diagrama de Cooper-Harper

A validagao final de uma aeronave nao reside apenas em seu desempenho

numérico, mas a forma como piloto a sente. Para traduzir esta avaliacédo

subjetiva em um parametro de engenharia quantificavel, a industria aeronautica

utiliza amplamente o Diagrama de Cooper-Harper (Hodgkinson, 1999), mostrado

na Figura 13.
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Figura 13 — Diagrama de Cooper-Harper.
Fonte: Adaptado de Cooper e Harper (1969).

De acordo com Cooper e Harper (1969), este diagrama é estruturado

como uma arvore de decisao que guia o piloto de testes a atribuir uma avaliagcado

em uma escala de 1 a 10 para uma tarefa de voo especifica (ex.: compensacao



de uma perturbagdo, acompanhamento de uma trajetoria, acessibilidade aos
comandos). A decisdo € baseada em trés critérios fundamentais.
1. A adequacdo da aeronave para a missdo que estd sendo
executada;
2. Anatureza e a magnitude das deficiéncias da aeronave;
3. O nivel de esforco do piloto necessario para compensar essas

deficiéncias e realizar a tarefa com sucesso.
Essa avaliagao é categorizada em:

o Notas de 1 a 3: Aeronaves excelentes, desejaveis e adequadas
sem deficiéncias;

¢ Notas de 4 a 6: Aeronaves com deficiéncias toleraveis, mas que
exigem compensacao pelo piloto;

¢ Notas de 7 a 10: Aeronaves com deficiéncias intensas, onde a
tarefa se torna dificil ou impossivel de ser realizada com preciséo

através dos comandos do piloto.

O diagrama de Cooper-Harper fornece a estrutura conceitual para um dos
principais usos do ambiente de simulacdo desenvolvido. Ao permitir que um
piloto ou um engenheiro com conhecimentos de pilotagem realize uma
simulagao de uma nova configuragao aerodindmica em tempo real, a ferramenta
possibilita a realizacdo de uma avaliacdo preliminar das qualidades de voo. A
imersao visual proporcionada pelo FlightGear € um componente crucial para esta
avaliacao, pois fornece os direcionamentos sensoriais necessarios para julgar
parametros como atitude, trajetoria e resposta aos comandos. Desta forma, a
ferramenta serve como uma plataforma para a atribuicdo de notas Cooper-
Harper virtuais, permitindo a identificagcdo precoce de problemas de
controlabilidade e estabilidade que impactam diretamente a seguranca e a
eficacia da aeronave, tudo isso durante a fase de projeto conceitual e sem a

necessidade de um protoétipo fisica.



2.4 Configuragoes e Aplicagcbes de Aeronaves

O termo “aeronave de asa fixa” abriga uma imensa variedade de veiculos,
cujos conceitos de projeto e configuragdes s&o drasticamente moldados por suas
missoes especificas (Raymer, 2018). Esta diversidade pode ser observada na
evolucdo de conceitos aerodindmicos e em aplicacbes operacionais
especializadas.

A arquitetura fundamental de uma aeronave € um compromisso entre
desempenho, estabilidade e controle. A configuragdo convencional, com asa
principais € empenagem horizontal e vertical na cauda, € a mais difundida,
equilibrando simplicidade e eficiéncia para uma vasta gama de aplicagdes. Deste
conceito basico, surgiram inumeras variagdes e configuragdes especializadas.

A configuragdo Canard, por exemplo, com sua superficie de estabilizagdo
a frente das asas, pode oferecer vantagens em manobrabilidade, sendo
encontrada em aeronaves de combate, como o caga Eurofighter Typhoon. No
extremo da eficiéncia aerodindmica, o conceito de Asa Voadora, onde a
fuselagem e as asas se fundem, visando a minimizagdo do arrasto, sendo
emblematico no bombardeiro furtivo Northrop Grumman B-2 Spirit (Raymer,

2018). Essas aeronaves com conceitos ndo usuais sdo mostradas na Figura 14.

a) Eurofighter Typhoon. b) Northrop Grumman B-2 Spirit.

Fonte: Poder Aéreo (2012). Fonte: Wikipedia (2016).

Figura 14 — Conceitos de projetos pouco convencionais.

Esta diversidade de formas esta diretamente ligada a finalidade do veiculo.
Aeronaves de treinamento para pilotos iniciantes, como o Cessna 172, priorizam

docilidade e seguranga. Ja os jatos comerciais que dominam os céus, como O



Airbus A320 e Boeing 737 sao otimizados para eficiéncia energética, conforto e
capacidade de passageiros em rotas de curta a longa distancia.

Em contraste, a aviagao agricola, com aeronaves como o Embraer EMB
202 Ipanema, exige estruturas robustas e operacdo em baixa altitude, enquanto
cacgas militares como o Saab JAS 39 Gripen exigem manobrabilidade extrema e
integracdo de sistemas de armas complexos. Por fim, os VANTs representam
uma categoria em expanséo, definida pela auséncia de piloto a bordo e aplicada
em imageamento, vigilancia e logistica (Raymer, 2018).

A Figura 15 mostra essas aeronaves com caracteristicas totalmente

diferentes, sendo o resultado de projetos com objetivos diferentes.

a) Cessna 172P. _ b) Airbus A320.

Fonte: Wikipedia (2010). Fonte: Wikipedia (2004).

Embraer EMB 202 Ipanema.

d) Saab JAS 39 Gripen.

B L

Fonte: Ministério da Agricultura e Fonte: Aeroflap (2024).
Pecuaria (2021).

Figura 15 — Exemplo de aeronaves com objetivos distintos.

Face a esta vasta gama de possibilidades, é crucial delimitar o envelope
de aplicagdo da ferramenta desenvolvida. O ambiente de simulagdo foi
concebido e validado primariamente para aeronaves subsdnicas de asa fixa.

Embora seja geometricamente versatil, a fidelidade dos resultados esta sujeita



as recomendacdes do método VLM subjacente (Katz; Plotkin, 2001), que é mais
preciso para as configuragdes com asas de alongamento moderado a alto e
superficies bem-comportadas. Desta forma, a ferramenta encontra sua aplicacao
mais confiavel e imediata no projeto e analise de aeronaves de configuragao
convencional, que abrangem a aviagao de treinamento, geral, comercial e as
aeronaves de competicdo como as do Aerodesign, preenchendo um nicho de

grande relevancia pratica e educacional.

2.5 Aerodinamica por Método de Painéis

A previsao de caracteristicas aerodinamicas em regime incompressivel e
inviscido pode ser realizada através do Vortex Lattice Method (VLM), cuja
fundamentacéo teorica e procedimento de implementagdo seguem a formulagéo
classica apresentada por Katz e Plotkin (2001). O método € uma abordagem
numeérica baseada em painéis que resolve a equacao de Laplace, equagao 2.1,
para o potencial de velocidades escalar (¢). O potencial de velocidades escalar
€ uma fungao cujo gradiente resulta no vetor de velocidade do escoamento em
cada ponto. A implementacdo deste método, conforme adotada pelo software

AVL, fundamenta-se nos seguintes principios e procedimentos.

V2¢ =0 (2.1)

A modelagem inicia-se pela discretizacdo geométrica de todas as
superficies sustentadoras da aeronave em uma malha composta por N painéis
quadrilateros. A cada um desses painéis associa-se um vortice em forma de
ferradura (horseshoe), responsavel por representar a circulagdo aerodinadmica
local. A configuracao deste vortice é critica: seu segmento principal, denominado
vortice ligado, é alocado ao longo da linha de 25% da corda do painel. Dois
vortices livres completam a configuragdo, estendendo-se deste ponto até o
infinito, na direcdo da corrente livre. Para a imposicdo das condi¢cbes de
contorno, um ponto de controle é estabelecido a 75% da corda de cada painel,

local onde um vetor unitario normal a superficie n; é definido.



A segmentagao em painéis das superficies aerodinamicas é representada

na Figura 16.
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Figura 16 — Representacao da segmentagado das superficies aerodinamicas em painéis

para aplicagao do VLM.
Fonte: Adaptado de Bidar (2019).

O problema aerodinamico resume-se a determinac¢ao das intensidades de

circulagéo I; para todos os N vortices. A relagdo fundamental € estabelecida pela

velocidade de perturbagao induzida no ponto de controle i devido a todos os

vortices da malha:

N 2.2
Vind=Z, wiil; (22)

Na equacgédo 2.2, w;; € o tensor de influéncia aerodinamica que quantifica

a velocidade induzida no ponto i pelo vortice j.

A condigéao fisica de que o escoamento deve tangenciar a superficie da
aeronave é imposta exigindo que a componente normal da velocidade total seja
nula em cada ponto de controle. Considerando a velocidade da corrente livre 1,

esta condigcéo de tangéncia é expressa por:



(Voo + Vind' l)nl =0 (23)

Partindo das equacdes 2.2 e 2.3 e rearranjando os termos, obtém-se um

sistema linear de equacdes algébricas:

[a11 vt AN

by (24)
i

i

Na equagao 2.4, os coeficientes a;; = w;;n; representam a influéncia do

ay1  * Qpnn

vortice j na normal ao painel i, e os termos b; = —V,,n; incorporam o efeito da

corrente livre.

Uma vez resolvido o sistema para o vetor I', as for¢gas aerodinamicas sao
calculadas. A forga F; atuante no segmento de vortice ligado ao painel i é
determinada pela aplicagdo do Teorema de Kutta-Joukowski, que relaciona a
voriticidade com a for¢a de sustentacdo atuando em cada painel, em sua forma

vetorial:

Fy=pli(Veo + v) X (2.5)

Na equacgéo 2.5, p é a densidade do ar, v; € a velocidade de perturbagao
no centro do voértice ligado e [; é o vetor que define este segmento. A integragao
das contribuicdes de todos os painéis fornece a forca F e 0 momento M

aerodinamicos totais:

. zj’lei (2.6)

N
M = Z ML' X T (27)
i=1



Na equacéo 2.7, r; € o vetor posigao do centro do vértice ligado do painel
i. Para a condigdo de voo sem derrapagem (f = 0), as componentes de
sustentacao (L) e arrasto induzido (D;) sédo extraidas da forga total F através de

uma rotagao de eixos pelo angulo de ataque «a:

D;=F,cosa+F,senal = —F,sena + F,cosa (2.8)

O calculo da forgca de sustentagao AL; no painel i € dada por:

AL; = p |Ug| I} Ay; (2.9)

Na equacgédo 2.9, Ay; € o comprimento do vortice ligado (span do painel).
Aforga total de sustentagao e o coeficiente correspondente (CL) sdo obtidos pela
soma das contribuicbes de todos os painéis. O arrasto induzido, que é a
componente da forga paralela a corrente livre devido a inclinagdo do escoamento
local, é calculado diretamente a partir das velocidades induzidas pelos vortices

livres. O coeficiente de arrasto induzido (CD;) é dado por:

B CL? (2.10)
" mwARe

CD;

Na equacéo 2.10, AR é o alongamento, ou razdo de aspecto daasae e é

o fator de eficiéncia de Oswald, que pode ser estimado pelo préprio método.

O VLM prevé com precisao o arrasto induzido, inerentemente ligado a
geragao de sustentagédo. Contudo, sendo um método inviscido, ndo captura os
efeitos do arrasto de atrito, os quais devem ser incorporados ao modelo por meio

de correlagdes empiricas externas.



2.6 Dinamica de Voo de Corpo Rigido

Para a modelagem dindmica, a aeronave é considerada um corpo rigido, o
que implica que a distancia entre quaisquer dois pontos de sua massa
permanece invariante no tempo. Esta premissa que desconsidera fenbmenos
elasticos da estrutura da aeronave simplifica consideravelmente as equagdes de
movimento.

A determinacdo dos esforgos aerodindmicos atuantes na aeronave é
fundamental para a dindmica de voo. Esses esforgos sao calculados a partir dos
coeficientes aerodindmicos adimensionais, estimados conforme descrito na
secao 2.5. Uma vez calculados os coeficientes para um dado estado, as forgas
(F) e momentos (M) aerodindmicos sao calculados através da seguinte

expressao:

Faero = [D,L,Y] (2.11)
Mgero = [1,m, 1] (2.12)
D=qS5Cp (2.13)
L=gSc, (2.14)
Y=g5C (2.15)
l=bqSC( (2.16)
m=cqsSCy (2.17)
n=bqSscC, (2.18)
7= % 12 (2.19)



Nos equacionamentos de esforgcos aerodinamicos, p € a massa especifica
do ar; V, é a velocidade aerodinamica; S € a area de asa de referéncia; b é a
envergadura da asa; ¢ € a corda média aerodinamica. Os vetores F .., € Myero
resultantes sdo entdo utilizados no equacionamento de movimento de corpo
rigido para o calculo das aceleragdes lineares e angulares.

A Segunda Lei de Newton, que estabelece que a soma das forgcas externas
€ igual a derivada temporal do momento linear, € aplicada ao sistema. Para uma
massa constante, isso se reduz a } F = ma, onde F sao as forgas (N), m é a
massa (kg) e a é a aceleragio (m/s?). Essa relagéo é feita individualmente para

cada eixo (longitudinal, lateral e vertical).

a) Direcionamento das forgas aerodinamicas.

Sustentacao

Forga
Lateral

Arrasto

Peso

b) Orientagdo dos momentos aerodinamicos.
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Figura 17 — Representagao dos esforgos atuantes durante o véo.
Fonte: O autor (2025).

No caso das movimentagdes de rotacao, a relacdo utilizada é > M = I q,
onde M sdo os momentos em torno do centro de massa (Nm), I sado os
momentos de inércia (kg.m?) e a sdo as aceleragbes angulares (rad/s?).
Novamente, essa relagao é feita individualmente para cada eixo. Diferente do
calculo de aceleracdes lineares, que possui massa constante para todos os
€ixos, no caso dessa relagao sdo considerados diferentes valores de momentos
de inércia para cada eixo.

As forcas externas que atuam sobre a aeronave sdo compostas pelas
contribuigdes aerodinamica, propulsiva e de atrito, quando ha contato com o solo
(Anderson, 1999). As componentes para cada eixo sao detalhadas na Figura 16.

2.7 Sistema de Coordenadas e Transformacgoes

A modelagem da dindmica de voo e sua subsequente visualizagdo exigem
a representagao de grandezas vetoriais (como posigao, velocidade e forgas) em
diferentes sistemas de referéncia. Cada sistema é escolhido por conveniéncia
matematica ou interpretacao fisica. Este trabalho utiliza quatro sistemas de
coordenadas principais, e as transformacgdes entre eles sdo um componente

critico do ambiente de simulagéo (Stevens, 2003; Zifpel, 2007).



O sistema de coordenadas aerodindmico € definido baseado no vetor
velocidade relativa da aeronave com relagdo ao ar. Esse sistema possui origem
no centro de gravidade da aeronave, com eixo X apontando na dire¢do do vetor
velocidade relativa; eixo Z situado no plano de simetria da aeronave,
perpendicular ao eixo X e apontado para cima; e com eixo Y completando o
sistema triedro direito, apontando para a asa direita. Este é o sistema natural
para a definicdo e calculo dos coeficientes aerodindmicos. As forgcas de
sustentacao, arrasto e lateral sao definidas em relacéo a estes eixos.

O sistema de coordenadas do corpo da aeronave é fixo a estrutura da
aeronave e move-se junto dela. Possui origem também no centro de gravidade
da aeronave, com eixo X longitudinal, apontando para o nariz da aeronave; eixo
Y lateral, apontando para a asa direita; e eixo Z, normal ao plano XY, apontando
para cima. Este é o sistema preferencial para a formulacdo das equacdes de
movimento de 6 graus de liberdade, pois os momentos de inércia s&o constantes
neste referencial. Além disso, é nesse sistema que as aceleragdes e velocidades
angulares sdo naturalmente expressas.

O sistema de coordenadas do observador, ou sistema inercial, possui
origem em um ponto fixo e arbitrario na superficie da terra (ex: ponto de inicio da
corrida de decolagem), e tem eixo X apontado para o norte geografico; Y
apontado para o leste geografico; e Z apontado para o centro da Terra. Este
sistema € utilizado para descrever a trajetéria translacional da aeronave. A
posicdo e a velocidade de deslocamento da aeronave s&o calculadas e
integradas neste sistema.

A Figura 18 ilustra a relag&o entre os diferentes sistemas de coordenadas.
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Figura 18 — llustragdo dos Sistemas de Coordenadas aerodinamico, do corpo e do
observador.
Fonte: Bonote (2024).

Por fim, é utilizado um sistema de coordenadas de posicdo geodésica,
como o representado na Figura 19, baseado no sistema WGS84, que modela a
Terra como um elipsoide de referéncia sendo o padrao para sistemas de
posicionamento global e visualizagdo em mapas. A posi¢cao é definida pela
Latitude Geodésica, Longitude e Altitude Elipsoidal (NGA, 2014). Este sistema é
utilizado para fornecer as coordenadas de posi¢do no formato exigido pelo
FlightGear para a correta renderizagcdo da aeronave em seu ambiente

georreferenciado.
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Figura 19 — llustragado do Sistema de Coordenadas de Posicdao Geodésica.
Fonte: Adaptado de Wikimedia Commons (2010).

A Tabela 1 resume os diferentes sistemas de coordenadas e suas fungdes

dentro do ambiente de simulagao.

Tabela 1 — Resumo da aplicagdo dos sistemas de coordenadas.

Sistema de Aerodinémico Corpo Observador Geodésico
Coordenadas
. Posicionamento  Posicionamento
Calculo dos . ~
= Calculo da com relacéo a em
Funcéo esforgos ; )
A atitude ponto fixo no coordenadas
aerodinéamicos .
solo geodésicas
Rotagédo /
Posicionamento - o [°] Xnorte[M] lat [°]
no eixo X
Rotacao /
Posicionamento al°] 0 [°] Xjeste[M] lon [°]
no eixoY
Rotagéo /
Posicionamento BI°] v [°] Xyertical [M] alt [m]
no eixo Z

Por estar estimando parametros de referenciamento em diversos sistemas
de coordenadas distintos, sao exigidas algumas transformacdes entre esses
sistemas dentro do ambiente de simulacdo. O fluxo de simulacdo requer a
navegacao continua entre esses sistemas por meio de rotacdes e translagoes.

O fluxo de simulagao requer a navegacao continua entre esses sistemas

por meio de rotagdes e translagdes.



Inicialmente é feita uma transformacgao por uma rotagao simples através do
angulo de ataque (a) e do angulo de derrapagem (f). Esta transformacéao é
essencial para converter as for¢cas aerodinamicas para o sistema do corpo, onde
as equacodes de movimento sio resolvidas.

Em seguida, é feita uma transformagédo pela matriz de rotagdo, que é
funcdo dos angulos de Euler. Esta é a transformagao cinematica crucial para
obter a velocidade e posi¢cao no sistema inercial a partir das velocidades do
corpo.

Por fim é feita uma transformacao do sistema do observador para o sistema
geodésico. Esta é a transformag&o mais complexa e envolve converter a posi¢cao
retangular em relagao a origem do sistema inercial para valores de coordenadas
geodésicas absolutas. O algoritmo implementado segue as equacbes de
transformacdo direta do sistema WGS84, que considera a curvatura e o
achatamento da terra (NGA, 2014). Esta etapa € fundamental para a interface
com o FlightGear.

O relacionamento entre os sistemas e o fluxo de transformacgao de dados

esta sumarizado na Figura 20.

Sistema

Aerodindmico Sistema do e

Corpo Sistema Inercial Geodésico

Calculo dos esforgos
aerodinamicos
(sustentagédo; arrasto;
forga lateral; momento de
arfagem; momento de

I._:élculo da atitude Célculo do Calculo do
(angun‘o de arfagem; posicionamento da posicionamento da
dngulo de rolagem; e aeronave em metros com e T
dngulo de guinada) a 5 i . ) ¢
rolagem; e momento de gL d 9 3 tjela;ao a origem (ponto longitude e altitude,

partir da integragdo fixo, geralmente no solo). T

guinada) a partir dos g "
angulo operacionais numerica das velocidades sistema WGS84.

angulares.
{angulo de ataque e &
dngulo de derrapagem).

Figura 20 — Fluxo de transformagoes entre sistemas de coordenadas.
Fonte: O autor (2025).

2.8 Integragdo Numeérica

Aintegracdo numérica constitui uma familia de algoritmos computacionais
fundamentais para aproximar solu¢cdes de equagdes diferenciais e calcular

valores integrais quando as solugdes analiticas sdo complexas ou inexistentes.



Em simulagcdo de sistemas dinamicos, esses métodos permitem determinar a
evolucado temporal de variaveis de estado a partir de suas derivadas, sendo
essenciais para modelagem matematica de fendmenos fisicos, sistemas de

controle e processos dinamicos em geral (Chapra; Canale, 2015).
Os métodos de integragdo numérica classificam-se principalmente em:

e Meétodos Explicitos: Utilizam valores conhecidos para calcular
novos estados (Euler, Runge-Kutta);

e Meétodos Implicitos: Requerem solugdo de equagdes envolvendo
estados futuro (ex: Euler inverso, Trapezoidal);

e Meétodos de Passo Fixo x Passo Variavel: Diferenciam-se pela

adaptabilidade do intervalo de integracao.

A escolha do método adequado depende criticamente de requisitos de
precisdo, estabilidade numérica, eficiéncia computacional e caracteristicas do

sistema simulado (Press et al., 2007).

O bloco integrador € um componente fundamental do Simulink que realiza
a integragao numérica do sinal de entrada em relagcdo ao tempo. Ele calcula a
integral do sinal aplicado em sua entrada, sendo amplamente utilizado em

modelagem de sistemas dindmicos e controle (Mathworks, 2023).

O bloco implementa a equacao integral discreta, conforme equagao

abaixo:

b N-1 2.20
[ feadr = Y Gt fuend @0) (220
a n=0

As condigdes iniciais para o caso deste simulador (estado inicial da
aeronave) sao especificadas nos comandos de inicializacdo do Simulink,
juntamente com os valores de latitude, longitude e altitude inicial (Mathworks,
2023).

A Figura 21 exemplifica a aproximacgao das iteracbes de uma integragao

numerica pela regra do trapézio.
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Figura 21 — Exemplos de integragdo numérica usando a regra do trapézio.
Fonte: Sharma (2025).

a &ry



3. METODOLOGIA E IMPLEMENTACAO DO AMBIENTE DE SIMULACAO

3.1 Arquitetura Geral do Sistema

O ambiente de simulacdo desenvolvido foi concebido como um sistema
integrado que combina a flexibilidade de programacgao do Matlab, a poténcia de
modelagem dindmica do Simulink e a capacidade de visualizagdo em tempo real
do FlightGear.

O fluxo operacional para o usuario segue uma sequéncia légica e
padronizada:

1. Configuracédo: No ambiente Matlab, o usuario executa um script de
configuracéo (config_aircraft.m), onde define todos os parametros
da aeronave (geometria e posicionamento das superficies
aerodindmicas e superficies de controle; massas; momentos de
inércia; perfis aerodindmicos; posi¢cao do centro de massa; posigcao
e curva de tracdo dos motores; e densidade e viscosidade
cinematica do ar);

2. Pré-processamento aerodinamico: Baseando-se na geometria
definida, o Matlab gera automaticamente um arquivo de entrada no
formato avi. Em seguida, um script Matlab dedicado
(calcula_coef.m), é executado, orquestrando 2500 condi¢des
diferentes para estimar os coeficientes aerodindmicos dentro do
AVL (Athena Vortex Lattice). Cada execucédo calcula os seis
coeficientes aerodinamicos de interesse (CL, CD, CY, CI, Cm, Cn)
para cada combinagcdo unica dos parametros de voo e controle
(dngulo de ataque, derrapagem e deflexdes do profundor, leme e
ailerons). Os resultados sdo armazenados em um banco de dados
multidimensional (matriz com 5 dimensdes para cada coeficiente),
pronto para interpolagao durante a simulagao;

3. Inicializagdo da visualizagcdo: O usuario abre manualmente um
arquivo batch (run_flightgear.bat), que inicia uma instancia do

FlightGear pré configurada com a aeronave e o cenario conforme



definicdo no Matlab/Simulink, aguardando receber os dados via
protocolo UDP;

4. Simulagdo Dinamica: Por fim, o wusuario abre o arquivo
Simulador.sIx no Simulink e inicia a simulagdo. O modelo carrega
a configuracao e o banco de dados aerodinamico, e inicia o ciclo

de calculo em tempo real.

O fluxograma do sistema, detalhado na segéo 3.4, € composto por médulos
interconectados que operam em trés fases principais: configuragao/pré-
processamento, simulagdo em tempo real e visualizagdo/armazenamento dos

dados de voo.

3.2 Médulo de Definicado da Aeronave e do Ambiente

A configuragao do veiculo e do cenario de simulagao é realizada por meio
de uma fungédo Matlab personalizada, denominada config_aircraft.m. Esta fungéo
atua como o painel de controle central para a definicdo de todos os parametros
do sistema. Sua execugao é automatizada e integrada ao fluxo de simulagao
através das fungdes de inicializacdo nas propriedades do modelo, garantindo
que todas as variaveis estejam devidamente carregadas no workspace antes do
inicio da simulagao dinamica.

A funcéao config_aircraft.m é estruturada para retornar um vetor de saida,
onde cada posic¢ao corresponde a um parametro especifico da aeronave ou do
ambiente. Para customizar a simulacdo, o usuario deve editar diretamente os
valores atribuidos dentro do corpo desta fungdo. O trabalho oferece uma
configuragdo padrao robusta, baseada na documentagdo do RCAM do grupo
GARTEUR, um modelo de referéncia amplamente reconhecido na academia que
se assemelha a uma aeronave Boeing 757-200 (Garteur, 1997), mostrada na
Figura 22.
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Figura 22 — Boeing 757-200 (Aeronave Padrdao — RCAM).
Fonte: Mantis Services International (2025).

Os paréametros configuraveis podem ser categorizados da seguinte forma:

Geometria Aerodinamica: Para cada superficie aerodindmica (asa
principal, empenagem horizontal e vertical), o usuario define a
localizagao relativa ao centro de gravidade, o numero de segdes, e
as coordenadas (x, y, z) do bordo de ataque e o valor de corda
para o inicio e o fim de cada sec¢ao. Adicionalmente, especifica-se
o arquivo de perfil aerodinamico (formato .dat) para cada secéo;
Propriedades de Massa e Inércia: S&do definidas a massa total da
aeronave, os momentos de inércia (Ixx, Iyy, 1zz) e os produtos de
inércia (Ixy, Ixz, lyz), bem como a posigao tridimensional do centro
de massa;

Grupo Motopropulsor: A modelagem da propulsao inclui a posi¢céo
do motor e uma curva de tragao, representada por um polinémio de
segundo grau que relaciona a forca de empuxo com a velocidade
de voo, permitindo simular a queda de tragdo conforme aumento
da velocidade;

Condic¢des Iniciais de Voo: O estado inicial da aeronave é
completamente especificado, incluindo posicdo geodésica
(latitude, longitude e altitude), velocidades lineares e angulares, e

altitude (&ngulos de Euler).



e Condicbes Atmosféricas: Massa especifica e viscosidade
cinematica do ar sao configurados para estabelecer o ambiente no

qual a simulacéo ocorre.

Um dos aspectos mais significativos desta abordagem é a geragao
automatica do arquivo de entrada para o AVL. Com base nos parametros
geométricos fornecidos na fungdo config_aircraft.m, um script dedicado é
executado para criar um arquivo no formato .avl, contendo a descrigao precisa
da geometria da aeronave para leitura no AVL. Este processo elimina a
necessidade de o usuario editar manualmente arquivos complexos do AVL,
tornando o sistema consideravelmente mais acessivel e robusto contra erros de
formatacgao.

Apos a execucado da fungao config_aircraft.m, todas as variaveis de
configuragédo ficam disponiveis no workspace base do Matlab. Os blocos do
modelo Simulink que necessitam acessar esses dados (como o bloco da fungao
de derivadas de estado) realizam essa comunicagdo por meio do comando
“evalin(‘base’, ‘nome_da_variavel’)”. Esta estratégia permite que os parametros
de configuragdo sejam lidos diretamente do workspace, funcionando como
constantes globais acessiveis por toda a arquitetura de simulagdo sem a

necessidade de complexas rotas de sinalizagédo entre os blocos.

3.3 Mddulo de Geracao do Banco de Dados Aerodinamico

O nucleo da metodologia de pré processamento reside na automacgao
completa da geragao do banco de dados aerodindmico, tarefa executada pela
funcao calcula_coef.m. Esta fungao é chamada automaticamente pela rotina de
inicializagdo do modelo Simulink (InitFcn) logo apods a definigdo dos parametros
da aeronave, assegurando que o banco de dados esteja sempre atualizado com

a configuragdo geométrica corrente.



a) Arquivo .avl com a geometria
da aeronave.

b) Arquivo .txt com os comandos do AVL.

LOAD test.avl
Aircraft-Test AVL
8.8 Mach OPER
2} 2} 8.0 iYsym iZsym Zsym D1
12.2 1.2 18.4 Sref Cref Bref D1
g.3ee 6.8 8.1 Xref Yref Iref
: -20
# D2
¥ D2
SURFACE
Main Wing -28
9 1.8 16 -1.8 ! Nchord Cspace Nspan Sspace D3
YDUPLICATE D3
0.00000
ANGLE -28
1.5e000 B
TRANSLATE
9.00000 0.20000 2.08008 B
B -20
SECTION A
0.00000 0.00000 ©.00800 1.50000 2
8.30 A
AFTL -1@
naca2412?.dat
e e X
SECTION A
@.28000 2.60000 @.15808 1.2686080 1 A
6 -1.58
AFIL 8
naca2412.dat »
CONTROL A
aileron 1.8 ©.8 0.0 1.0 2.0 -1.8
fiomcsccmsc=se=ssossoo=- A
SECTION 18

c) Leitura e armazenamento do
_texto de saida do AVL.

d) Verificagdo da qualidade de dados.

-
# Strips
# Vortices if continuidade_coeficientes==

fprintf (' B Sucesso na verificacBo dos coeficientes!yn
else

fprintf{' X Coeficientes com descontinuidades ou aberr

fprintf({'Saida: %¥s\n', tipo_falha);

1.2000
0.0000

Sref = 12.200 Cref
Xref = 0.30000 Yref

Standard axis orientation, X fwd, Z down

end

Run case: —unnamed-
Alpha = 0.00000 pb/2V = . .
Beita -  §.0O000 ;c/w = Field Value Size Class
Mach = 0.900 rb/2v = — - -

[-H CL 5-D double 5-D double
CXtot = .6e208 Cltot = — ) )
CY¥tot = -0.00000 Cmtot = [-H cD 5-D double 5-D double
CZtot = .23187 Cntot = — ) )

[-H C¥ 5-D double 5-D double
CLtot = .23187 —
CDtot = -00200 [-H cm 3-D double 5-D double
CDvis = .0oeee CDind 0.0020006 —
CLff = 0.23174 CDFf = 0.8019256 /e 5-D double 5-D double
CYff = -0.00000 e 1.0013 —

(HCn  5-Ddouble 5D double

0.60000
0.00000
0.00000

aileron
elevator
rudder

Figura 23 — Exemplos de arquivos envolvidos na estimativa e armazenamento de
coeficientes aerodinamicos.
Fonte: O autor (2025).

O processo, ilustrado de forma esquematica na Figura 23, pode ser
decomposto em quatro etapas principais.

1. Geragédo da Geometria no Formato AVL: A fungéo calcula_coef.m

inicia gerando o arquivo de geometria no formato de texto “.avl”

exigido pelo software. Este arquivo é criado com base nos



parametros geométricos definidos na fungao config_aeronave.m e
salvo no diretério de trabalho do projeto, onde o executavel do AVL
também esta localizado. Esta etapa elimina a necessidade de
intervencdo manual do wusuéario, garantindo fidelidade e
reprodutibilidade;

. Automacgao da Execucédo e Comunicacdo com o AVL: A interacao
com o software AVL é realizada por meio de uma sequéncia de
comandos automatizada. Utilizando a fungéo system() no Matlab,
0 executavel do AVL é iniciado em modo de linha de comando. Para
controlar o fluxo de analise, € construida uma variavel do tipo cell
array, onde cada linha contém um comando especifico em forma
de texto a ser enviado para a entrada padrao (stdin) do processo
AVL. Estes comandos sdo enviados sequencialmente usando a
funcao fprintf(), e incluem operagbes como carregar o arquivo de
geometria “.avl” recém gerado, definir o caso de analise, executar
a analise para uma combinagao especifica dos parametros das
condicbes de contorno, e repetir a execucdo para as 2500
combinagdes que formam a malha paramétrica;

. Parseamento e Estruturacdo dos Dados Aerodinamicos: A saida
textual completa do AVL ¢ lida e armazenada pelo Matlab. Para
extrair os coeficientes aerodindmicos desta saida, implementou-se
um algoritmo de parseamento baseado em identificadores textuais.
O algoritmo busca por strings conhecidas, como “CLtot = “, “CDtot
=% “CYtot = “, entre outros, que precedem os valores numéricos
dos coeficientes de interesse. Considerando a ordem predefinida
da varredura paramétrica, cada valor é associado a sua
combinacgao especificade a, B, dp, da e, 6l. Os valores textuais sao
entdo convertidos para o formato numérico e organizados em seis
matrizes de cinco dimensdes (5D), uma para cada coeficiente (CL,
CD, CY, Cl, Cm e Cn), onde cada dimensao corresponde a uma das
variaveis de entrada do AVL.

. Verificagdo de Qualidade e Disponibilizagdo dos Dados: Uma vez
calculadas, as matrizes 5D sdo submetidas a uma rotina de

verificacdo de consisténcia. Esta rotina analise a suavidade e a



linearidade esperada na variagdo dos coeficientes ao longo de
cada dimensdo. Caso sejam detectadas descontinuidades ou
valores aberrantes que possam indicar problemas de convergéncia
do AVL para uma combinagéao especifica, o sistema emite um alerta
na Command Window do Matlab,informando ao usuario a
combinacao de parametros suspeita para uma verificagdo manual.
Esta funcionalidade fornece um feedback valioso sobre a qualidade
do modelo aerodindmico gerado. Por fim, as seis matrizes do
banco de dados sao disponibilizadas no workspace base do
Matlab, prontas para serem acessadas pelo modelo Simulink
durante a simulagédo em tempo real através do comando evalin,

conforme detalhado na segéo 3.2.

3.4 Modelo de Dindmica de Voo no Simulink

O nucleo dinamico do ambiente de simulacdo é implementado em um
modelo de Simulink, que encapsula as equagdes de movimento de seis graus de
liberdade em um lago de realimentagdo continuo. A arquitetura do modelo,
ilustrada de forma simplificada na Figura 24, € composta por uma cadeia
sequencial de seis blocos funcionais principais, que opera em conjunto para
calcular a trajetéria da aeronave a partir dos comandos do piloto. Todos as
funcdes de Matlab sdo executadas a partir de um bloco do tipo Interpreted
MATLAB Function.



Configuragdes Iniciais

Configuragbes da Calculo dos
aeronave e condi¢bes Coeficientes
de ambiente Aerodindmicos

Estado inicial da
Aeronave

Passos iterados na Simulagdo

2 - Cdlculo das 3 - Integracao
Derivadas do Numeérica do Estado
Estado da Aeronave da Aeronave

4 - Equacdes de
Navegacao

1 - Leitura dos 5 - Transformacgdes
Comandos do de Sistemas de
Controlador Coordenadas

Dados de saida

6 - Representacao
Grafica

Telemetria Completa

Figura 24 — Fluxograma simplificado de blocos da simulagao.
Fonte: O autor (2025).

As subsecdes seguintes descrevem a fungdo de cada bloco dentro do
modelo.
A Figura 25 mostra o exato modelo desenvolvido em Simulink para

executar a simulagao.
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Figura 25 — Modelo desenvolvido em Simulink para executar a simulagao.

Fonte: O autor (2025).



3.4.1 Bloco 1: Leitura do Joystick

Este bloco é responsavel por interfacear com o hardware de entrada do

piloto. Ele I& sinais analégicos do joystick, normaliza-os e os condiciona,

produzindo um vetor de comandos contendo deflexdo do profundor (ép);

deflexao dos ailerons (5a); deflexdo do leme (51); tragao do motor esquerdo (P1);

e tracdo do motor direito (P2).

3.4.2 Bloco 2: Fungao das Derivadas de Estado

Este € o bloco computacionalmente mais intensivo do modelo. Suas

entradas s&o o vetor de estado atual, composto por velocidade longitudinal (u);

velocidade lateral (v); velocidade vertical (w); velocidade angular de rolagem (p);

velocidade angular de arfagem (q); velocidade angular de guinada (r); angulo de

rolagem (¢); éngulo de arfagem (6); e angulo de guinada (y), e o vetor de

comandos do joystick.

Dentro desta fungao, ocorrem os seguintes processos-chave:

Calculo de Angulos Aerodinamicos: O angulo de ataque (a) e o
angulo de derrapagem (f) séo calculados em tempo real a partir

das velocidades aerodindmicas:

a’=atan(g);’3:asin< v ); (3.1)

I/61.61"0

Interpolacéo dos Coeficientes Aerodinamicos: Utilizando a e B, e
as deflexdes de controle, uma fungao de interpolacao é utilizada
para consultar as matrizes 5D do banco de dados e recuperar os
seis coeficientes aerodinamicos instantaneos (CL, CD, CY, Cl, Cm
e Cn);

Calculo de Forgcas e Momentos: As forcas e momentos
aerodindmicos sao calculados a partir dos coeficientes interpolados
e das condigdes de voo. A forca de tracdo de cada motor é

calculada com base em uma curva de desempenho (polinémio de



segundo grau) em fungao da velocidade longitudinal u, multiplicada
pelo comando de poténcia correspondente;

e Calculo das Aceleracdes: Aplicando as equagdes de movimento de
corpo rigido (Secédo 2.1), as forcas e momentos totais s&o
convertidos nas derivadas temporais do estado, resultando no

vetor de saida (u, v, w,p,q,7, ¢, 0, ¥).

3.4.3 Bloco 3: Integracao Numeérica

O vetor de derivadas de estado é alimentado em um bloco Integrator
configurado com o método ode4 (Runge-Kutta de 42 ordem) de passo fixo. Este
bloco é responsavel por realizar a integragdo numérica que avanga o estado da
aeronave no tempo. As condigdes iniciais para este integrados séo definidas pelo
script de inicializagdo do modelo, carregando os valores configurados em

config_aircraft.m.

3.4.4 Bloco 4: Equacdes de Navegacao

Este bloco € responsavel pela cinematica translacional. Ele recebe as
velocidades aerodindmicas e os angulos de atitude. Aplicando a matriz de
rotacao L,;, a fungcédo desse bloco transforma essas velocidades para o sistema

inercial local, produzindo as velocidades de deslocamento (V,orter Vieste

Vvertical )

3.4.5 Bloco 5: Transformacéo Geodésica

Este bloco converte a posigao e velocidade no sistema inercial para o
sistema de coordenadas geodésicas WGS84. A funcéo desse bloco integra as
velocidades (Vyortes Viester Vwerticar) Para obter o deslocamento para norte, leste

e vertical para cima em relagdo ao ponto de origem e, em seguida, aplica o



algoritmo de transformacgdo direta de coordenadas para calcular a posi¢cao

absoluta em latitude, longitude e altitude da aeronave.

3.4.6 Bloco 6: Interface com o FlightGear

O bloco final da cadeia € o bloco nativo do Matlab FlightGear
Preconfigured 6DoF Animation, do conjunto Aerospace Blockset. A fungao deste
bloco recebe o estado completo da aeronave — posigdo geodésica (lat, lon, alt)
e atitude (¢, 6,9) — e os encapsula em pacotes de dados que sao enviados via
protocolo UDP para uma instancia em execugao no FlightGear, atualizando a

visualizagdo em tempo real.

3.5 Mddulo de Transformacgao de Coordenadas

A correta visualizagdo da trajetoria da aeronave no globo virtual do
FlightGear exige a conversao continua e precisa da posicdo do sistema de
coordenadas inercial local para o sistema de coordenadas geodésicas absolutas,
conforme sistema WGS84. Esse mddulo, implementado no Bloco 5 do modelo
Simulink, € responsavel por essa transformagao critica, indo além de uma
simples aproximagao plana para considerar a curvatura e achatamento da Terra.

A transformacgéo implementada € do tipo projecao direta (forward). Parte-
se de wuma posicdo de origem geodésica conhecida Piicia =
[latiniciat, LONiniciar, Altiniciai] € do deslocamento da aeronave em relagéo a essa
origem, expresso no sistema inercial como [X, o te, Xieste» Xcima]- O Objetivo é
calcular a nova posicéo geodésica absoluta da aeronave P = [lat, lon, alt].

Para realizar este calculo com rigor geodésico, sao utilizados os
parametros oficiais do elipsoide WGS84 — Semieixo maior (a): 6.378.137 m; e
Achatamento (f): 1/298.257223563 (NGA, 2014).

A Figura 26 ilustra a geometria terrestre conforme o sistema WGS84.
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Figura 26 — Representacgao terrestre conforme Sistema WGS84.
Fonte: Wikipedia (2017).

O algoritmo implementado usa expressdes baseadas nos raios de
curvatura da Terra e calcula as taxas de variagdo (derivadas) da latitude,
longitude e altitude com base na posi¢éo atual e velocidades no sistema inercial,
integrando-as subsequentemente.

Os raios de curvatura principais, Meridiano (M) e Primeiro Vertical (N), s&o
calculados em funcédo da latitude atual da aeronave, conforme expressdes

abaixo.

ax*(1—e? a (3.2)

M - 3 5 = 1 )
(1 — e? *sin?(lat))@ (1— e? « sin2(phi)) @

Com estes raios, as derivadas temporais das coordenadas geodésicas

sdo dadas por:

_ Vnorte ] : Vleste

M+ h on (N + h) = cos(lat) ¢ batxo

Nessas expressoes, as velocidades lineares da aeronave no sistema
inercial sdo as fornecidas pelo bloco de Equacbes de Navegacdo. Estas

derivadas entdo integradas numericamente pelo proprio solver do Simulink ao



longo da simulagdo, produzindo a trajetéria continua em coordenadas
geodesicas [lat, lon, alt].

Esta abordagem €& computacionalmente eficiente, garantindo que o
calculo ndo comprometa o desempenho em tempo real da simulagao. A posicéo
inicial & configurada nas funcdes de inicializacdo. E importante notar que a
posicao definida no arquivo batch do FlightGear é utilizada somente na primeira
iteracdo e a partir desse frame inicial, a posi¢ao visualizada no FlightGear é
inteiramente governada pelos resultados dinamicos do modelo, atualizados a

cada passo de integragao via protocolo UDP.

3.6 Integragéo com o FlightGear

A etapa final do ambiente de simulagao é a visualizagao em tempo real da
trajetéria e das atitudes da aeronave, tarefa realizada pela integragdo com o
software de codigo aberto FlightGear. Esta interface proporciona um feedback
visual imersivo que é crucial tanto para a avaliagao qualitativa do comportamento
da aeronave quanto para o treinamento de pilotos.

A integracéo € implementada por meio do bloco FlightGear Preconfigured
6DoF Animation, pertencente ao Aerospace Blockset do Simulink. Este bloco
atua como um cliente que envia pacotes de dados via protocolo de rede UDP
para uma instancia do FlightGear configurada como servidor.

Antes de iniciar a simulagdo, o usuario deve iniciar manualmente o
FlightGear através de um arquivo batch (run_flightgear.bat). Este arquivo contém
os parametros de linha de comando que iniciam o FlightGear com a aeronave, o
cenario e, criticamente, a configuracao de rede correta (endereco IP e porta)
para receber os dados externos.

O bloco do FlightGear no Simulink recebe como entradas um conjunto
abrangente de ariaveis de estado da aeronave, calculadas pelos blocos
anteriores. Estas incluem:

e Posicao geodésica: [Lat, Lon, Alt];
e Atitude: [Angulo de Rolamento (¢), Angulo de Arfagem (6),
Angulo de Guinada (¥)]



A cada passo de simulagao do modelo no Simulink, o bloco formata esses
dados em um pacote especifico e o envia para o enderec¢o de rede configurado.
O FlightGear, ao receber o pacote, atualiza instantaneamente a posigao,
orientacdo e movimento do modelo da aeronave em seu mundo Vvirtual,
resultando em uma animacao fluida e sincronizada com a solugdo numérica das
equacodes de dinamica de voo.

Esta arquitetura de comunicac¢ao desacoplada, baseada em UDP, garante
que o nucleo de simulagao (Simulink) e o moédulo de visualizagao (FlightGear)
possam ser executados e, se necessario, depurados, COmMO pProcessos
independentes, aumentando a robustez e a flexibilidade do ambiente de

simulagdo como um todo.



4. VALIDACAO, RESULTADOS E DISCUSSAO

4.1 Estratégia de Validagao

Para assegurar a confiabilidade e a precisdo do ambiente de simulagao
desenvolvido, uma estratégia de validagao abrangente e de multiplas camadas
foi elaborada. Esta estratégia visa verificar a corre¢gdo do modelo aerodinadmico
constitutivo e a fidelidade da resposta dindmica integrada do sistema como um

todo, descrita a seguir.

4.2 Validagédo do Modelo Aerodinamico

Considerando que o foco desta pesquisa € o desenvolvimento e a
integracdo de um ambiente de simulagdo, e nao a validagdo fundamental do
método VLM em si, a estratégia de validacdo do modelo aerodindmico foi
desenhada para verificar se a implementacao e automacgao do VLM no presente
trabalho produzem resultados consistentes com aqueles reportados na literatura
especializada.

Para isso, adotou-se como referéncia o estudo comparativo de Couto
(2020), intitulado “Estudo comparativo entre o método Vortex Lattice e analise
CFD para a obtengao de carregamentos aerodinamicos”. Este trabalho realizou
uma analise detalhada, confrontando os resultados do software XFLRS5 (que
também implementa o método VLM) e simulagées de CFD, com valores obtidos
através de ensaios em tunel de vento para uma aeronave da competicao
Aerodesign. A Figura 27 representa a superficie utilizada para comparagao entre

0os métodos.
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Figura 27 — Representacao da superficie avaliada aerodinamicamente.
Fonte: Couto (2020).

Os resultados do estudo de Couto (2020) comprovam a eficacia do VLM na
obtencao de coeficientes aerodinamicos de sustentagcido e momento, que sao as
variaveis primordiais para a analise de estabilidade e controle realizada pelo
simulador desenvolvido. Ademais, o estudo corrobora as limitagdes conhecidas
do método, em particular sua subestimacdo do arrasto parasita, que ¢é
compensada pela agilidade e praticidade da ferramenta. O autor conclui que o
VLM tem aplicagao satisfatéria nas etapas iniciais de projeto e em analises que
demandam rapidez, como as necessarias em um ambiente de desenvolvimento
agil, cenario perfeitamente alinhado com os objetivos da ferramenta proposta
neste trabalho. A Tabela 2 mostra comparativamente os resultados obtidos

através dos diferentes métodos.



Tabela 2— Comparacao de coeficientes aerodindmicos obtidos por diferentes meios
Fonte: Couto (2020)

a) Comparacao de resultados experimentais (tinel de vento) com valores
estimados por VLM e estimados por CFD.

Reynolds 300.000 (15 m/s)

UO
30
60
90
12°

0,4474
0,6880
0,7277
0,9985

0,0940
0,1150
0,1430
0,1750

Cy Cp
Thnel de Vento OpenFoam XFLR5 Tinel de Vento OpenFoam XFLRS
04787  0,5850 0,1350 0,1175
0,6742 0,7000 0,1626 0,1431
0,7568 0,8100 0,1763 0,1658
0,9486 0,9130 0,2561 0,2100
1,0511 1,0100 0,2652 0,2440

1,1679

0,2120

validada pela concordancia entre as capacidades e limitacbes reportadas na
literatura para o método VLM e o desempenho observado no ambiente
desenvolvido. Esta abordagem assegura que o modelo aerodinamico integrado

a ferramenta se comporta conforme o esperado para o seu propésito de projeto

b) Comparacgao detalhada entre VLM executado pelo XFLR5 e CFD executado
pelo OpenFoam.

Cr Cp
Reynolds Alpha XFLR5 OpenFoam XFLR5 OpenFoam
0,0 0,8534 0,8289 0,0418 0,0541
1,5 0,9791 0,9949 0,0500 0,0644
3.0 1,1037 1,1719 0,0594 0,0801
150.000 4.5 1,2271 1,2522 0,0700 0,0861
6,0 1,3489 1,3340 0,0813 0,0953
7.5 1,4692 1,4912 0,0938 0,1131
9,0 1,5877 1,5588 0,1100 0,1268
0,0 0,8534 0,8510 0,0398 0,0467
1,5 0,9791 1,0169 0,0479 0,0570
3,0 1,1037 1,2029 0,0572 0,0720
200.000 4.5 1,2271 1,2761 0,0675 0,0789
6,0 1,3489 1,3602 0,0786 0,0879
7.5 1,4692 1,5207 0,0909 0,1056
9,0 1,5877 1,5825 0,1055 0,1184
0,0 0,8534 0,8633 0,0388 0,0492
1,5 0,9791 1,0335 0,0469 0,0601
3,0 1,1037 1,2212 0,0561 0,0774
250.000 4,5 1,2271 1,2944 0,0664 0,0825
6.0 1,3489 1,3770 0,0775 0,0921
7.5 1,4692 1,5384 0,0897 0,1106
9,0 1,5877 1,6065 0,1045 0,1247

Desta forma, a correta operacao do médulo aerodinamico ¢é indiretamente

conceitual e preliminar.



4.3 Validagao da Resposta Dinamica

A validagao do comportamento dinamico global da ferramenta foi efetuada

mediante a comparacao direta com dados de ensaios de voo de uma aeronave

real. Para este fim, utilizou-se a aeronave Cub Crafters CC11-100 Sport Cub S2,

em escala reduzida de 26%, para a qual se tem acesso a dados de voo

instrumentado, a partir do trabalho de Dantsker e Mancuso (2019).

A aeronave em escala é representada na Figura 28.

Figura 28 — Representacao terrestre conforme Sistema WGS84.
Fonte: Dantsker e Mancuso (2019).

A validagao foi executada conforme descrito abaixo.

Metodologia: As condicbes de massa, inércia e geometria da
aeronave em escala foram replicadas no ambiente de simulacéo.
Manobras padrao foram executadas tanto no veiculo real quanto
no simulador, incluindo respostas a entradas de degrau nos
comandos de profundor, ailerons e leme, bem como a
caracterizagdo do modo phugoid.

Avaliagdo: A resposta temporal dos parametros de voo
(velocidades angulares, angulos de atitude, velocidade linear,
angulos de ataque e deflexdo das superficies de comando) obtidos

na simulacado foi sobreposta aos dados registrados durante o



ensaio em voo. A concordancia entre as curvas foi analisada
qualitativamente, considerando as inevitaveis diferencas entre o

modelo simplificado e a complexidade do sistema real.

Para a validagao da resposta dinamica integrada, replicou-se no ambiente
de simulagéo a aeronave Cub Crafters CC11-100 em escala 26%. A geometria
aerodinamica foi modelada a partir de documentos dos responsaveis pela
fabricacdo da aeronave, (Dantsker; Mancuso, 2019) em escala reduzida para
gerar o arquivo em formato avl. As entradas de controle (deflexdes de profundor,
ailerons e leme) registradas durante os ensaios foram utilizadas como entradas
diretamente no modelo de simulagdo, garantindo que a comparacéao entre a
resposta real e a simulada partisse das mesmas excitacoes.

As Figuras 29 a 34 mostram comparativamente os valores experimentais
com os valores armazenados com a simulagao para as manobras de deflexao
para baixo do profundor; deflexdo para cima do profundor; oscilagdo de deflexao
do profundor; deflexdo assimétrica dos ailerons; deflexdo do leme; além da
movimentagdo de phugoid. Os graficos indicam a correlagdo entre os dados

simulados e experimentais através do coeficiente de correlagdo de Pearson.
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Fonte: Dantsker e Mancuso (2019).

b) Graficos comparativos da resposta da aeronave apés a perturbagao.
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Fonte: O autor (2025).

Figura 29 — Comparacao de resposta de deflexdao de profundor para baixo (pull-down)
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Fonte: Dantsker e Mancuso (2019).

b) Graficos comparativos da resposta da aeronave apés a perturbagao.
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Fonte: O autor (2025).

Figura 30 — Comparacao de resposta de deflexdo de profundor para cima (pull-up).
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Fonte: Dantsker e Mancuso (2019).

b) Graficos comparativos da resposta da aeronave apés a perturbagao.
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Fonte: O autor (2025).

Figura 31 — Comparacao de resposta de oscilagao de deflexao de profundor.



a) Trajetoria da Aeronave.

20 -

z (m)

X (m)

Fonte: Dantsker e Mancuso (2019).

b) Graficos comparativos da resposta da aeronave apés a perturbacgao.
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Fonte: O autor (2025).

Figura 32 — Comparacgao de resposta de deflexdo de ailerons.



a) Trajetoria da Aeronave.
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Fonte: Dantsker e Mancuso (2019).

b) Graficos comparativos da resposta da aeronave apés a perturbagao.
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Fonte: O autor (2025).

Figura 33 — Comparacgao de resposta de deflexdo de leme.



a) Trajetoria da Aeronave.
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Fonte: Dantsker e Mancuso (2019).

b) Graficos comparativos da resposta da aeronave apés a perturbagao.
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Figura 34 — Comparagao de movimentacao phugoid.

A resposta a uma entrada de comando no profundor apresentou uma
dindmica coerente com os dados experimentais. O modelo reproduziu o0 modo
de oscilagao longitudinal, com velocidade angular de arfagem (q) e do angulo de

arfagem (B) com coeficientes de correlagao de Pearson entre 0,7 e 0,99, ao



compara-los aos valores medidos em voo. As amplitudes maximas das variaveis
de estado analisadas permaneceram dentro de limites compativeis com o
comportamento fisico esperado, o que corrobora a correta implementacéo das
equacodes de movimento longitudinal.

De forma analoga, as respostas a entradas no leme e nos ailerons
reproduziram os comportamentos dinadmicos latero-direcionais fundamentais da
aeronave. A resposta em guinada (r) a um comando de leme e a resposta em
rolagem (p) a um comando de ailerons apresentaram caracteristicas temporais
e magnitudes coerentes com os dados experimentais. Isso demonstra que o
acoplamento entre os eixos lateral e direcional foi representado de forma
adequada pelo modelo integrado.

A analise consolidada permitiu identificar um desempenho geral muito
satisfatorio do simulador na reproducdo da dindmica da aeronave. Contudo,
observaram-se discrepancias sistematicas e informativas:

e Modo Phugoid: Aoscilagao do modo phugoid (velocidade e altitude)
apresentou uma frequéncia ligeiramente inferior e um
amortecimento diferente do medido em voo. Esta diferenca pode
ser atribuida a combinacédo da subestimacao do arrasto total pelo

modelo VLM (conforme mencionado na seg¢ao 4.2) e ao uso de

acm

. . dCL
valores de derivadas de amortecimento (d—q e

W) pré-definidas,
que podem nao refletir com precisao a configuragéo especifica.

¢ Velocidade das Respostas: Nas manobras de rotacdo em torno do
eixo y, as respostas dinamicas do simulador apresentaram-se
ligeiramente mais “pesadas” ou lentas. Esta caracteristica sugere
que o0s momentos de inércia adotados podem estar
superestimados, ou mais provavelmente, que os coeficientes de
amortecimento aerodinamico, que n&o sao derivados do VLM, mas
definidos como parametros padrao, nao estao otimizados para esta

aeronave especifica.

Estas discrepancias, no entanto, ndo comprometem a utilidade da
ferramenta para seu propdsito principal. Pelo contrario, elas delimitam seu
envelope de aplicagdo: o simulador mostrou-se altamente eficaz para a

avaliacdo de qualidades de voo, analise de estabilidade e treinamento,



fornecendo resultados com fidelidade suficiente para a fase de projeto preliminar.
As limitagdes identificadas sao inerentes ao compromisso entre complexidade e
usabilidade, e podem ser mitigadas por um usuario avangado através do ajuste
fico dos parametros de amortecimento com base em dados experimentais ou

analises de CFD.

4.4 Demonstragao do Ambiente Integrado

Para demonstrar a capacidade operacional completa do ambiente de
simulagéao, foi executada uma missao tipica de voo, englobando todas as fases
desde o solo até o pouso. Esta demonstracdo visa evidenciar a robustez do
sistema integrado e a fluidez da experiéncia do usuario.

Uma simulagdo completa de um voo de aproximadamente 10 minutos de
duracéo foi realizada com uma aeronave em escala reduzida. A missao incluiu
as seguintes fases sequenciais e continuas:

1. Corrida de decolagem e rotacéo;

2. Subida inicial até a altitude de cruzeiro;

3. Voo de cruzeiro com trechos retos e curvas coordenadas para
permanecer no padrao do aerédromo;
Descida e aproximacéo final;
Pouso.

Em todas as fases, o comportamento da aeronave mostrou-se controlavel,
previsivel e condizente com as qualidades de voo validadas na secédo 4.3. A
transicdo entre as fases ocorreu de forma suave, sem a necessidade de
reconfiguragdo do modelo ou intervengao externa. Durante toda a misséo, nao
foi detectada nenhuma instabilidade numérica, falha de comunicagdo com o
hardware do joystick ou interrupcao no fluxo de dados, atestando a confiabilidade
do ambiente para simulagdes prolongadas.

A comunicagdo em tempo real entre o nucleo dindmico (Simulink) e o
modulo de visualizagdo (FlightGear) manteve-se estavel. O protocolo de
comunicacdo UDP operou de forma continua, mantendo uma taxa de
atualizagao constante de 30 quadros por segundo durante toda a simulagao. A

resposta da aeronave virtual aos comandos do piloto foi instantanea e fluida, com



a visualizacdo no FlightGear refletindo com precisdo a trajetéria, altitude e
movimentos calculados pelo modelo dinamico. A estabilidade numérica do solver
de integracao foi preservada mesmo durante a execu¢do de manobras mais
bruscas, validando as escolhas de modelagem e a configuragao do passo de
integracao.

A Figura 35 apresenta uma captura de tela da aeronave durante a fase de
cruzeiro no FlightGear ao lado do scope de telemetria dos parametros

configurados, ilustrando a interface visual disponivel para o usuario.

amp tared Ol

Figura 35 — Repres.t;tagéo grafica durante a simulagéo.
Fonte: O autor (2025).

Além da visualizagcdo em tempo real, um dos pilares do ambiente de
simulagao desenvolvido é a sua capacidade completa de aquisi¢ao e registro de
dados de telemetria. Esta funcionalidade transforma o sistema de uma
ferramenta de avaliagdo qualitativa em uma plataforma robusta para analise de
desempenho quantitativa e investigagdo de fendbmenos dindmicos.

Durante toda a simulagao, um conjunto abrangente de variaveis de estado
e parametros de voo é amostrado e armazenado em vetores no workspace do
Matlab. Os dados registrados incluem:

e Atitude e Navegacdo: Angulos de Euler (¢, 8, ¥), posicdo inercial
local (X,ortes Xiester Xverticar) € POSIGA0 geodésica (lat, lon, alt)

e Cinematica: Velocidades lineares (Viortes Viester Vvertical) €
angulares (p, q, r) no sistema de coordenadas do corpo;

¢ Dinamica: Aceleragdes lineares e angulares, e fatores de carga nos

trés eixos;



e Aerodinamica e Controle: Angulos de ataque () e derrapagem (B),
deflexbes das superficies de controle, e os coeficientes

aerodinamicos (CL, CD, CY, Cl, Cm, Cn) interpolados em tempo real.

Ao final de cada execugédo, o usuario tem acesso a este conjunto de dados
completo, que pode ser utilizado para gerar graficos temporais personalizados,
diagramas de fases ou qualquer outro tipo de analise de dados. Como ilustrado
na Figura 36, esta capacidade permite uma investigacdo detalhada do
comportamento da aeronave, como a identificacdo de frequéncias naturais de
modos dinamicos, a verificagcdo de margens de estabilidade estatica, a analise
do desempenho em manobras especificas e a validacdo de modelos tedricos
contra a resposta do simulador. Esta caracteristica é indispensavel para o uso

da ferramenta em um contexto de pesquisa e desenvolvimento de engenharia.



a) Deflexao das superficies de controle durante a simulacéo.
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Figura 36 — Telemetria dos parametros de voo durante simulagao.
Fonte: O autor (2025)




d) Velocidades lineares
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4.5 Discussao dos Resultados

A analise de validagdo conduzida nesta se¢do demonstrou que o
ambiente de simulagdo desenvolvido é uma ferramenta eficaz e confiavel para
sua finalidade proposta. A validagao aerodindmica com o VANT (segéo 4.2)
comprovou que o nucleo de calculo de forgas, baseado no método VLM, é
robusto para a previsao de forgcas e momentos aerodindmicos, elementos criticos
para a estabilidade e controlabilidade. Por sua vez, a validacdo dindmica com a
aeronave Cub Crafters em escala (segdo 4.3) evidenciou que o sistema
integrado é capaz de reproduzir com notavel fidelidade as respostas dinamicas
transversais e longitudinal de uma aeronave real, capturando os modos
fundamentais de voo. As limitagdes identificadas, principalmente relacionadas a
estimativa de arrasto e a alguns parametros de amortecimento, sé&o
compreensiveis e inerentes as premissas adotadas, nao invalidando a utilidade
global da ferramenta.

Como esperado em qualquer modelo de engenharia, o presente trabalho
apresenta limitacdes especificas. A subestimacao do arrasto parasita pelo VLM
e a dependéncia de valores padrao para coeficientes do amortecimento sao as
mais significativas. Estas limitacbes implicam em uma superestimagcao do
desempenho (velocidade maxima, razdo de subida) e em pequenas
discrepancias no amortecimento de modos dinamicos, como mostrado na
comparagao de phugoid. No entando, este frade-off entre fidelidade absoluta e
eficiéncia computacional e operacional mostrou-se amplamente favoravel. Para
os propositos de desenvolvimento de projeto preliminar, treinamento de pilotos
e, especialmente, para o ensino da dinamica de voo, onde a correlagao
qualitativa entre comando e resposta é mais crucial do que a precisdo numérica
pontual, a ferramenta mostrou-se mais que suficiente, constituindo um recurso
util e valioso.

Este ambiente de simulacdo deve ser compreendido ndo como um
substituto para ferramentas de analise especializada de alta fidelidade, como as
analises de CFD, mas como um complemento poderoso que ocupa um espaco
distinto no ciclo de desenvolvimento. Ele posiciona-se de forma ideal nas fases

de projeto conceitual e preliminar, bem como em aplicagbes educacionais,



atuando como um aglutinador de disciplinas. A ferramenta permite que
engenheiros validem rapidamente a controlabilidade de um conceito, que pilotos
se familiarizem com as qualidades de voo de um novo projeto e que estudantes
vivenciem os principios da dinamica de voo de forma intuitiva e imersiva. A
demonstragao de uma missdo completa e estavel (seg¢do 4.4) complementa a
informacéo de que o sistema esta operacionalmente pronto para ser utilizado
nesses contextos.

O valor fundamental da ferramenta, portanto, reside em sua capacidade de
integracdo: ao unir de forma coesa e automatizada a analise aerodinédmica
(AVL), a solucao dinamica (Simulink) e a visualizacao (FlightGear), ela cria uma

ponte pratica e eficiente entre a teoria numérica e a avaliagao sensorial do voo.



5. CONCLUSOES E TRABALHOS FUTUROS

5.1 Conclusdes Principais

A principal contribuigdo deste trabalho ndo reside na criagdo de um novo
método numérico, mas na engenhosa articulagao e automatizacdo de métodos
consagrados, como o VLM, as equagbes de dinamica de voo de 6-DoF e a
visualizagdo em tempo real (FlightGear), em um ambiente computacional
integrado e coeso. Esta abordagem foge aos padrées tradicionais de trabalhos
na area, que frequentemente se concentram na aplicagdo de métodos numeéricos
a problemas de mecanica dos solidos ou fluidos de forma mais pontual. O
trabalho demonstra o potencial dos métodos numéricos como um elemento
unificador entre diferentes disciplinas da engenharia aeronautica, criando uma
ferramenta de analise sistémica.

A ferramenta desenvolvida possui implicagcbes econdmicas diretas e
significativas, especialmente para o contexto de projetos de pequena escala,
como as competicdes de Aerodesign da SAE Brasil. Enquanto a construgao de
um prototipo fisico pode custar de R$ 3.000 a R$ 8.000 e consumir de 30 a 60
dias, a simulagdo proposta reduz o custo financeiro de testes de novas
configuragbes para praticamente zero (excluindo o custo de energia e do
Joystick) e o tempo para questao de minutos. Esta reducao drastica de custo e
tempo atua como uma eficiente etapa de triagem virtual, permitindo a exploragéo
de um leque muito mais amplo de conceitos e a identificagao de problemas de
estabilidade, controle e desempenho antes de qualquer recurso ser investido em
prototipagem fisica, que, na industria aeronautica, esse mesmo principio se
aplica em escalas financeiras muito maiores.

Do ponto de vista didatico, de novas ferramentas de ensino e de
desenvolvimento de projetos, a ferramenta configura-se como um potente
laboratério virtual de engenharia aeronautica. Ela permite a professores e
estudantes visualizarem e vivenciarem, de forma intuitiva e imersiva, as
consequéncias dindmicas de alteracbes nos parametros da aeronave (como a
posicao do centro de gravidade, a geometria das empenagens ou a deflexdo de

superficies de controle). Esta capacidade transforma conceitos teoricos



abstratos em experiéncias tangiveis, com a possibilidade de acelerar a curva de
aprendizado de profissionais em formacgao, possibilitando uma compreenséao
mais profunda e integrada do comportamento de aeronave.

Com base no desenvolvimento e na validagao realizada, conclui-se que
este trabalho cumpriu com seus objetivos e atingiu com sucesso seu propésito
central de criar um ambiente integrado de simulagdo de dinamica de voo. Trés
conquistas principais se destacam:

e Automatizacdo de Processos Complexos: Foi desenvolvido com
sucesso um pipeline computacional totalmente automatizado que,
partindo de uma configuragao fornecida pelo usuario, executa de
forma transparente e robusta todas as etapas necessarias para
uma simulagao dinamica completa. Este processo inclui a geragao
de geometria, a criagdo de um banco de dados aerodinamico de
alta fidelidade via método Vortex Lattice, a solugao das equacgdes
de movimento de 6-DoF e a visualizacdo em tempo real. Esta
automacido elimina a barreira de entrada representada pela
necessidade de integrar manualmente softwares especializados e
complexos, tornando a simulagao dinamica acessivel a um publico
muito mais amplo.

e Validacado de uma Arquitetura de Média Fidelidade Integrada: Este
trabalho demonstrou, na pratica, a viabilidade e a utilidade de uma
abordagem baseada em modelos de média fidelidade (como o
método VLM) para a simulagao dinamica integrada. Os resultados
comprovaram que, embora existam limitagées conhecidas (como a
subestimacdo do arrasto), a combinacdo estratégica desses
modelos é mais do que suficiente para gerar insights valiosos sobre
estabilidade, controle e qualidades de voo, preenchendo de forma
ideal o nicho entre ferramentas simplistas e solugcdes de alta
fidelidade de custo proibitivo.

e Balango Otimo entre Fidelidade e Praticidade: O ambiente
desenvolvido estabeleceu um ponto de equilibrio notavel entre a
precisdao do modelo fisico e a eficiéncia operacional. A ferramenta
demonstrou, através de validacbes contra dados de referéncia e

ensaios de voo, ser suficientemente fiel para fornecer analises



confiaveis de estabilidade e controlabilidade, atendendo
plenamente as necessidades de etapas introdutorias de
desenvolvimento de projeto e de treinamento de pilotos.
Simultaneamente, sua configuragdo simplificada e seu tempo de
resposta agil garantiram uma ferramenta pratica e eficiente,
preenchendo uma lacuna existente no ecossistema de ferramentas

computacionais para engenharia aeronautica.

Portanto, conclui-se que o ambiente de simulagcdo proposto ndo apenas
funciona tecnicamente, mas representa um avanco significativo em termos de
acessibilidade e integragao, validando a abordagem metodoldgica adotada.

Por fim, apesar da Universidade Federal do Parana ainda nio ter a oferta
de cursos na area de Engenharia Aeronautica ou Engenharia Aeroespacial, o
presente trabalho enriquece o portfélio de trabalhos nesta area, colocando em
destaque o Programa de Pods-graduacdo em Meétodos Numéricos em
Engenharia, como um programa que pode abrigar de forma densa e abrangente,
pesquisas e desenvolvimentos tecnolégicos sofisticados e aplicados diretamente

neste segmento.

5.2 Trabalhos Futuros

Entende-se que o ambiente de simulagao desenvolvido fornece uma base
solida e abre um leque de oportunidades para melhorias e evolucdes futuras.
Com base na experiéncia adquirida e nas limitagdes identificadas, s&o sugeridos
0s seguintes pontos para trabalhos futuros:

1. Aprimoramentos do Modelo Fisico
a. Implementacdo de Quatérnions: Substituir os angulos de
Euler pela representacédo por quatérnions para eliminar por
completo a limitagdo teodrica do gimbal lock, garantindo a
robustez numérica em qualquer condigao de voo, inclusive
para aeronaves acrobaticas;
b. Modelo de Arrasto Viscoso Semi-Empirico: Incorporar uma

rotina para estimativa do arrasto parasita, permitindo uma



previsdo mais realista do desempenho da aeronave,
especialmente em baixos angulos de ataque.
2. Desenvolvimento de uma Interface Grafica do Usuario (GUI)

a. Configuracdo Visual e Intuitiva: Criar uma GUI dedicada
para a definicdo dos parametros da aeronave, substituindo
a edicdo de scripts em Matlab. Esta interface guiaria o
usuario através do processo, melhorando significativamente
a usabilidade e reduzindo a chance de erros de
configuragéao.

3. Implementagcdo de um Sistema de Anadlise e Feedback
Automatizado:

a. Diagnostico de Projeto em Tempo Real: Desenvolver um
modulo de inteligéncia computacional que, analisando os
parametros de entrada e os resultados da simulagao, emita
mensagens ao usuario. Este sistema poderia, por exemplo,
alertar durante a configuragdo da aeronave sobre a
estabilidade estatica (“Volume de cauda horizontal
insuficiente”), controlabilidade (“Superficie do leme abaixo
do recomendado”) ou balanceamento (“Centro de gravidade
fora dos limites seguros”). Outro exemplo seria gerar
relatérios automaticos durante a simulacdo sobre
desempenho (“‘Razdo de subida abaixo do esperado”),
qualidades de voo (“Modo phugoid pouco amortecido”) ou
eficiéncia (“Curvas realizadas com derrapagem excessiva”).

4. Expansao de Funcionalidades de Simulagao

a. Modelo Atmosférico Avangado: Integrar um modelo de
atmosfera padrdao (ISA) e incluir fendbmenos como
turbuléncia e vento de cisalhamento, aumentando o
realismo dos cenarios de voo;

b. Mddulo de Piloto Automatico: Implementar um controlador,
como um PID, para estabilizagdo e guiamento automatico
da aeronave, permitindo a simulagdo de missdes mais

complexas e o estudo de sistemas de controle.



A implementagao dessas melhorias poderia transformar a ferramenta de
um simulador em um ambiente integrado de projeto e analise, onde a simulagao
dinamica seria complementada por um assistente especializado, potencializando

ainda mais seu impacto no desenvolvimento de projeto aeronautico.
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