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Resumo

dissertagcao de mestrado apresentada tem como objetivo melhorar e criar novas capacidades para
A simulagao em tempo real de forgas no rotor principal de um helicoptero. O c6digo computacional a
implementar devera calcular valores coerentes com a realidade mas sem nunca sacrificar a velocidade
da simulacao. Esta metodologia assenta no principio de funcionamento men-on-the-loop, onde o piloto
¢ parte do sistema.

A elaboracao desta dissertacao nasceu do pedido da empresa Empordef - Tecnologias de Informacao,
E-TI, com vista a melhorar o seu modelo de rotor principal de helicoptero. A implementacdo sempre foi
vista como objetivo, embora o presente trabalho se focalize no processo de investigacao. A flexibilidade
do modelo é importante para ser adaptavel a diferentes tipo de aeronaves.

O estado de arte determinou qual o procedimento a usar para a simulacdo. Nasceu assim o objetivo
de implementacdo de um método diferente dos usados atualmente na maioria das simulagdes de voo.
A opcao assenta na teoria de vértices de circulag@o constante, usados num anel fechado, com a capa-
cidade de produzir uma esteira. Este tipo de método é geralmente usado em simulacdes cientificas que
tém por fim obter propriedades aerodinamicas com qualidade, gerando tempos de simulagao elevados.

Utilizaram-se teorias e métodos genéricos com discretizagdes grosseiras, assumindo que a capaci-
dade computacional atual era ja suficiente para usar numa simulagdo men-on-the-loop. O objetivo de
implementacao é importante e usado como especificidade do modelo mas, mais importante, é saber as
suas possibilidades e capacidades. A sua implementagao permite uma adequagao simples entre tempo
de calculo, qualidade dos resultados e complexidade da simulagdo. A qualidade da simulagao e o tempo
necessarios para obter valores estdo continuamente ligados, assim caraterizar o comportamento é mais
importante que o préprio valor.

Um modelo foi criado e pretende substituir parte do codigo existente nos simuladores da E-TI, cor-
respondente ao calculo de forgas aerodinamicas no rotor principal de um helicoptero. Foi validado e
analisado na ferramenta MatLab e implementado em C++, para um rotor comparavel com o modelo da

E-TI. O cdédigo produzido, os dados e as conclusoes retiradas sao o produto desta dissertagao.

Palavras-chave: simulacio, Helicoptero, Rotor Principal, Men-On-The-Loop, Tempo Real,

Vértices
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Abstract

HIS thesis’ objective is to improve current features on real time main rotor loads’ simulation. The
T desired computational code should return data consistent with real world physics without degrading
simulation speed. Men-on-the-loop, under which the pilot stays as part of the system, is the working
principle for this study.

A request from Empordef - Tecnologias de Informagdo, E-TI, whose helicopter main rotor model
needed upgrade, spurred this maters thesis. Although implementation is an objective this present study
focuses manly on the investigation process. It is important to keep the model’s flexibility untouched in
order to make it work with as many aircraft types as possible.

Simulation method was driven by the state of art. Thus, a new objective was defined, the imple-
mentation of a distinct method from what is generally used for flight simulation. The chosen theory was
Constant Strength Vortex’s creating a vortex ring capable of producing wake. One will generally resort
to this theory when the goal is to obtain aerodynamic proprieties from scientific simulation. Simulation
will often be time consuming.

During the course of this study, existing computational capacity was assumed to be more than
enough to cope with coarse mesh and generic methods applied to men-on-the-loop simulations. Although
the model is specified according to its implementation feasibility, it is far more important to assess its
full potential. A simple relationship between simulation complexity, execution time and results’ quality is
conveyed by this implementation’s effort. Data trends are more important than numeric values due to
the inevitable connection between time taken to obtain results and their quality.

A computational algorithm to estimate a helicopter’s main rotor aerodynamic loads was created with
the purpose of replacing the existing code at E-TI's simulators. First implemented in MatLab, then
converted and tuned to C++, this model was assed against E-TI's. Such comparison brought forth this

study’s implemented code, simulation data and conclusions.

Keywords: simulation, Helicopter, Main Rotor, Men-On-The-Loop, Real Time, Vortex
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Capitulo 1

Introducao

Com inicio da aviagao surgiu a necessidade de treino dos pilotos através de simuladores de voo, desde
a forma mais rudimentar, figura 1.1, até aos dias de hoje onde se usa computagao para realizar a
simulagao.

Os métodos de simulagao computacionais sempre foram limitados pelo proprio poder de computacgao,
criando-se assim uma discretizacdo da realidade, limitada por uma balanga entre velocidade e quali-
dade. Os proprios modelos foram constituidos de equagcdes empiricas, dependentes de dados expe-
rimentais. Simulagfes para mostrar a realidade para fins cientificos distanciaram-se das simulagées
onde existe men-on-the-loop. Foi a necessidade de trabalhar a velocidade do tempo fisico que gerou a

separacao dos tipos de simulacao.

Figura 1.1: Simulador rudimentar de voo Antoinette [1]

Atualmente devido ao grande avanco na computacdo, onde o nimero de transistores duplica por
cada dois anos, figura 1.2, tornou-se possivel aumentar a complexidade dos modelos de simulagao,
para que estes sejam capazes de caraterizar melhor a realidade.

A simulacdo de voo de um helicoptero sofreu evolucao [3], mas os modelo computacionais nao
modificaram sua base tedrica, apenas melhoraram com a introducéo de corre¢oes e blocos para simular
fenémenos particulares, como por exemplo melhor caraterizagao fisica da pa.

Novas teorias, teorias mais complexas e outras teorias com menos dependéncia de dados experi-
mentais necessitam de maior capacidade computacional. Assim, embora formuladas, algumas poderao
nao ter meios para ser implementadas.

A simulagdo de uma aeronave € uma aplicagdo multidisciplinar com inimeras possibilidades de
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Figura 1.2: Gréfico da relagdo tempo com nimero de transistores [2]

melhoria. O realismo da simulagido passa também pelas areas de criagdo de um meio igual ao da
aeronave, de simulagdo do movimento com a utilizagdo de uma plataforma de movimento, figura 1.3 e
de geracao de imagem em ecras com projecoes do ambiente visual do piloto [4]. Estas areas sofreram
melhorias, consumindo tempo e recursos aos fabricantes dos simuladores, divergindo da melhoria dos
modelos matematicos de simulagao.

Os modelos matematicos sdo assim uma area ainda com grandes possibilidades e necessidades

de evolugdo, sendo esta uma das motivagoes desta dissertacéo.

Figura 1.3: Plataforma de movimento VMS [4]



1.1 Motivacao

Num processo de engenharia existem objetivos para atingir um fim mas a evolugdo da ciéncia leva
a fazer novas opcgodes, possibilidade de novas formas para atingir os mesmo objetivos iniciais. Nesta
atitude aplicagbes como simulagdo men-on-the-loop nunca estédo acabadas e devem ser melhoradas

para melhorar a representacao da realidade.

A Empresa Empordef Tecnologia de Informagao entrou em contacto com o Instituto Superior Técnico
para intervir na simulagao do rotor principal do seu simulador. Nao foram estabelecidas imposicdes
técnicas para o melhoramento deste, mas deveria ter a possibilidades de conter rotores coaxiais. Do
entendimento com a empresa o estado de arte ajudaria a definir que modelo implementar. Numa
perspectiva empresarial o modelo deveria ser facilmente implementavel e genérico para incorporagao
em varias aeronaves e diferentes tipo destas. Investigacao e desenvolvimento foi bem visto para saber

novas e futuras solugbes de simulagao.

A formacao de pilotos é dispendiosa, com a possibilidade de treino dos pilotos em simuladores
os custos diminuem mas novas exigéncias sado introduzidas para maximizar a qualidade do treino em
simulagdo. Os modelos mais antigos ndo conseguem representar corretamente algumas situagdes de
Voo e quanto mais capazes, mais complexidade introduzida a estes por corregdes. As corregoes tentam
dar capacidades ao modelo base que por vezes ja € pouco capaz. A esteira gerada pela aeronave é
um dos fendbmenos que deve ser tido em conta, influéncia esteira com fuselagem, esteira com outras
aeronaves ou edificios sdo exemplos. Reflete uma melhor simulacdo da aeronave com o ambiente,

importante, pois este tipo de interagdes é frequente no meio real.

Compreendeu-se que a representagao e influéncia da esteira no rotor é o tipo de calculo necessario
para evoluir o modelo. A introducao de um método destes numa simples aplicagao nao introduz novi-
dade a simulagdo mas abre novas possibilidades. O facto de a esteira poder interagir com ela prépria,
fuselagem e ambiente gera grande realismo dependente apenas do objetivo de simulagao e poder com-
putacional. De forma concreta permite a introdugdo de todo o tipo de rotores, simular uma aeronave na

esteira de outra ou a aeronave a interagir com o solo e edificios.

Figura 1.4: Esteira a interagir num rotor do tipo tandem [5]



1.2 Estado de Arte

Foi elaborado o Estado de Arte em simulacdo de aeronaves em particular o rotor principal de he-
licoptero, que levou ao desenvolvimento de um novo método. Capaz de calcular as forgas no rotor, com
valores o0 mais préximos da realidade e que todo o modelo funcionasse em tempo real.

Existia a necessidade de encontrar um novo modelo capaz de responder as novas exigéncias.

1.2.1 Simuladores para Pilotos

A procura de simuladores de helicéptero verificou-se dificil, e grande parte da informacgdo encontrada ja
€ desatualizada e incompleta [6]. Uma pequena apresentacao de alguns nomes de empresas que criam

simuladores para helicépteros, é importante tentar conhecer alguns dos simuladores e seus programas.

e Atlantis Cockpit Procedrues Trainers, tendo criado HELIOS - Helicopter Procedures Simulation ,

nao se encontrando atualmente em funcionamento. [7]

e CAE Helicopter Simulation, afirma-se como a primeira empresa capaz de simular com sucesso a
esteira do rotor de helicoptero, uso de Blade Elements Software, com diversos tipos de simulado-

res e € umas das empresas mais antigas a trabalhar até a atualidade. [8]

e Marconi Simulation Airbornde Early Warning Helicopter Tema Trainer, pouca informacao, nomea-

damente acerca da simulagao de voo.
e ATC Flight Simulator for Helicopters, sem qualquer informagao do modelo do Rotor. [9]

e McDonnell Douglas Helicopter Company Trainers, empresa fabricante de helicdpteros, criou os

seus proprios simuladores
e Reflectone Helicopter Simulators, adquirida pela CAE. [8]

e Empordef Tecnologias de Informacao (E-TI), Empresa Portuguesa que dispdéem na atualidade

simuladores de helicéptero. [10]

e Thales Training and Simulation, Possui varios tipos de simulagoes incluindo para helicopteros.
Simuladores de voo e de treino de missao para civis e militares, mais uma vez sem informacao

aceca do tipo de modelo usado no rotor principal do helicoptero. [11]

Verificou-se impossivel encontrar um modelo de simulador, todos os modelos encontrados possiveis
de implementar, sdo confidenciais para as empresas que os utilizam, os préprios fabricantes de siste-
mas de simulagao, por vezes, nao fazem qualquer tipo de referencias a forma de calculo de forgas no
rotor.

A importancia da simulagao foi valorizada pelos préprios fabricantes, estes criam também os seus
proprios simuladores. Algumas pequenas empresas foram adquiridas por maiores, aumentando assim

a dificuldade de identificar simuladores, estes fazem agora parte do produto aeronave.



A dificuldade em identificar empresas envolvidas no ramo e a falta de informacao que transmitem
sobre os seus modelos, levou a procura da prépria teoria constituinte dos modelos. Na pesquisa feita

destacam-se dois exemplos para uma aplicagdo em tempo real.

e GENHEL - Genereal Helicopter descreve a implementacao total de um simulador de helicéptero
[12], usado na grande maioria dos simuladores. Diversas adaptacdes nasceram deste modelo,
sendo este uma aplicacao de teoria de elementos de pa. O modelo estda documentado como

contrato da NASA a Sikorsky Aircraft [12] sendo esta também um fabricante de helicopteros.

e CHARM, Comprehensive Hierarchical Aeromechanics Rotorcraft Model, modelo matematico que
modela apenas aerodinamica e dinamica do rotor de helicoptero em condi¢gdes normais de voo .

O modelo utiliza teorias de fluido poténcial e vortices, para calcular valores de forcas.

CHARM é assumidamente um modelo computacional do rotor principal inovador e em tempo real,
exemplo para esta dissertagao. A confidencialidade do modelo remete apenas a publicagdes genéricas
acerca deste, nao havendo explicacoes de integragdo computacional [5]. Nao representa um software
de simulagdo mas sim a parte correspondente a simulagao do rotor. A partir dos diversos artigos
estudados retirou-se o conhecimento possivel, € um modelo em desenvolvimento a vinte e cinco anos,
grande parte por contrato da NASA [13]. Sikorsky Aircraft uma das empresas que ajudou a criar 0
software de simulacdo GENHEL [12], aparenta usar o modelo CHARM [14] para a sua computacao
aerodinamica e principalmente introduzir corretamente efeitos de esteira. Um célculo de esteira correto
€ a possibilidade de interagir com a prépria esteira e outras superficies, abrindo novas possibilidades a
simulagao, mostrando claramente inovagao, como exemplo o artigo apresentado na referéncia [15].

A falta de informacao teérica sobre modelos de simulacdo de rotor fez redefinir os objetivos da
dissertacao. Tornou-se evidente que nao seria possivel implementar um modelo ja bem desenvolvido e
estudado, seria necessario criar uma metodologia para gerar as forgas do rotor.

O tempo real seria o desafio, pois o poder de computacao é sempre limitativo. Métodos baseados
em escoamento potenciais, com simulagcao de esteira, apresentam inovacao e nao mais um modelo de

simulagao baseado em equagoes classicas.

1.2.2 Estrutura de um Simulador

A simulacao de aeronaves é nos dias de hoje dependente de modelos matematicos programados em
linguagem computacional. Complexidade elevada faz com que se divida o cédigo em blocos, alimenta-
dos e realimentados com as variaveis necessarias para o calculo da fungao atribuida. A organizagao
por blocos permite a separacao por diferentes computadores e sistemas, esta forma de construcao
permite trabalhar independentemente em cada sistema, possibilitando correcoes e atualizagdes. Existe
a possibilidade de introduzir diferentes blocos, normalmente com o intuito de melhorar o sistema de
simulagao. Alterar um dos blocos torna-se assim no respeito pelas entradas e saidas necessarias para
o funcionamento.

O bloco chamado Main Rotor em portugués Rotor Principal, da figura 1.5 é o bloco em que a

dissertagado interviu. A figura 1.5 apresenta o diagrama do modelo GENHEL [12], modelo vastamente



utilizado, representativo de um sistemas de simulacao, usado na dissertagao também como modelo de
estrutura. Este modelo foi sofrendo adaptagdes ao longo do tempo, mas possui uma sélida base de

conhecimento na tematica.

Main Rotor
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Figura 1.5: Diagrama do Simulador GENHEL [12]

O rotor principal € um dos blocos mais importantes do simulador, € onde se traduzem fendmenos
aerodinamicos sendo estes os mais dificeis de modelar. O artigo em Modern Helicopter Aerodynamics
[3] considera mesmo que a aerodinamica de helicopteros passa-se essencialmente no rotor principal.
InteracOes rotor-fuselagem adquiriram interesse, por consequéncia do aumento do poder computaci-
onal, este aumento desvalorizou o modelo base GENHEL, aumentando a importancia de métodos de
vortices. O artigo em [16] mostra a introdugao dos novos métodos tipo CHARM no antigo modelo GE-
NHEL, esta abordagem foi semelhante a usada nesta dissertagdo. Usar toda a estrutura de um método
muito estudado e usado mas substituir calculos aerodinamicos e interferéncias por um modelo como
CHARM, esta abordagem pode ser visualizada no diagrama da figura 1.6.

As figuras 1.5 e 1.6, pretendem introduzir os componentes de um simulador, no entanto no segui-
mento da dissertagao vai ser mostrado a divisao do préprio bloco correspondente ao rotor principal.

Existiu a necessidade de estudar o estado de arte de modelos matematicos tipicamente usados
para simulagédo para uso na cientifico. Modelos para céalculo de forgas existem ha muito tempo mas
com objetivo de correr numa simulagao men-on-the-loop nao sao facilmente encontrados. Os modelos

em seguida apresentados foram criados para calcular forgas, ajudar no projeto e calculos de interagdes



Plasma Display Plasma Display Plasma Display N
| oo Iy eo |
| Display |I Display |
— — .| —

| | | ) L
Display Display Display Display I
Node Node Node | Node
(Linux) (Linux) (Linux) | (Linux) |
| =
Master GENHEL
Node Node QPF\'\/tD;]h
(Linux) (Windows) =
i '
i LCD LCD
—_——— —_———n Display Display
[ padio | Surround P hiarm |
| Nod ———— Sound | Nod
| oce ] System | Node _! Keyboard Keyboard
- - + Mouse + Mouse

—— Video Connection Keyboard/Mouse Connection Existing Component

Audio Connection — — = Planned Component

Figura 1.6: Diagrama do Simulador GENHEL com CHARM [16]

entre rotor, fuselagem , esteira ou outros constituintes de um helicoptero.
Teorias de simulagdo vao ser divididas em classicas e modernas, devido ao tipo de abordagem

utilizado para seus célculos.

1.2.3 Teorias Classicas para Simulacao Aerodinamica do Rotor

Tedricas Classicas sao subdivididas aqui por, Teorias do Momento Linear e Teoria de Elementos de Pas,
referenciadas principalmente no artigo Modern Helicopter Aerodynamics [3], onde nomes de autores e

datas servem para mostrar o trabalho necessério e a sucessao de eventos.

Teoria do Momento Linear

A teoria desenvolvida nasceu em meados do século XIX, para estudar hélices de barcos. Rankine
em 1865 desenvolveu um modelo para o célculo do campo do escoamento numa hélice, aplicando
a teoria do momento linear linearizada derivada da simples mecanica Newtoniana. Esta teoria mais
tarde foi adaptada para aplicacoes de rotores de helicoptero. O voo pairado, situacao mais simples
de voo, o rotor do helicoptero produz uma aceleragdo do ar na direcdo descendente, produzindo uma
impulsao no rotor que contraria o seu peso. A impulsao gerada era considerada uniforme e a influéncia
de esteira era desprezada. O avango da teoria foi realizada por Betz (1915) e Glauert (1928) para
um melhoramento no célculo de esteira e voo horizontal respetivamente. Apesar dos avangos a teoria
ainda era insuficiente na reprodugao de todos os efeitos sentidos num rotor comparativamente com a

realidade.



Teoria de Elementos de Pas

Na teoria de elementos de pa esta é dividida em elementos ao longo da envergadura, sendo estes
perfis bidimensionais independentes aerodinamicamente entre si, produzindo em cada um forgas e
momentos.

A validacao foi realizada experimentalmente por Lock (1924). Klemin (1957) determina que a velo-
cidade induzida é funcao do raio da pa. Loewy também em 1957 estendeu esta abordagem para fluido
nao estacionario. O procedimento foi descrito por Seddon (1990) escrevendo, por exemplo, a equagao
diferencial 1.1 do coeficiente de impulsdo. A equagao determina o coeficiente de impulso através das

variaveis T impulso, A area do rotor, €2,.,; velocidade angular do rotor e R raio da pa.

dCy = 7pA(§;l,:tR)2 (1.1)

Nestas teorias geralmente efeitos como perda de sustentacdo, compressibilidade e interagao de pas
nao sao contabilizados, mas também uma boa caraterizagao da esteira é fundamental para um calculo
correto de forgas nas pas.

A tabela em anexo A.1 pretende mostra a evolugao deste tipo de métodos, chegando a criacio de
um modelo de simulador de helicoptero, simulagao em tempo real. Na andlise da tabela A.1 encontra-se
o modelo GENHEL [12] e todo o caminho para o criar, este possui simulacao do rotor em tempo real. O
modelo CAMRAD [17] é importante na historia, como modelo de esteira livre, ainda em desenvolvimento
e bastante usado na industria.

Métodos de vértices podem prever melhores efeitos nao estacionarios e interagoes, estes engloba-

dos como teorias modernas.

1.2.4 Teorias Modernas para Simulacao Aerodinamica do Rotor

Teorias modernas numa abordagem tedrica e computacional [3]. O capitulo pretende ser uma introdugao
onde a sua fundamentagao e referéncias a autores pode ser encontrada nas referéncias [3] e [18]. Uma
breve introdugdo a métodos de vortices é realizada, pois sdo estes a base das teorias modernas, se-
guido de uma descrigao temporal da evolugao.

Num modelo de vortices o campo do escoamento é representando por uma discretizacao de ele-
mentos de vortices, o calculo de esteira € uma das principais diferencas. Este tipo de modelos conse-
guem prever instabilidades entre a esteira, pas e a estrutura do helicéptero, dependendo da modelagéao
criada.

Existem duas formas principais de modelar a esteira: modelos de esteira rigida onde se incluem os
modelos de esteira prescrita, e também os modelos de esteira livre.[3]

Nos modelos de esteira rigida, a posicdo do sistemas de vortices é funcao da razao de avango e
valor de impulso. O problema do modelo é a contragao de esteira que nao é tida em conta assim como o
valor de impulso que nao esta de acordo com valores experimentais, Landgrebe (1972). A correcao foi
introduzida através da prescricao da esteira ao utilizar dados experimentais para relocalizar a esteira.

Método bastante eficiente computacionalmente mas depende de dados experimentais. O conceito de



esteira prescrita foi estendido por previsbes numéricas, para as diferentes cargas aerodinamicas e
maiores condigdes de voo por Eglof e Landgrebe (1983)

Modelos de Esteira Livre 0 movimento do sistema de vértices é calculado diretamente a partir dos
efeitos dos elementos de vortice. A esteira é livre de se desenvolver ao logo do tempo. Metodologia
lagrangiana € usada para determinar a posicao a cada instante. Este tipo de modelos sao padrdo na
industria e devido a evolugao do poder computagao cada vez mais acessiveis.

Existe também uma metodologia Euleriana que permite verificar como evoluem as propriedades
caracteristicas de um escoamento, ao longo do tempo, num dado ponto fixo do espago e num dado
instante, de ponto para pronto no espaco. Metodologia usada e descrita em bibliografia acerca de
aerodinamica como a referéncia [19].

A divisdo de métodos mais adequada para esta dissertacao € a divisao em modelos de avanco
de tempo e relaxacao em modelos de esteira livre. A distincdo Lagrangiana e Euleriana é diferente
destas pois é possivel criar modelos usando as duas abordagens. Outra formas de divisdo poderiam

ser elaboradas [3]. A necessidade de um modelo men-on-the-loop produz esta forma de divisao.

Métodos de avanco no tempo em esteira livre

A capacidade de simular regime transiente, simulagdo nao estacionaria e voo manobrado é preferencial
e mesmo necessario. O método determina propriedades por iteragdo de tempo, existe um avango
temporal que neste caso € igual a um avango temporal fisico. Foi mostrado que a esteira de um
helicoptero € aperiddica mesmo em voo pairado em regime estacionario, [20] aumentado a importancia
deste tipo de método.

Crimi foi pioneiro neste tipo de métodos, em seguida Scully (1967) construiu um algoritmo para a
esteira do tipo explicito em avango no tempo por teoria euleriana. O modelo nao convergiu o que levou
a desenvolver um método em relaxagao.

Landgrebe usou um algoritmo em avango temporal para o voo horizontal, mas discretizou 0 modelo
numa malha groseira e limitou o nimero de elementos de esteira devido a limitagcdes computacionais.
Em cada iteragao temporal eliminava elementos de esteira adicionando novos perto do bordo de fuga
da pa. Argumentou que o valor do tamanho do vortice viscoso era insensivel no resultado. Sofreu
também de instabilidade a simular a condigao de voo pairado.

Um modelo de avango no tempo metodologia em Euleriana foi também usado por Sadler, modelando
completamente a esteira mais proxima mas simplificando a esteira mais distante, incluindo apenas os
vortices da ponta da pa. Mais uma vez instabilidade no voo pairado.

Vortex lattice em conjunto com esquema de avanco temporal, Bliss [21] criou um diferente tipo
de modelo. O modelo estava acoplado com um esquema predicao-correcao, e incluia modelagao da
esteira mais distante baseada em teoria de momentos.

Egolf estudou os efeitos do tamanho do vértice e concluiu que um maior tamanho produzia carre-
gamentos aerodinamicos mais suaves e usou um critério de convergéncia no valor da impulsdo em vez
da convergéncia da esteira de rotor.

Bagai’'s usando a analise de Maryland Free Wake queria usar time-accurate scheme, capaz de



simular a esteira do rotor em qualquer situagdo de voo . O esquema usa métodos de predicao e
correcao por dois niveis assim como algoritmos de avango no tempo [22], [23]. Descobriram que neste
esguema numeérico os erros obtidos eram independentes do campo de velocidades e que ajudavam
a amortecer instabilidades, estabilizando resultados para uma grande variedade de condi¢des de voo.
As condigbes de voo incluem o estado de anel de vértice, a situagdo mais dificil de analisar devido a

grande interagao de vortices na esteira [24].

Métodos de relaxamento no tempo em esteira livre

As solugdes de esteira livre em relaxamento assumem periodicidade na esteira do rotor. Primeiro uma
aproximacao inicial é calculada, depois a esteira é distorcida livremente pela influéncia do campo de
velocidades induzidas. Os elementos de vortice sao seguidos a partir de marcadores onde as equacoes
que governam a solugao sdo resolvidas. A posicdo dos marcadores é atualizada e comparada com a
anterior por cada iteragao. A iteragdo nao tem relagao com o tempo fisico neste método.

A primeira implementacéo foi introduzida por Clark [18] para andlise do rotor de helicoptero. Scully,
depois do seu insucesso pelo método de avango temporal, usou um esquema pesos ponderados para
o calculo do campo de velocidades induzidas. O esquema mostrava melhor estabilidade que anteriores
esqguemas, a esteira é representada por segmentos de reta de vorticidade e usa um modelo vortice
viscoso crescente, modelo este que se tornou muito popular.

Miller modelou as pas do rotor como superficies sustentadoras Weissinger-L e rasto de esteira semi-
infinito. A esteira enrola para um voértice de ponta da pa é modelado quatro voltas completas, sendo a
esteira que esta mais longe calculada como o modelo de Scully.

Bliss usou elementos de vortices curvos num esquema de predigdo-correcdo. Tornou possivel
usar uma discretizagdo mais grosseria aumentando a eficiéncia computacional sem perder significa-
tivamente qualidade[21].

Algum tempo depois o conceito de predi¢do-correcao foi desenvolvido para metodologias de rela-
xamento continuo (comprehensive relaxation methodology) por Bagai. O método obteve sucesso a
prever a estrutura da esteira, foi usado em analise de rotores isolados, coaxiais e tandem em diferentes
situagdes de voo [20]. O esquema usa um esquema de diferenciagdo de cinco pontos no espago € no
tempo, esquema pseudo-implicito de predigao correcao e Weissinger-L em modelo de pa. O codigo foi

publicado em Maryland Free Wake

Informacgao a teoria

Os contetdos apresentados no capitulo 1.2 tém como fungdo mostrar o estado da simulagdo mas
também o processo para a criagao de uma simulagao capaz alcancgar determinados obijetivos.

Com os nomes citados nao se pretende dar um total conhecimento sobre os intervenientes mas
sim, o ndimero, a quantidade de intervenientes e tempo para criar uma solugao. Desta forma também
a tabela A.1 para além de apresentar os intervenientes e seus contributos mostra o caminho para

chegar a uma solugao do tipo GENHEL [12]. Na apresentagdo das teorias em 1.2.3 e 1.2.4 muitos

10



dos intervenientes citados sao elementos ativos da construgao do modelo CHARM, ja apresentado em
1.2.1, interligando os diversos tipos de simulagao.

Muita da informagao introduzida nao tem interesse para uma simulacdo em tempo real, mas é
necessario conhecer os modelos, caracteristicas e solugdes. Algumas das solugdes da dissertagcao
sdo semelhantes as encontradas no estado de arte, como exemplo o uso de malha mais grosseira para
melhorar a performance computacional.

O poder de computacao foi sempre um fator limitativo, modelos mais antigos, criados para trabalhar
com as limitagdes computacionais do seu tempo, poderao agora funcionar em tempo-real, adquirindo

possibilidade de ser a solugao a tematica da dissertagao.

1.3 Estrutura da Dissertacao

Dissertacao focada em construir um modelo para ser implementado num simulador em tempo real. Ao
longo dos anos varias abordagens ao problema foram tomadas, algumas delas encontram-se descritas
no estado de arte. A principal inovagao desta dissertagao recai no objetivo essencial de funcionar em
tempo real possuindo uma base teérica diferente que usa métodos de escoamento poténcial.

O capitulo 2 introduz a tedrica necessaria para perceber como se cria um modelo para calculo de
forcas num simulador. Abordagem matematica, pois é a base de coédigo computacional.

A Descrigao do Método, capitulo 3 mostra o modelo criado explicando as suas partes e funcionali-
dades, este é apresentado com o intuito de implementagao computacional.

Uma explicacao tedrica do método nao era suficiente para provar as suas capacidades. O capitulo
4 mostra a validagcdo do método para uma asa e apresenta o rotor que vai ajudar a gerar resultados
possiveis de serem validados.

Resultados e analise sdo mostrados no mesmo capitulo, capitulo nimero 5, onde os resultados sao
apresentados e diretamente criticados, a complexidade dos resultados leva a uma abordagem imediata
de explicagao e critica destes. Os resultados gerados sdo de um rotor bem caraterizado apresentado
no capitulo 4.

Empordef-TI é o capitulo 6 onde se mostra a aplicabilidade num simulador ja existente numa pers-
pectiva de comparagao de resultados onde a sua implementabilidade fica dependente do aparato com-
putacional.

Conclusoes , capitulo 7, conclui sobre a dissertagao, reflete sobre o que houve de inovador, trabalho
futuro e problemas na construgao de um cédigo para um simulador de voo.

Os anexos sao relevantes e complementares, diagramas e tabelas de dimensao consideravel sao

aqui apresentados.
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Capitulo 2

Fundamentacao Teorica

A teoria utilizada dependeu, como ja enunciado, da escolha do método, assim a teoria a ser introduzida
relaciona-se com o escoamento poténcial, método de vortices, dando uma perspectiva para aplicagao
computacional. Objetivo de construir de raiz uma solugao possivel de implementar em simulagao men-
on-the-loop, esta deve ser simples e robusta.

Todo o problema matematico é resolvido para baixas velocidades aerodinamicas, como fluido in-
viscido e incompressivel consistindo num movimento arbitrario em translagao , rotacéo e deformagao.
[25]

O termo vorticidade, usado ao longo da dissertacao, resulta da rotacdo de um elemento de fluido,
discretizado por uma determinada velocidade linear. A vorticidade é igual ao dobro da velocidade de
rotagdo do elemento de fluido como corpo sélido, e para uma superficie elementar ao longo da qual seja
possivel admitir (.77 = const., a intensidade da componente de vorticidade normal ao elemento de su-
perficie é igual a circulacao por unidade de area [19]. Relacionado com equacdes de movimento numa
dada superficie é possivel retirar informagao sobre o fluido, como o valor de circulacdo. Representacao
na figura 2.1 e descrito nas equacgodes 2.1 e 2.3. O valor de Q) é a vorticidade, 77 é o sentido normal ao
elemento de superficie, U vector velocidade, sendo os restantes termos representagdes de velocidade

angular.

Q=vxU =23 (2.1)
ow Ov
ou Ow

Qy = 2wy = (5.~ 5. (2.2)
ov  Ou

Aplicando os teoremas de Kelvin, secgao 2.1.1 e Kutta, secgao 2.1.2, passamos a conseguir des-

crever propriedades mecanicas para aplicagdo numa superficie sustentadora.
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Figura 2.1: Velocidade angular de um elemento de fluido retangular [25]

Nao € objetivo descrever toda a teoria mas criar uma ligagao de teorias para conseguir descrever a

construcao de um modelo para um simulador.

2.1 Fisica do Modelo

2.1.1 Teorema de Kelvin

Teorema de Kelvin refer que a taxa de variagao da circulagao em torno de de uma curva fechada,

constituida pelos mesmos elementos de fluido € igual a zero. Descrita na equagao 2.3 e em [25].

Dr o Fairfoil + Fwake

= — = 2.
Dt At 0 23)

r

wake

Figura 2.2: Circulagao gerada por um perfil respeitando teorema de Kelvin

Existindo a condigao introduzida por Kelvin’s o valor de circulacao é a solugao do problema mas este

é relacionado pela condigao de Kutta para se adequar as condi¢des do fluido.

2.1.2 Teorema Kutta-Joukowski , Condicao de Kutta

O teorema de Kutta-Joukowski afirma que a forga aerodinamica resultante num fluido incompressivel,
inviscido, irrotacional nao restringido € de magnitude pU., xI" por unidade de largura, atuante na diregao

normal da velocidade do fluido livre [25].

F = pUs xT (2.4)

A notagao da equagao 2.4 esta representada na figura 2.3, fazer notar que I" é definido de acordo

com a regra da mao direita, sendo o valor de circulagao. A variavel F representa a forga gerada.
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Figura 2.3: Notacao usada para o teorema generalizado de Kutta-Joukowski

A condigdo de Kutta introduz uma restricao fisica ao valor da circulagdo Gama (I') sendo uma
condicao fronteira do problema, esta diz, que o fluido sai do bordo de fuga ao longo da linha bisse-
tora,paralela ao bordo de fuga do perfil [25]. Neste ponto a componente normal da velocidade deve-se
anular sendo este um pondo de estagnacéao, equagao 2.5. No caso de uma distribuicao de vértices a

circulagao no bordo de fuga deve se nula.

I'rg. =0 (2.5)

A forma como a condigao de Kutta é especificada relaciona-se com o modelo de esteira usado e

pode ser aplicado por:

e Programagcao especifica da forma baseada na intuigdo ou em visualizagées do fluido;

e Método de relaxacdo de esteira (os pontos de esteira sdo movidos com a velocidade induzida

local);

e Métodos de avanco no tempo onde a esteira é desenvolvida a partir do movimento da superficie

sustentadora.

2.1.3 Modelo de Vortice

O tipo de vértice usado é do tipo vértice real, resulta da associacdo de um vértice forcado com um
vortice livre, sendo portanto constituido por um nucleo central em rotacao solida [19]. Representado na

figura 2.4 definido nas equacgdes 2.6
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Figura 2.4: Modelo de Vértice Real [25]

Ndcleo Central: r/R < 1 (2.6)
Up = w,r comw, = Q/2

Q= — = const.
r

Regiao exterior: r/R > 1
r

Upg = —

7 onr

Q=0

2.1.4 Straight Vortex Segment

A circulagao necessita de ser correlacionada na obtengao de velocidades induzidas para a geragao de
um campo de velocidades. O segmento recto de Vorticidade termo em inglés Straight Vortex Segment
representado na figura 2.6 é um dos elementos mais basicos para o calculo do campo de velocidade
sendo a base de todo o modelo numa utilizagao sistematica. A lei de Biot-Savart, descrita em: [25],
[20], [19], é a base desta relagao, representada genericamente pela equagao 2.7 e representada para
o elemento na equacao 2.8 e figura 2.5. /Aq representa a variagao do vetor velocidade induzidas para

um segmento de vortice de dimens&o di com circulagéo de valor .

R T di 7
dU(F‘)fE 3

(2.7)
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Figura 2.5: Velocidade no ponto P devido Vorticidade - Biot-Savart

Manipulando a funcao para uma utilizagdo mais conveniente chega-se a uma relacao Straight Vortex
Segment mais facil de implementacao computacional, a manipulacao foi realizada em [25]. Dois pontos
que representam o segmento de reta, com uma determinada circulagao relativo a um outro ponto, criam

uma possivel relagao entre geometria, circulagéo e velocidade, figura 2.6.

Px, y, 2)

Figura 2.6: Nomenclatura Straight Vortex Segment [25]

I nxt n_f (2.9)

1,2 = E [r1 X r2]2 71 T9
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(r X r2)e = (Yp —y1)(2p — 22) — (2p — 21)(Yp — ¥2)
(r X r)y = —(xp — 1) (2p — 22) — (2p — 21)(xp — T2) (2.10)
(rx 1) = (zp — 21)(Yp — ¥2) — (Yp — y1)(zp — 22)

Fh=r—nrn

r1 :\/(mp—m1)2+(yp—y1)2+(2p—zl)2 (2.11)

ro = \/(Cvp - $2)2 + (yp - y2)2 + (Zp - 272)2

Como resultado final as velocidades induzidas, reformuladas para uma aplicagao computacional,
descritas nas equagdes 2.13 e 2.12. O valor de K ¢é parte do rearranjo da equagao 2.9, a pensar numa
implementagao computacional. As restantes equagoes sao relagcdes geométricas para utilizagcdo nesta

formulacao.

v=K(r xry), (2.12)

T Fo.I1 Fo.Fo
K= 2.13
471'[|‘1 X r2]2 71 T2 ) ( )
IF (ri or ry or [ xK)><e¢) THEN (u=v=w=0) (2.14)

Na equacao 2.14 o valor de € representa o tamanho do vortice [25] e na figura 2.7 encontramos a

representacao das variaveis apresentadas nas equacdes 2.10 e 2.11

r dl

2 >
%L)'LZ:)
X, v, 21)
¥
op
(X5, Yoo Zp)

X

Figura 2.7: Influéncia do Straight Vortex Segment no ponto P [25]
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O prototipo funcaol (2.15) mostras as variaveis de entrada e saida para uma aplicagdo computa-
cional para um segmento reto de vorticidade constante. Transp6r de formulagdes matematicas para

computacionais por si pode gerar dificuldades.

(u,v,w) = funcaol(x,y, z,x1,Y1, 21, T2, Y2, 22, L) (2.15)

O termo Constant-Strength Vortex Line Segment pode também ser usado devido a uma circulagao

constante, como o0 nome indica em inglés.

2.1.5 Anel de Vortices

Elemento anel de vértices é a simples utilizacao do ja introduzido Strength Vortex Line Segment, este
agrega quatro segmentos para fazer um anel, conhecido por Vortex Ring (Anel de Vortices), discre-
tizando um espacgo de circulagao constante. Visualizado na figura 2.8 é resultante da aplicagao si-
multanea de quarto protétipos de funcaol (2.15). A nivel computacional a indexacdo é necessaria,

reduzindo o nimero de variaveis.

Cria-se assim a fungao computacional principal de todo o modelo. Eq. (2.16) e (2.17)

r Yy z
I Y1 A
U
z z
v | = funcao2 2 W= (2.16)
T3 Ys =3
w
Ta Y4 24
r
(U,U,UJ) = f’U//’lCCLOC(l',y,Z,i,j, FZ]) (217)
(X3, ¥2, 24)
(13. Ya, z})
¢ (%2, ¥2, 73)
(e ¥, z1)
¥y
X
(a) Nomenclatura (b) Indexagao Computacional

Figura 2.8: Anel de Vértices
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2.1.6 Anel de Vortices em Unsteady Lifting-Surface

Elemento escolhido, condigoes fronteira definidas, condigdes para introduzir todo um método. Unsteady
Lifting-Surface, método baseado numa solugdo de avango no tempo (Time-Stepping Technique) para
uma flexibilidade total na utilizacdo do modelo. O seu funcionamento reproduz qualquer situagao de
voo num determinado instante temporal, onde a esteira de vortices é convectada com a velocidade
local simulada. Consegue-se assim enrolamento de esteira introduzido na simulagao a influéncia desta
[25]. A liberdade dos elementos de esteira e todas as interacdes possiveis geram o enrolamento da

esteira de uma forma natural.

1, = At

Primeira
lteracéo

/ Ponto de Coloagao
A / Distancia coberta durante:

segunda iteragdo
primeira iteragéo

n=2A

Segunda

O lteragao

Vértices de
Esteira

vcnicg\_
4

P

Figura 2.9: Modelo de anel de vortices - Unsteady Lifting Surface [25]

Time Stepping discrete-vortex model € formulado como problema de valor inicial onde a condigao
introduzida é a condicao a partir do repouso, existindo a necessidade de transportar a circulacio para
esteira de vortices a partir do movimento introduzido. Figura 2.10. O modelo é aplicavel quando as
superficies de sustentacdo respeitam: um angulo de ataque pequeno (n/c << 1) e um angulo de
trajetéria elevado (0c/U << 1), descrito em [25]. A apresentacdo de condicdes é feita como uma asa
de avidao mas nao foram consideradas invalidadas para uma pa do rotor de um helicéptero.

O método numérico tem uma abordagem discreta, uma discretizacdo no espaco, tem a vanta-
gem que as condi¢cdes fronteira podem ser especificadas na superficie e que mdltiplos elementos de

sustentacao podem ser estudados.

Elementos para o funcionamento do método.

Teoria apresentada para construir um método, onde se realiza a aplicagao dos conceitos anteriores. O
método é subdividido em diferentes partes, algumas ja apresentadas, outras de facil entendimento na

aplicagao.
e Escolha do Elemento
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(a) Discrete Vortex Model evolugao no tempo (b) Nomenclatura Unsteady Notion

Figura 2.10: Esteira de vértices no tempo.

e Cinematica

Discretizacao do Rotor

Coeficientes de influéncia

Calculo de Vector RHS

Solugao do Sistema

Calculo de valores Solugcéao

Enrolamento de Esteira

Simplicidade é uma caracteristica deste método descrito futuramente no capitulo 3 como uma ferra-

menta.

2.2 Men-On-The-Loop Model

Foi apresentado a matematica envolvida e o método para conseguir realizar a simulagao, diversos
caminhos poderiam ser seguidos, mas o facto men-on-the-loop é de grande importancia impondo desde
logo especificidades. Simulagdo men-on-the-loop tem o significado na tradugao direta do termo, o ser
Humano esta presente como input (entrada) na simulagdo, sempre na recursao do codigo. Existindo
este input para que a simulagéo seja funcional como produto tem de existir um feedback em "tempo
real”. Real Time Simulation onde o codigo computacional corre em sincronia com o tempo fisico. No
modelo implementado o tempo é discretizado por um intervalo constante que avanca, a simulagao pode
ser mais rapida ou lenta mas no final deve ser sincronizada com o relégio [26] como exemplo a figura
2.11. A relagdo men-on-the-loop / real time é evidente o ser Humano rege-se por tempo fisico assim
este € um dos desafios da dissertagao pois a utilizagao desde modelo é computacionalmente exigente.

O modelo escolhido tem como caracteristicas necessarias:
e Men-On-The-Loop;

e Real-Time;

21



Computation ‘ f(tﬂ) k f(tn+1) K(tnﬂ)}\

f(t) K K z » Time
Sim. Clock * * * » Time
to-1 t, ths1
(a) Offline simulation- Faster then real-time
Computation ‘ f(ta) k f(tn+1) .
f(t) K ime
Sim. Clock * * * » Time
tn-l tn tn+1
(b) Offline simulation- Slower then real-time
Computation ‘ f(ts) }‘\ ‘ f(tn+1) }\ T
» Time
f(t)
Sim. Clock » Time

tn_]_ tn tn+1

(c) Real-time simulation: Synchronized

Figura 2.11: Simulagdo em Tempo Real requisitos, Outras técnicas de simulagao [26]

e Simplicidade (Objetivo Real-time)

Flexibilidade

"Qualidade Suficiente”

Influéncia de Esteira

Algumas das carateristicas vao ser mais tarde descritas nesta dissertacao.
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Capitulo 3

Descricao do Metodo

A descricao do método é introduzida a partir da figura com o diagrama 3.1. O diagrama mostra os ele-
mentos constituintes, € a base para apresentar a utilizagao da teoria mas particularizando para o uso no
modelo computacional. Mostra os problemas e solu¢des encontradas por sub capitulo, correspondendo

aos blocos do diagrama. Ao modelo criado foi chamado RotorBox.

3.1 Modelo RotorBox

Rotor Box é a programacgao de um modelo de vortices em anel fechado, construido a partir da informagao
retirada da diversa bibliografia encontrada, refletindo: a complexidade possivel de alcancgar, o0 método
melhor descrito, e a simplicidade derivado da necessidade de correr em tempo-real. O programa teve
duas iteragoes principais que se deveram a mudanca da linguagem, Matlab e C++.

Matlab foi usado devido as suas capacidades como linguagem de programagao vocacionada para
matematica, facilitando a implementagao, testes e analise de resultados, no entanto a linguagem nao
€ muito eficiente computacionalmente. Matlab ndo é sé uma linguagem é todo um programa com
diversas capacidades, entre elas a criacao de graficos. A obtengao de valores em tempos de simulacao
aceitaveis mostraria a possibilidade da utilizagdo do modelo na linguagem C++ .

C++ é uma linguagem de mais baixo nivel, mais eficiente e principalmente com maior compatibili-
dade. A sua utilizagao traz a necessidade de acoplar outros cédigos, para calculo de alguns valores e
possibilidade de gerar graficos. Encara-se o programa em C++ como uma solugéo para a utilizagao do
modelo no simulador e como um produto final desta dissertagao.

O modelo usado é semelhante ao apresentado no livro Low Speed Aerodynamics [25] de nome Uns-
teady Lifting-Surface Solution by Vortex Elements de tradugao método nao estacionario de superficies
sustentadoras por elemento de anel de vortices. O modelo foi implementado para um rotor de he-
licbptero genérico e desde da sua primeira implementagao para uma simulagcao em tempo real. Avango
no tempo é a técnica usada, com a capacidade de descrever trajetérias inicialmente indefinidas. As

vantagens deste método sao:

e Baixa dificuldade de programagao (codigo menor e simples, logo mais rapido)
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Figura 3.1: Diagrama do Modelo Computacional RotorBox

Descretizagdo do
Rotor

Trajetéria de Voo

Alteracao Relativa
Elementos das pas

Calculo do Vector RHS

Calculo
Coeficientes de
Influencia

Solugdo do Sistema de
Equacdes

Calculo da Informagéao
de Simulagcao

Enrolamento da Esteira

Condigdes fronteira definidas na superficie de sustentagao

Avango no tempo

Adaptabilidade

Nao necessidade de mais equagdes para cumprir condigoes (Kelvin, Kutta-Joukowski e Biot-

Savart)
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Desvantagens existem mas de baixa relevancia. A programacgao usada pode ser mais otimizada e
o facto de ser um método muito flexivel pode funcionar como desvantagem. A programagao nao é a
mais otimizada devido a repeticao de partes de elementos do anel de vortices, pode ser compensado
pela prépria simplificacdo do método e pela utilizacdo de processamento paralelo, mas as repeticdes
sao0 necessarias para a flexibilidade, robustez e simplicidade do cédigo. Flexibilidade relaciona-se com
otimizacdo. A otimizacdo necessaria passa por restringir o cédigo a regimes de funcionamento mais
restritos que por sua vez, teria a capacidade de gerar melhores resultados. A qualidade de solugéao
€ prejudicada pela falta de especificidade do método mas é o comportamento inverso que é preten-
dido. Um método robusto sempre capaz e que dé relevancia ao comportamento da solugdo e nao

propriamente ao valor final.

3.2 Discretizacao do Rotor

O rotor de helicéptero é complexo, com diversas articulagées ou formas de permitir: rotagao, batimento,
atraso e angulo de ataque das pas conforme descrito na figura 3.2. O nimero de pas pode variar e
estas possuem um determinado perfil aerodinamico que pode variar ao longo da pa. O perfil pode ser
bastante complexo com afilamento e pontas de pas preparadas para lidar com efeitos de compressibi-
lidade.

A primeira discretizagao elaborada foi de um rotor com duas pas, opostas, interligadas e descritas
como placas planas. O Unico movimento permitido é a rotacdo os restantes dependeriam de uma
modelagao de um sistema mecéanico como por exemplo mola amortecedor. Diferentes posicoes de
elementos de péas teriam de ser encontradas para além da rotacao e translagao. As pas sao definidas
por placas planas, rigidas e divididas em superficies que geram sustentacdo. Nas superficies sao

colocados anéis de vortices de forma a cumprir requerimentos matematicos, figura 3.3.

Eixo de Sustentagéo
Rotagao

| Eixo de
Atraso
i Eixo de
-~ Batimento

v
-~
~ /~Eixo de
Resisténcia -~ | 4 Empeno

Figura 3.2: Esquematico do movimento de uma pa do rotor de helicoptero

A pé é dividida em painéis num sistema de eixos local, gerando uma rede. O primeiro segmento de
vorticidade é colocado a um quarto do painel e o ponto de colocagao, centro do anel de vortices, fica a
trés quarto do mesmo painel. Satisfazendo a condigao Kutta usando a regra citada e fundamentada na
bibliografia [27] e [25] como regra 1/4 — 3/4 rule . Desta forma introduz-se os anéis de vortices como

representado na figura 3.3, na mesma figura, pode-se ver o sistema de indexagao computacional dos
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painéis necessario para a implementagdo computacional.

Figura 3.3: Colocagao do Anel de Vértices

3.3 Informacao da Trajetoria de Voo

A trajetéria de voo é dividida em duas partes e estudada relativamente ao centro do rotor do helicoptero.
As pas do helicéptero sao duas superficies de voo, e descrevem sempre uma rotagao (rotagao do rotor)
mas podem também conter translagdo (movimento do helicéptero).

O primeiro sistema de eixos introduzido foi um sistema de eixos local no centro do rotor sobre as

péas do rotor possivel de visualizar na figura 3.4.

.y sl A

Centro de Rotagdo

Vo

Figura 3.4: Sistema de eixos local das pas do rotor [25]

Definido este sistema onde é possivel a modelagdo anéis de vértices é necessario correlacionar
este com um sistema de eixos inercial, introduzindo rotacdo e translagao. Nao foi introduzida qualquer
relacdo com o centro de massa da aeronave. O centro de rotacao é o ponto que sofre apenas translacao
para 0 movimento pretendido para a simulagao. A utilizagao da férmula de Rodrigues descrito na
bibliografia [28], facilita a operagao, apresentado na matriz 3.1 e equagdo 3.2. Rotacado partir de um
vector diretor e um angulo de rotagdo. O ponto P, = (X;,Y3,Z1) € 0 ponto a ser transformado, C =
(Xo, Yo, Zy) € 0 ponto do local a translacional. O ponto C neste caso é o centro de rotagdo e o ponto
de origem de referencial das pas. Ao introduzirmos esta transformacgao correlaciona os referenciais

inercial e da pa. P, = (X2, Y2, Z,) € o ponto transformado no referencial inercial.
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cos ) + w2 (1 — cos ) wywy (1 —cosf) —wysin®  wy sin + wyw, (1 — cosb)

[R] = | w,sin® + wyw,(1 — cosh) cos 0 + w2 (1 — cost) —w, sin @ + wyw, (1 —cosd)| (3.1)
—wy sinf + wyw,(1 —cosh)  wysind + wyw, (1 — cos ) cos 0 + w?(1 — cosh)
P, =C+[R].P; (3.2)

O angulo ¢ e o vector w = (w,, w,,w,) correlacionam-se diretamente com elementos do rotor. O
angulo 6 é a rotacao do rotor relativo a posicao inicial, o vector w representa o vector velocidade angular
normal ao plano gerado pelo rotor principal, permitindo se pretendido o0 movimento de inclinagao do
rotor.

O possivel funcionamento em coordenadas locais permite a inclusao do passo das pas do rotor de
uma forma independente do restante sistema, € utilizada a simples transformagao exposta no sistema

de equagobes 3.3.

x’ cosf 0 sinf| |z
Yyl =1 0 1 0 y (3.3)
2 —sinf 0 cos@| |z

Todas as transformagoes necessarias foram apresentadas para gerar o movimento do rotor de he-
licoptero. Salientar o facto de ser uma pa rigida e com os movimentos de batimento e atraso bloquea-

dos, tornado o sistema mais simples.

3.4 Coeficientes de Influéncia

Os coeficientes de influéncia sao calculados a partir da “matriz das conetividades”, elemento principal
na solucao do sistema. O calculo da matriz das conectividades resulta do calculo das velocidades indu-
zidas dos painéis da pa considerando um valor de circulagdo (I") unitario. A matriz das conectividades
€ uma matriz de pesos ponderados relativo a influéncia de cada painel noutro. O tamanho da matriz é
dependente do nimero de painéis simulados nas pas do rotor principal.

A solucao do sistemas € um dos processos mais dispendiosos a nivel de tempo computacional, o
tamanho da matriz deve ser cuidado para baixos tempos computacionais.

Os coeficientes de influéncia possuem uma relagdo geométrica, calculada no sistema de eixos das
pas. Se nao existir movimento entre os painéis nao é necessario recalcular por iteragao a matriz. Motivo
para na discretizacdo computacional o sistema de pés ser rigido, ndo possuir movimento de atraso ou
batimento. Durante a simulagédo se existir alteracdo do angulo de ataque deve existir um calculo da
matriz. As aeronaves do tipo helicoptero, ndo possuem grande alteragdo no angulo de ataque das
pas durante o voo estabilizado. A variagao do angulo de atague nao é elevada, sendo aconselhado
estudar o tempo computacional/resultados com a reformulagdo da matriz devido a mudancga do angulo

de ataque.
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a1 ai2 A1m Fl RHSl
a1 a9 a92m Fg RHSQ
a a e A3m r RHS
31 32 3 3 _ 3 (34)
am1 Am2 ... Qmm Fm RHSm

O sistema matricial descrito em 3.4 contem a matriz das conectividades, matriz quadrada de di-

mensao m, igual ao nimero de painéis.

3.5 Calculo do Vector RHS

Vector RHS é a soma das velocidades induzidas pela esteira e geradas pelo ambiente (movimento,
ventos) para um painel de pa em analise.

O vector RHS (3.6) e o sistema de equacdes (3.4) existem e sao parte da solugcdo do problema
devido a condigao fronteira de impermeabilidade dos painéis (Q,r = 0). A condicao é a base da
possibilidade matematica para que o método exista.

A componente normal da velocidade no painel tem de ser nula criando a equagao solugao 3.5.

QnK =ag1l'1 + agol's +ags3ls + ... + agm ' + [U(t) + uw,V(t) + Uw,W(t) + ww]K.nK =0 (35)

Valores de velocidade [U (t), V(t), W (t)] derivados do movimento dependentes do tempo, (u.,, Vw, W)
velocidades induzidas pela esteira de vértices. Vector RHS de dimensao igual ao nimero de painéis é

assim definido na equacao 3.6.

RHSx = —[U(t) + 1w, V() + va, W(t) + wo] x g (3.6)

3.6 Solucao do Sistema de Equacoes

A solugao do sistema é a solugao de um sistema do tipo Az = B. Os valores de x equivalem aos

valores de T solugao do sistema (3.4) sendo o resultado pretendido apresentado em (3.7)

Tk =Y ag RHS, (3.7)
L=1

Os indices usados estao ligados diretamente com a implementagdo computacional. Parametro K
contador vertical, L contador horizontal da matriz sendo a ordem da matriz, m = K x L, o nimero de
painéis.

A invers&o da matriz [a ;] de simples notagdo é de complexa operagdo computacional derivado ao
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numero e tipos de calculos matematicos necessarios a ser realizados. O somatério apresentado na
equacao 3.7 foi traduzido por métodos para solucionar um sistema de equagoes lineares. O processo
foi diferente para as diferentes linguagens computacionais.

Na implementagdo em MATLab como linguagem e ferramenta completa para calculo matematico, a
solucao do sistema nao demostra problema. Basta enunciar como calculo de vectores e matrizes e um
novo vector contem a solugao, enunciado como =z = A'.B’. A eficiéncia ou método usado para achar
a solucédo ndo se encontra descrito na manual de utilizador. A eficiéncia é importante, relembrando o
objetivo tempo real, sendo este um dos processos mais exigente computacionalmente na solucdo da
iteracao.

A implementagdo em C++ gerou alguns problemas, inicialmente pensou-se implementar um método
matematico manualmente. Verificou-se que € um dos processos ainda hoje em dia em estudo para
aumentar a sua eficiéncia, qualquer que fosse o modelo escolhido nao seria eficiente comparado com
modelos computacionais desenvolvidos e estudados. O tempo para sua implementagao seria exigente
e a dificuldade técnica elevadas, estudos teriam de ser elaborados e seu correto funcionamento posto
em causa. LAPACK-Linear Algebra PACKage [29] foi escolhido. Livraria de software para resolver pro-
blemas de algebra linear, resolve sistemas através de varios métodos, inclui rotinas de factorizagéao de
matrizes. Originalmente escrito em FORTRAN 77 foi compatibilizado para C++, e faz parte atualmente
do Intel Math Kernel Library. Possui uma licenga de livre utilizagdo muito pouco restritiva, afirmando-se
como forma de resolver o sistema. Foi utilizada a subfungcao DGESV - LAPack é um método LU em
pivot parcial com mudanga de linhas. Método direto para obter um tempo de célculo o mais sementante
por iteracdo, garante estabilidade no tempo de computagao por iteragdo. Métodos iterativos poderiam
ser tentados e obter-se melhor tempo de computagao, mas teria de ser estudado e o tempo de solugao

controlado, este poderia variar instabilizando o tempo total da iteragao.

3.7 Calculo da Informacao de Simulacao

O presente método funciona em simulagdo em tempo real para um simulador ja implementado, assim
as variaveis devem ser estritamente as necessaria. Informagao simples preparada para interagir com
o restante modelo. As pas foram discretizadas como placas planas, divididas elementos retangulares,
superficies capazes de simular sustentagao. O valor da forca normal a estas superficies € diretamente
calculado a partir da formulacdo de Kutta-Joukowski apresentado em 2.1.2. Um valor de forga por su-
perficie é obtido, criando uma distribuicdo, sendo possivel calcular um valor total e momentos gerados.

Os valores sao relativos a normal das placas, mas deve ser tido em conta o angulo de ataque.

Forca de Sustentacao

O calculo da sustentagao resulta da correcdo do angulo de ataque e da utilizagdo da equacao 2.4 que

€ rescrita em 3.9 para uma aplicagao computacional.
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ALZ‘J' = onoTotal(Fij — Pifl’j)Ayij i >1 (38)

ALij = pUsorotail'ij Ayij i=1

Os pontos no bordo de ataque nao possuem variagao de gama(I') sendo aplicagao direta da formulacao,
o valor de U, rotar deve ser calculado para cada painel tendo em conta a velocidade de rotagao e
possiveis velocidades geradas pelo ambiente e translagéo.

Forca de Resisténcia Aerodinamica

O célculo da forga de atrito é considerada um problema para esta metodologia matematicamente e com-
putacionalmente. Exite o paradoxo de d’Alembert que num escoamento permanente e bi-dimensional
de fluido perfeito, a resisténcia é nula. De realcar que, mesmo numa 6tica de fluido perfeito, um qual-
quer corpo bi-dimensional finito imerso num escoamento permanente e uniforme de fluido real produz
uma resisténcia nao nula. O escoamento poténcial exterior as camadas limites que se desenvolverem
sobre uma superficie, subsequentemente prolongam sob a forma de uma esteira.[19]. O aparecimento
de uma esteira turbulenta por si gera resisténcia aerodinamica.

O calculo aproximado de atrito é possivel como descrito nas equagdes 3.9 e 3.10, justamente con-

siderando a influéncia de esteira.

ADij = —pPWind, (FZJ — Fifl,j)Ayij 1 >1 (39)
AD;j = —pwing, ,UijAyij i=1

Wind, bir b2 ... bim Iy

Winds bor  az ... bam I'y

Winds | _ bs1  asx ... bam I's (3.10)
Wind,, b1 bm2 . bmm I

Introduzir uma matriz do tipo 3.10 de dimensédo dependente do tamanho da esteira, € introduzir
mais calculos ao codigo computacional, resultando em tempos bastante elevados dependentes do ta-
manho da esteira. O objetivo tempo real é impossibilitado, da biobibliografia estudada [20],[15],[24],[22],
verifica-se que a esteira € complexa de calcular e por vezes aproximagdes geométricas transformam
drasticamente a esteira. O resultado do valor de resisténcia aerodinamica ndo seria qualitativamente
correto, pois para o proprio funcionamento do modelo a esteira por si tem de sofrer aproximacdes. O
calculo resisténcia aerodinamica nao pode ser calculado desta forma.

A decomposicao da forga normal devido ao angulo de ataque, gera um valor de sustentacdo mas
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gera também uma segunda componente, parte da resisténcia aerodinamica total. O atrito/resisténcia

aerodinamica obtido pode ser retratado como atrito induzido, relacionado com a resisténcia de pressao.

(a) Rotor Helicoptero (b) Perfil de P&

Figura 3.5: Descrigcao Sustentacao / Resisténcia Aerodinamica

O atrito induzido é parte mas nao o valor total. Devido a ser um cddigo para simulador, o objetivo
principal € sempre o comportamento dos resultados..

Foram utilizadas formulas de asas finitas para calculos de fluidos perfeito, aqui usadas em pas [19].
Desenvolveu-se uma relagao para o céalculo do atrito a partir dos valores de sustentacdo. Existe com
esta formulagao a possibilidade de o valor de atrito total ser calibrado para a simulagdo no seu regime
de funcionamento, procedimento comum em simuladores [30].

Cp=0Cy +Cp,

i

(3.11)

perfil

_ G

AT

Cp,

i

(1-0) (3.12)

Equacgao 3.11 gera o que se pode considerar o atrito gerado pela pa, possui uma componente
Cq

induzido devido ao movimento correlacionado em 3.12 com o valor de sustentagdo num determinado

L.+ EPresentante do atrito gerado pelo perfil, propriedade fisica de um perfil. Cp, representa o atrito

instante. A equacdo 3.12 é uma relagdo entre a sustentacdo e o valor de atrito, possui o termo §

para compensar o tipo de distribuicdo nao eliptica, conhecido como fator de eficiéncia de Oswald, e o

parametro A é o alongamento da pé& sendo -. Assume-se que é possivel saber varios valores de C, de
C

perfil. O uso desta formulacdo tem como objetivo gerar um valor valido de atrito, por utilizagdo de um

termo quadratico de sustentagao, valores dependentes do perfil e valores para corregao.

3.8 Enrolamento de Esteira

O enrolamento da esteira € gerado pela prépria liberdade de movimento de esteira, termo usado na re-
feréncia [25]. A esteira ¢ livre, sem forcas aplicadas, cada vortice move-se livremente com a velocidade
local do fluido. A velocidade local é o resultado da influéncia da esteira e das proprias pas descrito

nas equacodes 3.13 e 3.14. A equagao 3.14 mostra a forma de calcular as velocidades nos painéis que
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resultam da soma do célculo influéncia de velocidades pela fungao para as velocidades dos painéis de
pa e para os painéis de esteira.

No caso de um enrolamento de esteira muito elevado o tamanho do anel de vértice pode aumentar,
se o tamanho da linha de vértice aumentar a sua forga tem de diminuir, conservagcdo do momento
angular. No método utilizado assume-se que o crescimento é pequeno e nenhuma media para corregao

€ usada. Medida também usada por Katz and Plotkin [25], simplificando o método.

(Az, Ay, Az); = (u,v,w)At (3.13)
m Ny

(u,v,w); = qun(xl,yg,zl,aj,l“k) + qun(ml,yl,zl,iw,jw,FWk) (3.14)
k=1 k=1

A equacao 3.13 é a variacao de posicao de um painel gerada por a multiplicacdo de velocidades
induzidas por o incremento de tempo que ocorreu na iteragdo. As variaveis usadas na equacéo 3.14 fo-
ram ja apresentadas na equagao 2.17, possui uma apresentagao para integracao computacional sendo
a soma da mesma fungao para painéis de esteira e painéis da pa.

A esteira possui circulacao atribuida gozando de velocidades induzidas que podem ser calculadas,
mas a rotina aqui descrita é para a introdugdo de movimento, equagao 3.13. A possibilidade de mo-
ver os elementos que naturalmente tentam representar a realidade onde se verifica o fenédmeno de
enrolamento. Todos os elementos devem ser livres de se movimentar mas computacionalmente é a
introducao da rotina computacional que se esta a retratar, assim para poupar tempo computacional
existe um numero definido de elementos que se vai dar a possibilidade de movimentar. O controlo so-
bre o movimento é indicado na secgao 4.2, toma-se conhecimento de uma discretizagao que controla

de uma forma indireta os efeitos de enrolamento de esteira.
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Capitulo 4

Validacao

O capitulo de validacao tem por objetivo explicitar a introducao do modelo descrito no capitulo 3 para o
funcionamento num simulador. O caminho para o modelo para Empordef Tl necessita de programagao
e validagdes adicionais. A secgao Teste a Metodologia em 4.1 avalia a teoria do modelo para uma
simples asa, na secao 4.2 criou-se uma discretizagdo do rotor e introduziu-se movimento, e por fim no

capitulo 5 resultados e analises para o modelo RotorBox.

4.1 Teste a Metodologia

A implementagao de qualquer cédigo computacional deve ser avaliada. A validagao foi feita utilizando
uma asa discretizada como placa plana, em compara¢cdo com uma asa igual avaliada em tanel de vento.
Informacao encontrada no livro Low Speed Aerodynamics [25] como modelo matematico, foi a base de
comparacao de resultados. Inicio do movimento a partir de repouso sendo as condigoes de simulacgao:
a condicao imposta na equagao 4.1, divisdo ao longo da corda em 4 elementos, envergadura em 13
elementos e angulo de ataque igual a cinco graus. Diferentes alongamentos geram diferentes valores
de sustentacdo sendo a validacdo da implementacao feita pela comparacao destes valores. A equagao

4.1 correlaciona todas as variaveis de trabalho da simulagao para ser igual a asa que se esta a avaliar.

At=—— (4.1)

As variaveis da equacgao 4.1 a descer sao, ¢ valor da corda da pa para o alongamento pretendido e
U velocidade nao perturbada do fluido. O programa, apenas tem como objetivo a verificagao da me-
todologia. Possui grau de liberdade no nimero de painéis usados mas nao é utilizada a funcionalidade
pois o numero foi definido no enunciado da validagao. A comparagao € a possivel e suficiente, mas

mais informagao sobre condicdes iniciais e implementagao seria benéfico na analise de resultados.

O teste a metodologia foi elaborado e analisado em MATLab.
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4.1.1 Resultados do teste a Metodologia

O subcapitulo pretende mostrar a validagdo de uma asa como descrito em 4.1. Base do RotorBox,
qualifica este, dando certezas para adequar e criar um modelo para o rotor de helicoptero. Usa a
teoria ja enunciada, e ajuda a perceber como as diversas variaveis influénciam a solucao final. A
bibliografia [25] ndo informa sobre a existéncia um parametro como NW , sendo este 0 nimero de filas
de elementos de esteira que se permite movimento, melhor apresentado em 4.2. O parametro ja se
encontra implementado, e foi calibrado para um resultado o mais semelhante, embora o parametro ndo

introduza nenhuma alteragao significativa no resultado.
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Figura 4.1: Validagao do método para diferentes alongamento de asa.

O resultado alcangado é suficiente e promissor.

As escalas dos dois graficos foram mantidas para ser possivel a sobreposicdo sem influénciar o
resultado. As linhas de cor sdo o resultado da validagao de afilamento igual a linha que tenta reproduzir.
O inicio nao tem o mesmo comportamento mas pensa-se que depende das condigdes iniciais e do
proprio tipo curva que liga os pontos do grafico. A ndo total sobreposigdo das curvas relacionam-se
com o tipo de malha usada, o nimero de divisbes é apresentado mas como se procederam a divisdo
nao ha informagao. O tamanho dos painéis, por exemplo, poderia ser menor nas pontas das pas, outro
motivo, € com o aumento do alongamento o nimero de painéis ao longo da envergadura faria sentido

também aumentar.

O comportamento da curva esta correto e a gama de valores de C, esta contida nos valores de
validagao.

Os resultados permitem a progressao dos trabalhos com certezas e experiéncia sobre o funciona-

mento da metodologia do modelo.
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4.2 RotorBox

RotorBox é a implementagao de todo o conhecimento introduzido para se produzir um modelo compu-
tacional da aerodinamica do rotor principal do helicoptero, possivel de implementar numa simulagao em
tempo real.

Objetivo criar um coédigo funcional para uma simulagao, gerado na ferramenta MatLab, com a capaci-
dade de andlise de valores. Matlab foi escolhido para ser possivel de uma forma mais eficiente avaliar o
comportamento do modelo, ndo para produzir resultados mas para com facilidade introduzir-se fungdes
de andlise, variaveis de controlo e graficos.

O cdbdigo € escrito a partida com valores/métodos para se poder simplificar o modelo, modificando
a qualidade de resultados e velocidade de calculo.

Falta escolher uma base de comparacao. A National Advisory Committee for Aeronautics futura
NASA (The National Aeronautics and Space Administration) em parceria com MIT, instrumentou um
rotor de carateristicas definidas na tabela 4.1 no ano de 1953. An Investigation of the Experimental
Aerodynamic Load on a Model Hlicopter Rotor Blade [31]. Os dados gerados na experiéncia sdo a base

de comparagao do modelo RotorBox.

i
—

i \

/) ]
1

T
® —

1
\

I

|

1
iy
LRI T e

-

~

R=30

%

Figura 4.2: Esquema da Pa do Rotor de Validagao [31]

Diametro 1,524 [m]
Corda 0.0762 [m]
Perfil NACA 0015
Velocidade de Rotacao 800 [rpm]
ndmero de Pas 2
Offset da Pa 0.124 [m]
Comprimento da Pa 0.638 [m]
Angulo de Ataque da Pa 8°

Tabela 4.1: Carateristicas do Rotor de Validacao
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O cédigo foi escrito com variaveis funcionais a este, existe a necessidade de apresentar algumas

solugdes e elementos importantes do codigo.

O primeiro parametro é o parametro Dt € um intervalo de tempo que discretiza o tempo do modelo,
€ o0 parametro do objetivo tempo real, logo o tempo de computagao da iteracao deve ser inferior a este
parametro. O parametro é de imediato correlacionando com o espago, reacionado com a velocidade
de rotagao, criando o angulo de rotacdo do rotor no espacgo. Este parametro é bastante importante é
responsavel na obtencdo de bons tempos computacionais, 0 seu aumento permite aumentar o tempo

disponivel para computacdo mas pode gerar uma discretizacido grosseira do espaco.

O parametro NW consiste no nimero de filas de elementos de esteira que se permite movimento. O
calculo da esteira esta inserido profundamente no modelo derivado a ser realizado por avango no tempo.
A esteira pode ser retratada como o caminho realizado pelas pas, como rigida, a sua possibilidade de
movimento e realizada no bloco de enrolamento (Ver figura 3.1) de esteira onde a influéncia entre os
elementos é reavaliada. No numero de painéis por fila a variavel NW toma controlo, definindo assim o
ndamero de filas que possuem movimento. Baixo valor de NW reduz a qualidade da forma da esteira
mas o facto de nao se calcular o movimento para uma maior quantidade de painéis tem ganhos mais
uma vez no tempo computacional. As influéncias de esteira sdo reduzidas com esta aproximagao mas

pode também reduzir influéncias excessivas que geram erros e mesmo solucoes erraticas.

Um conceito semelhante foi usado na criagdo da variavel W EE, mas neste caso nas filas de painéis
de esteira que entram no céalculo de vector RHS. A criagao desta variavel derivou da necessidade,
devido a tempos computacionais elevados, a degradacao da qualidade da solugdo necessitou de ser
introduzida. Matematicamente é correto pois a equagao 3.6 continua a ser realizada de forma valida,
embora influenciando as velocidade induzidas pela pa. O valor W EE deve ser usado com cuidado, mas
a sua introdugao nao € "destrutiva”, o comportamento de esteira ainda existe e para voo estacionario
nao degrada significativamente a solugao, relembrando que mais importante é o comportamento valores

que os préprios valores em si.

A divisao da p4, ja referido no subcapitulo 4.1, é possivel. Os parametro IB e JB introduzem essa
possibilidade, sdo o numero de painéis ao logo da corda e da envergadura respetivamente. Salientar
que o termo J B gera também o nimero de painéis por linha na esteira, possuindo uma dupla influéncia,
a varicao do valor altera a discretizagao da pa, mas também o ndmero de painéis de esteira gerados

por iteragao.

As varidveis SX;SY;SZ sao apresentadas devido a serem o controlo do avanco do helicéptero.
A partir da relagao temporal (Dt) e as velocidade derivadas do movimento obtém-se posicdes, no

referencial inercial, para onde o rotor do helicéptero se deve deslocar.

Estas sao as variaveis que assumem importancia e introduzem funcionalidade ao cédigo. As me-
didas tomadas na sua maioria sdo para o objetivo de reduzir o tempo computacional, pois 6 nimero
de calculos e recurgoes é elevado, existindo o objetivo principal de correr o codigo em tempo real. O
codigo é estruturado como se refere no capitulo 3 com as fungdes computacionais apresentadas na

fundamentagéo tedrica do capitulo 2.
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4.2.1 Valores de Iniciacao

Os valores iniciais das variaveis apresentadas geram sempre dlvida, a experiéncia e a calibracao para
0 objetivo resolve os valores. Os valores nao sao dimensoes fisicas, existindo assim uma incerteza nos
valores a usar.

A abordagem usada foi comecar por valores minimos que produzissem bons resultados. Abordagem
de valores minimos é usada pois 0 objetivo tempo real é dificil de ser alcancado. Foram utilizados
valores encontrados na bibliografia, para criar com certeza uma linha minima de valores possiveis.

Valores para intervalo de tempo em [32] nimero de painéis e solugdes em [18] e [33].

Malha | Avancgo no Tempo [s] | lteragbes Cr Tempo de calculo [s] | Tempo por lteragao [s]
5X7 0.005 150 0.00372 88.8 0.592
7X7 0.005 150 0.00372 95.1 0.634

5X12 0.005 150 0.00373 296 1.973

7X12 0.005 150 0.00374 318 2.120

9X15 0.005 150 0.00377 462 3.080

9X15 0.0025 300 0.00376 3311 11.03

9X15 0.00125 600 0.00375 25150 41.92

Tabela 4.2: Combinag6es da discretizacdo do Rotor / Tempo Computacional, voo pairado

A tabela 4.2 mostra claramente a possibilidade do uso da abordagem de valores minimos relativa-
mente a escolha da malha. Salientar que nao mostra o comportamento do valor C; mas os graficos
apresentados na mesma bibliografia mostram a possibilidade do uso da técnica. A discretizacdo minima
apresentada na tabela 4.2 esta longe do objetivo real time necessita ser 0.587 segundos mais rapida
quando demorou 0.592 segundos. Discretizagao maiores mostra uma clara impossibilidade usando um

método deste tipo sem sofrer alteracdes matematicas para o objetivo tempo real.
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Capitulo 5

Resultados e Analise

Apresentacao de resultados seguido de comentarios e analises.

5.1 Modelo RotorBox

RotorBox testado em duas situagdes de voo, voo pairado, e voo horizontal para frente, ambas partindo
de repouso com aceleracdo imediata. Duas velocidades para verificar se 0 comportamento evolui da
forma apropriada e efeitos compressibilidade sao notados. O valor de Cr € o valor principal para a

validagdo em: valor médio, distribuices e carregamentos no disco do rotor. A velocidade é apresentada

o0

na forma adimensional y = . Habitual para descrever o avango de um helicoptero. O tempo e

rot
variaveis funcionais usadas na simulagao sao avaliados, mas a correlagao Tempo / Valor C, vai assumir
grande relevancia. Comportamento do valor deve ser correto seu valor absoluto é desvalorizado em

favor do tempo de computagao.

5.1.1 Voo Pairado

O voo pairado deve conseguir gerar um valor de Cr constante sofrendo possiveis perturbagdes de
esteira. O valor de coeficiente de impulso calculado na experiencia de [31] foi: Cr e.p = 0.00380. O
modelo deve consegue atingir o valor, existe calculo de erro relativo a este mas também € calculando o
tempo necessario para realizar uma iteragao.

A tabela 5.1 mostra a performance do codigo computacional para o valor médio de impulséao e tempo
por iteracdo. Gerando uma fungao de erro relativo aos valores objetivo, relacdo ao tempo e valor de
impulsdo. Os erros sdo somados sem critérios de ponderacao para se perceber adicdo dos dois tipos
de erros que embora independentes devem ser ponderados para o objetivo da simulagdo. Devido a se
obter valores muito elevados totais para facil leitura sao divididos por 100.

A malha mais usada, como referido e justificado no sub capitulo 4.2.1, € a malha 5X7 significado do
valorde IB=5e JB =1T.

Os valores de tempo sao qualitativos da configuragao usada, nao sao realmente quantitativos do

tempo que o modelo vai demorar a calcular. O estudo vai recair no sub-capitulo seguinte na perspectiva
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Malha | Dt[s] | NW | WEE | Thaedio [N] Cr Tempo/Iter. [s] | Erro Cr | Erro Tempo | Erro Total /100
5X7 0.005 3 3 30.872 0.00394 0.20 3.60 3822.31 38.3
5X7 0.005 6 6 30.889 0.00394 0.62 3.66 12266,73 122.7
5X7 0.005 10 10 30.628 0.00391 1.89 2.79 37636,42 376.4
5X7 0.005 20 20 30.370 0.00387 5.33 1.92 106430,23 1064.3
5X7 0.005 25 25 30.350 0.00387 6.50 1.85 129885,61 1298.9
5X7 0.005 8 10 30.570 0.00390 1.03 2.59 20437,75 204.4
5X7 0.005 15 20 30,485 0,00389 2.97 2.31 59330,45 593.3
5X7 | 0.0025 5 5 30.884 0.00394 0.42 3.64 16758,38 167.6
5X7 0.005 5 5 30.896 0.00394 0.44 3.68 8663,89 86,7
5X7 0.008 5 5 30.715 0.00392 0.44 3.08 5318,28 53.2
5X7 0.12 5 5 30.401 0.00388 0.41 2.02 238,82 24
8X9 0.005 6 6 22.126 0.00282 1.51 -24.75 30018,16 299.9
9X15 | 0.005 6 6 9.462 0.00121 3.58 -68.25 71596,92 715.3
9X15 | 0.005 10 10 18.717 0.00239 7.58 -37.19 | 149040,11 1490.0
9x15 | 0.005 20 20 18.719 0.00239 22.25 -37.15 | 444885,57 4448.5
9x15 | 0.003 6 6 18.935 0.00241 3.76 -36.46 | 123210.00 1252.1

Tabela 5.1: Desempenho do Voo Pairado do modelo RotorBox, Relagdo com o tempo e resultado

de aplicagao e usando a linguagem de programagao adequada.

Percebe-se pela tabela 5.1 a importancia do parametro Dt, que mostra uma rapida capacidade de
diminuir o tempo computacional necessario, mas é fundamental interpretar graficos, como a figura 5.1,
para se conseguir verificar a qualidade da solugao.

Solugbes com um nimero de linhas de painéis de esteira mais elevados geram pior estabilidade
de simulagao, embora seja uma tentativa de descrever melhor a realidade. O numero de painéis é
suficiente para introduzir maiores efeitos de esteira mas baixo para uma boa representacdo da mesma.
Os factos levam a excluir este tipo de abordagem pois rapidamente aumenta a necessidade de tempo
computacional e o valor médio Cr nao melhora significativamente.

O aumento de elementos de malha leva a piores resultados, o facto deve-se ao ndao desacopla-
mento com o tamanho dos painéis de esteira relativamente ao tempo e espago. O desacoplamento
pode ser encontrado nos artigos: [24] e [16] Insuficiéncia na representacdo de esteira gera maus resul-
tados. Quando o valor de Dt é elevado a representagdo com qualidade da esteira nao é conseguida, a
diminuigao deste parametro leva de imediato a uma melhoria da solugéo.

A figura 5.1 complementa a analise ao retirar o efeito médio do valor impulsao, a representagao de-
veria ser uma linha reta com um Unico valor. O valor ndo se mantém constante derivado: a perturbacdes
da esteira e ao tipo de discretizagdo sendo placa plana, baixo nimero de elementos de esteira e rotor
rigido sem possibilidade de movimento de atraso. A oscilagao do valor é amplificada pela forma de
visualizacdo mas com uma observacao mais cuidada verifica-se que € baixo o valor de oscilagéo e
possui um comportamento periddico.

Tempo por iteracdo e valor correspondente é analise fundamental nesta dissertacao, a figura 5.2

mostra 0 comportamento. Numa malha 5X7 com o valor de Dt = 0.005 alterou-se o valores NW e
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Figura 5.1: Grafico de variagao da Impulsédo, malha 5X7, diferentes valores de parametrizacéo
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Figura 5.2: Tempo e Impulsdo para valores de NW iguais a W EE, malha 5x7 com Dt = 0.005

W EE, foi atribuido o mesmo valor para facilidade de anadlise, diferentes valores criavam um sistema
nao metodico para visualizagao dos efeitos das variaveis e tempo para computacao. Diferentes valores,
para as variaveis funcionais, devem ser implementados: para diferentes objetivos, sempre dependentes
do cumprimento de baixo tempo computacional, maior ou menor movimentos de esteira e maior ou
menor influéncia. O aumento do nimero de painéis promove um aumento do tempo por iteragdo numa
proporgao aproximadamente de 0.3 vezes, na amplitude de valores mostrados.

Continuando a retratar a esteira, apresenta-se na figura 5.3 o formato da esteira. A representacao

obriga de imediato a compatibilizar os valores para melhor qualidade possivel. A representagdo € mais
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exigente e um cddigo computacional otimizado para o objetivo tempo real tem alguma dificuldade na
representacao desta. Os erros obtidos sdo semelhantes aos erros que o artigo [24] retrata, nomeada-
mente o facto de a esteira ndo conseguir descrever o afunilamento correto. Existe o que no artigo 5.3 se
identifica como um perturbacgéo radial. Os parametros apresentados na seccéo 4.2 devem ser combina-
dos de forma correta, para se obter representagcdes com qualidade, os parametros modificam a esteira.
Como exemplo, baixo valor de NW introduz pouca influéncia de esteira, tornando esta praticamente
rigida e o valor total de impulsao mais estavel. Também o valor W EE se for muito alto assim como Dt
gera solugdes erradas no espago, pois nao existe resolucao suficiente para descrever corretamente as
posigOes dos elementos de esteira.

As linhas representadas na figura 5.3 representam a posi¢ao dos elementos de esteira das pontas
das pas. Nao se representa os restantes elementos pois ficaria uma imagem confusa e sem significado.
A imagem 5.3 (a) é a representagdo com a configuragcdo Dt = 0.003 WEE = 10 NW = 8 por sua vez a
falta de verificacao afunilamento de esteira e um ligeiro erro de perturbacgao radial [24] levou ao aumento
dos parametros WEE = 50 NW = 50 verificando-se desta vez o fendmeno mas introduzindo efeitos

de vortices de arranque na esteira.
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(a) Dt =0.003 WEE =10 NW =8 (b) Dt = 0.003 WEE = 50 NW = 50 (Exemplificativo)

Figura 5.3: Esteira do Rotor de Helicoptero em Voo Pairado.

A importancia das representagdes é inferiorizada nesta dissertagao pois ndo se pretende gerar
representacdes. Relembra-se que se pretende calculo de forgas no rotor geradas em tempo real.

Passando de valores de esteira para valores das pas, importante verificar se a distribuicao de car-
gas esta correta. Analisado na figura 5.4 mostra o carregamento da pa pela linha tracada em azul.
Valores inferiores em especial na ponta da pa exterior. O comportamento esta correto pois as maiores
dificuldades apresentam-se onde esperado e os valores inferiores podem dever-se da discretizacao de

placa plana que mesmo assim gera bons resultados.
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Figura 5.4: Carregamento ao longo da envergadura da pa (linha azul) em relagao a [31]

5.1.2 Voo em Avanco

A analise da situagao de voo em avango nao recaira nos tempos computacionais pois estes seriam
iguais derivado a ser a adicao movimento para a frente para além da rotacao.
Andlise visual da qualidade de esteira, comportamento do valor de impulsao e carregamento aero-

dinamico do disco do rotor sdo os parametros em estudo.

Voo em Avanco ;i = 0.22

Malha gerada pelos valores IB =5e JB =7 com Dt = 0.003 WEE = 10 e NW = 8, foram os valo-
res escolhidos para ser possivel representar uma esteira com o comportamento correto, uma solugao

altamente discretizada para uma simulagédo em tempo real. Figuras 5.9, 5.6.

50 T T T

Impulséo [N]

Médio Pa1 Pa2 Total

a

Rotagao numero

Figura 5.5: Comportamento do valor impulsdo no voo em avango a p = 0.22

43



Figura 5.6: Comportamento da esteira no voo em avango a p = 0.22 vista lateral

(a) NACA [31] (b) RotorBox (Malha 5 x 7 Dt = 0.002 WEE = 10 NW = 8)

Figura 5.8: Carregamento aerodinamico do rotor em voo horizontal a p = 0.22

Voo em Avanco ;. = 0.5

Existiu a necessidade de adequar os valores de simulagao, sendo implementado uma malha de valores
IB=5eJB =7com Dt =0.002 WEE =3e NW = 3. Gera uma solugao simples mas estavel,
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valores superior geram erros e distorgdes ndo naturais a esteira de vortices. As representagoes de

esteira, impulsao e carregamento aerodinamico podem ser encontradas respectivamente em 5.9, (5.10,

5.11), 5.12.
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50 | i N -
Z 40| g
‘_;i 30t -
20} ; J
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10 4
TMédia TPa' 1 TPé 2 TTotaI
% 1 2 3 4 5 6

Rotagdo numero

Figura 5.9: Comportamento do valor impulsao no voo em avango a i = 0.5
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Figura 5.11: Comportamento da esteira no voo em avanco a i = 0.5 vista de cima
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(a) NACA [31] (b) RotorBox (9 x 15 Dt = 0.00123 WEE =10 NW =8)

Figura 5.1

Foi necessario, ma

2: Carregamento aerodinamico do rotor em voo horizontal a 4 = 0.5

is uma vez, adequar os parametros da simulagao para gerar um grafico capaz de

representar o carregamento aerodinamico do rotor. A alteragcdo de valores é derivado a uma necessi-

dade de maior resolugao, de espaco e tempo, existe um grande avang¢o no espago no voo horizontal.
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Capitulo 6

Empordef-TI

6.1 Implementacao

A implementacéao Modelo Empordef Tl resulta da tentativa de introduzir o modelo RotorBox no modelo
existente, no bloco main rotor, figura 1.5, substituindo valores relativos a aerodinamica. O modelo
Empordef Tl é apresentado nesta dissertagdo como um modelo matematico préximo do artigo técnico
em [34], semelhante ao GENHEL. Este foi j& apresentado nesta dissertacao no sub-capitulo 1.2.1 e
descrito em [12].

No anexo B podemos ver a implementacao do cédigo no simulador no bloco correspondente ao
rotor principal do helicoptero. RotorBox calcula as forgas aerodinamicas, nao consegue substituir na
totalidade o bloco relacionado com o rotor. A continuagdo com a existéncia de blocos para introduzir
efeitos de esteira deve ser avaliada pois a integragao RotorBox ja contem efeitos deste tipo.

Ao integrar o codigo num sistema ja existente é necessario que este nao perturbe o restante sistema
e o conjunto de recursos existentes tém de suportar as necessidades computacionais do RotorBox.
Um compreender do sistema sistema é necessério, incluindo formas de programar, variaveis usadas,
entradas e saidas.

Os dados apresentados vao mostrar o funcionamento de uma forma independente do simulador da
Empordef Tl, assim apenas vao mostrar fendmenos aerodinamicos excluindo efeitos inerciais, que sao
calculados, noutra parte do codigo e estdo implementados no coédigo total do simulador da Empordef
TI.

O facto de ser um método novo e com muitas necessidades computacionais levou que os resultados
fossem comparados isoladamente do simulador j& implementado. Assim a E-TI retirou valores em
situacao de voo conhecida, estabilizada e para um rotor de duas pas. A comparagao de valores pode
ser assim efetuada sem introduzir a variavel problema do poder computacional.

Quando se fala no modelo E-TI é o modelo da atual da Empordef-TI que consegue funcionar a 60
Hz, foi adaptado para a verificagao, mas esta qualificado por FAA e EASA , assumido-se na dissertagao
como correto. A referencia RotorBox-ETI neste capitulo € a utilizagdo do modelo da dissertagao pro-

gramado na linguagem C++ a tentar sempre atingir o objetivo tempo real.
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6.1.1 Sikorsky S-300C / Schweizer 300C

Foi necessario escolher que aeronave simular, helicoptero Schweizer 300 C agora fabricado pela
Schweizer Aircraft como subsidiaria Sikorsky Aircraft foi a escolhida em conferéncia com Empordef-
TI. A aeronave foi renomeada para Sikorsky S-300C, pequeno helicdptero para 2 passageiros utilizado
para plataforma de treino e trabalhos de agricultura. As especificagoes técnicas podem ser encontras

no artigo [35] e as dimensdes da aeronave vistas na figura 6.1.1.

]Sikorsky S-300C, Dimensoes [35]

6.2 Modelo RotorBox-ETI

O modelo RotorBox-ETI é a adequacdo do modelo RotorBox para sua integragdo num modelo de
simulagado ja existente do tipo GENHEL. Programado em C++ é discretizado para uma aeronave como
Sikorsky S-300C. O modelo discretiza o rotor principal para um rotor de duas pas de dimensdes seme-

Ihantes a aeronave ja citada. Derivado ao nimero de painéis ter influéncia nos tempo computacionais,

48



a discretizagao do rotor do helicoptero Sikorsky S-300C é feita em duas pas em vez de trés. As trés
pas introduziriam mais painéis, colocariam problemas ndo estudados como, influéncias com trés pas e
ndmero minimo de painéis para o funcionamento e influenciariam negativamente o tempo de execucao
do modelo. Os parametros introduzidos estao apresentados na tabela 6.1, valores que representam

computacionalmente o rotor do helicéptero.

Propriedade Dimenséao
Envergadura da Pa [B] 3.99 m
Corda [C] 0.172m
Ponta da Pa ao Centro do Rotor [RGAP] 0.1m
RPM 500 rpm
Angulo de Ataque da Pa 0.15 Rad

Tabela 6.1: Valores da discretizacao da pa - RotorBox- ETI

Duas versoes codigo existem, uma versao tem um perfil cientifico, possui formas de gravar valores
importantes para a analise do modelo. Na segunda versao existe a minimizacao de variaveis de controlo
da qualidade de resultados para aumentar a eficiéncia computacional.

O codigo é semelhante ao RotorBox, assim sendo para o controlo da performance do modelo exis-
tem as variaveis Dt, WEE, NW, IB e JB, apresentadas no sub-capitulo 4.2. O seu comportamento
sera semelhante, mas diferencas na solucao final sdo esperadas, sendo que a resolugao do sistema
de equacoes é agora realizado por LaPACK [29]. Os graficos sdo gerados por MATLab que faz a leitura
dos valores obtidos no programa escrito em C++.

Os valores necessarios sao os valores para a integragao modular no modelo da Empordef-Tl . O
anexo B [34] mostra onde se introduz as alteragdes e variaveis que devem ser calculadas: (Fxa, Fya, Fza)
sao forgas de corte resultantes de efeitos de aerodinamicos no sistema de eixos da pa. Mg 4 - Momento
aerodinamico aplicado a articulagdo de batimento da pa, Mr4 - Momento aerodinamico aplicado a
articulagao de atraso da pa. Os momentos gerados nao sao traduzidos em movimento pois nao existe
articulacao de pas no modelo elaborado.

A implementacdo do RotorBox-ETI teria de calcular valores totais que incluem termos inerciais e
mudancgas de sistemas de eixos. Calcula-se os temos T, H, J, que sao respetivamente forca de
impulsao, forga de resisténcia aerodinamica e forga lateral no eixo do rotor no sistema de eixos fixo
neste proprio 6.2. Ly - Momento de rolamento , My - momento de picada e @ - momento de torgao
sdo os momentos sobre o eixo fixo no rotor 6.2 , a sua maior dependéncia de termos inercial faz com
que se compare principalmente forcas e momentos aerodinamicos no sistema de eixo da pa.

Foi necessario introduzir o sistema de eixo usado no modelo ETI para que se consiga entender
apropriadamente os resultados e variaveis usadas, apresentado na figura 6.2, Ref. [34].

Os parametros Cp e C;, ndo sao usados como valor na implementacao, tém baixa relevancia numa
aplicacao deste tipo. Existe sim a utilizagcdo da teoria, apresentada secgéo 3.7, para melhorar o célculo

de valores dependentes da forga de resisténcia aerodinamica.
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(a) Sistemas de eixos e relagdes (b) Forgas e Momentos totais no sis-
tema de eixos fixo no veio do rotor

Figura 6.2: Sistema de eixos modelo ETI

6.3 Resultados

6.3.1 Eficiéncia Temporal

Toda a dissertacao esta dependente da eficiéncia temporal para garantir o funcionamento necessario
em tempo-real. O pressuposto é que com o avango das capacidades computacionais seja possivel
executar os calculos e cumprir o objetivo, a abordagem preferivel € usar um computador dedicado ao
calculo aerodinamico. O facto de ser a insercao num modelo completo de simulagao leva com que seja
necessario partilhar recursos informaticos, a insergao acontece como mostrado no anexo B.

A tabela 6.2 foi elaborada a partir de um computador portatil equipado com um processador Intel(R)
Core(TM) i7-2620M @ 3.2 Ghz. O cédigo usado nao esta integrado no simulador, mesmo assim, o valor
de sustentagao serviu para ver o desvio do valor médio da solugao e seu tempo por iteragao de uma
forma quantitativa. Para a criacdo da tabela 6.2 usou-se um rotor muito semelhante ao da tabela 6.1,
criado em estudos anteriores ao do modelo RotorBox-ETI, sendo B = 4.9, C = 0.25, angulo de ataque
de 0.52 rad e um mais baixo valor de RPM = 400 rpm. Para a eficiéncia temporal ndo tem importancia
a caraterizacao do rotor desde que a discretizacdo da péa seja igual e os valores obtidos sejam corretos.

Escolher a melhor configuracao é sempre relativo ao trabalho pretendido ao simulador. A implementacao
nos meios computacionais finais decidiria a configuracao de acordo com as capacidades destes meios.
A qualidade pretendida e os fenémenos que se queriam dar relevancia também decidiria a configuragao.

Todos os parametros para a configuragao tiveram repercussao no resultado da tabela 6.2 O parametro
Dt é o mais evidente pois por si controla o0 niUmero de amostras que se retiram no rotor e € o valor que
parametriza o objetivo real-time. Baixo valores gera falta de resolucao para gerar graficos de esteira
mas a gama de valores de sustentacdo mantém-se inalterada, gerando-se assim a possibilidade de

correr a simulacdo para valores altos de Dt.
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Malha | NW | WEE | Sustentacdo Média [N] | Dt [s] | Tempo/lter. [s] | Diferenga de Tempo [s]
5X7 3 3 4100 0.003 0.006 0.003
5X7 3 3 4100 0.005 0.005 3ET
5X7 3 3 4100 0.008 0.004 -0.004
5X9 3 3 4100 0.008 0.009005 0.001005
5X7 5 5 4100 0.008 0.008 3.99E~7
5X7 2 5 4100 0.008 0.005 -0.003
5X7 3 10 4100 0.008 0.008001 5E-07
5X7 off 10 4100 0.008 0.005 -0.003
5X7 3 10 4050 0.0012 0.009 -0.003
5X7 3 10 4050 0.0015 0.01 -0.005
5X7 3 10 4000 0.02 0.009 -0.011

Tabela 6.2: Eficiéncia Temporal do RotorBox-ETI

A configuragdo NW e W EFE depende sé se o resultado é estavel e capacidades computacionais

pois em teoria é preferivel serem o maior possivel, tentando-se descrever melhor a realidade.

RotorBox-ETI

Escolher uma configuragao para criar os primeiros valores € necessario, valores futuramente apresen-

tados na seccéo 6.3.2. O cddigo é executado na sua versao final compilado em Microsoft Visual Studio

2010, sem variaveis de controlo, com os valores apresentados na tabela 6.1, configurado em malha

5X7, NW =5, WEE =5 e DT = 0.01. Durante nove iteracées computacionais o tempo por iteragao

€ gravado. Todos os valores foram inferiores ao tempo fisico sofrendo ainda do processo para guardar

os préprios valores. Valores apresentados na tabela 6.3.

Tempo Maximo [s] | Minimo [s]
Objetivo 0.01 0.01
Usado 0.0090005 | 0.007004
Diferenga -0.000995 | -0.0029996
Percentagem -10.00% -29.96%

Tabela 6.3: Eficiéncia Temporal do RotorBox-ETI, Versao Final

Tempo percentagem representa o erro relativo ao objetivo, sendo apenas o sinal a indicagdo que se

esta abaixo do objetivo. Para a utilizagao do cédigo deve existir sempre uma rotina computacional para

sincronizar todos os valores da simulacdo para um instante temporal, apresentado na secgéao 2.2.
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6.3.2 Verificacao ETI

A partir de um ficheiro de dados retirado do simulador da ETI verifica-se o funcionamento modelo
RotorBox-ETI.

Os dados recebidos sdo de enumeras variaveis semelhantes aos que se encontram no artigo técnico
[34]. Estes foram filtrados, mostram-se principalmente os valores possiveis de comparar diretamente
com o modelo RotorBox-ETI. Sao valores de caracter aerodinamico apresentados como forgas e mo-
mentos sobre as possiveis articulages do rotor.

Os valores devem ser comparados apenas por seu valor em modulo pois sé com a total compatibilizagao
ou conhecimento total do modelo, € que se consegue corrigir o sentido das forcas aplicadas ou produ-
zidas.

ETI

Os gréficos apresentados correspondem a situagao de voo pairado.

8000

6000 —

4000

2000(—

Forga (N)

-2000(—

4000 | | | | | | | | |
0

Rev.

Figura 6.3: Forgas sistema de eixo da pa - Impulsao total, ETI.

O gréfico 6.3 mostra os valores das forgas produzidas nas suas trés componentes, estes sdo os
valores que se na secgao seguinte se ira comparar. Existe em ETI o valor da compone-te F'Y a que ndo
existente no RotorBox-ETI.

No caso de forgas inerciais, figura 6.4, foi inserida a figura para mostrar o comportamento e valores
que estas forgas influenciam os valores totais das mesmas componentes. Ao mostrar que a componente
z € nula possibilita a comparacao diretamente de valores nesta direcao.

Momentos aplicados nas articulagcdes devido aos movimentos de batimento ,Flap, e atraso, Lag na
figura 6.5, também é representado valor de @, momento de torgao.
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Figura 6.4: Forgas Inerciais sistema de eixo da pa, ETI.
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Figura 6.5: Momentos aplicados nas articulagbes das pas, ETI

As forgas mostradas na figura 6.6 sao a transformacao para o sistema de eixos fixo no centro do

veio do rotor que pode ser visto em 6.2. S&o a resultante suficiente para substituir grande parte do

bloco main rotor, independentes do numero de pas.

Para acabar a caraterizagao de forgas no rotor representa-se os momentos, também aplicados no

sistema de eixos fixo no centro do veio do rotor, figura 6.7. Verificar que os valores se anulam ficando
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Figura 6.6: Forgas no eixo fixo do rotor, ETI
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Figura 6.7: Momentos no eixo do rotor, ETI

apenas 0 momento de tor¢ao, que comparando-se com a realidade realiza-se a necessidade de rotor

de cauda.
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RotorBox-ETI

Os graficos mostrados correspondem a situagao de voo pairado para comparagdo com os graficos
obtidos no modelo ETI. Derivado a néo existir todas as transformagdes necessarias, ao nao movimento
das pas, atraso e batimento, e ndo se calcular os valores inerciais esperam-se algumas diferengas e
impossibilidades de comparacao.
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7000 — —
6000 — —
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Forca (N)

4000 \ \
\ / \ / \

3000(— [— — S N e
2000/— —

1000 — —
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Figura 6.8: Forcas sistema de eixo da pa - Impulsao total, RotorBox-ETI

As forgcas mostradas na figura 6.8 podem ser diretamente comparadas com a figura 6.3. Na figura
6.8 encontramos agora oscilagoes de valores, o0 seu valor médio vai ser comparado com os obtidos no
modelo ETI e as oscilagbes justificadas.

Momentos aplicados nas articulagoes da pa sdo apresentados na figura 6.9. Comparavel com a
figura 6.5 pois s@o também momentos no sistema de eixos das pas.

A transposigao de forgas para o sistema de eixo fixo no veio do rotor foi também efetuada, mas
os valores sao representativos apenas de termos aerodinamicos, figura 6.10. Deve existir cuidado a
comparar os valores, pois a associacdo de termos inerciais ndo é apenas um somatério [34]. Em
comparagao com a figura 6.6 verifica-se que embora a forma dos valores sejam diferentes seu valor
médio anula-se ficando apenas a componente T como no modelo ETI.

O caso do calculo de momentos é prejudicado, derivado a nao existir possibilidade de movimento
das pas, atraso e batimentos. A adigcao de termos inerciais também é complexa, com adigao de fungdes
de amortecimento ao movimento. [34] Nao foram introduzidas sendo apenas um somatério de forgas
aerodinamicas para calcular o momento gerado, mas tendo em conta também a correcao da forga de
atrito, apresentado em 3.7.

A figura 6.12 é apenas uma visao mais pormenorizada da figura 6.11, onde se pode ver que o valor

de momento de atraso nao é totalmente nulo e o valor de momento de torgao € mais oscilatorio.
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Figura 6.10: Focas no sistema fixo do eixo do rotor, Modelo RotorBox-ETI
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Figura 6.9: Momentos aplicados nas articulagoes das pas, RotorBox-ETI
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Figura 6.11: Momentos no sistema fixo do eixo do rotor, RotorBox-ETI
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Figura 6.12: Momentos no sistema fixo do eixo do rotor, RotorBox-ETI , Vista de pormenor
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Comparacao

A tabela 6.4 mostra valores de erro relativo ao modelo ETI.

| Variavel | Erro Rel. | Notas \
FXat 72.54% Corrigido
FXa2 72.12% | Diferenca (1-2) 0.33%
FYat 100% Nao calculado
FYa2 100% em RotorBox
Fza1l 3.81% Diferenca (1-2)
Fza2 3.57% 0.24%

Ta 3.61% Valor Objetivo
MFa1 4.97% Diferenca (1-2)
MFa2 4.97% 0%

MLa1 87.00% Corrigido
MLa2 87.07% | Diferenca (1-2) 0.07%
Qa 66.14% Corrigido

Tabela 6.4: Comparacao ETI vs RotorBox

As variaveis apresentam resultados que necessitam de comentarios.

O facto das variaveis F'Y a possuirem um erro de 100% tem sua justificacdo na limitagdo do modelo
RotorBox que néo calcula forgas na diregéo ao longo da pa. O valor de F'Ya ndo é elevado no modelo
ETI principalmente relativo as valores de F'Zaq, figura 6.3. A componente F'Y a s6 assume relevancia ao
se introduzir forcas de inercia, sendo a maior contribuicdo desta, figura 6.4. Os pontos apresentados
desvalorizam o facto de n&o se calcular em RototBox-ETl a componente F'Ya.

Os parametros FXa e M La possuem erros relativos elevados mas a sua causa é conhecida e
controlada. O facto do modelo necessitar de calcular a componente de atrito a partir da equagao 3.11
introduz a possibilidade calibracdo e ao mesmo tempo diferente tipo de erros. Acredita-se que com
calibragao os valores reduzam o erro relativo, mas para uma primeira utilizagdo do método pensa-se
que os resultados sao positivos.

Os valores que dependem exclusivamente da forma de calculo do método possuem erros muito
inferiores e bastante positivos a verificagdo do modelo. O valor T'a comentado como valor objetivo
possui um erro relativo bastante baixo, sendo este o valor que se deu maior importancia em todo o
codigo escrito, este € o valor que se tinha como objetivo de representar o melhor possivel. O erro de
Qa, momento torsor devido a forgas aerodinamicas, obteve um erro mais elevado mas mais uma vez o
problema apresenta-se na parte contributiva relacionada com a forga de atrito.

Os valores foram gerados a partir de valores médios, as oscilagées apresentadas sdo geradas por
influéncia de esteira e o facto de ser uma discretizacao sem articulagao no rotor. As oscilagdes nao
devem ser vistas como erros mas sim mais uma tentativa de descrever a realidade, a avaliagdo de um

piloto qualificaria melhor acerca da qualidade dos resultados.
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Capitulo 7

Conclusoes

As conclusdes apresentadas vao refletir o que de novo se aprendeu a construir um modelo para
simulagao do rotor de um helicéptero.

O primeiro ponto a ser apresentado é a independéncia das variaveis de esteira em relagao a pa. A
esteira nao possui nenhum controlo direto sobre o tamanho dos elementos de esteira, a variavel JB
controla o nimero de elementos ao longo da pa, transmite a informacgao para a esteira sendo conve-
niente 0 mesmo ndmero na esteira para que a condi¢ao de Kelvin se cumpra. O tamanho final de um
elemento de esteira é definido por JB mas também o parametro D¢, encontra-se aqui um problema,
quando se aumenta o valor Dt, para aumentar a resolucao espacial das pas, diminuimos o tamanho dos
elementos de esteira, ao diminuir os elementos diminuimos por sua vez a area espacial que estes re-
presentam obrigado a aumentar o nimero de linhas de esteira. O facto de aumentar o nimero de linhas
de esteira faz aumentar o tempo computacional perdendo-se assim a independéncia para aumentar a
amostragem espacial do rotor. Também a forma com que o modelo foi criado nao possibilita a criagcdo
de uma esteira perto, capaz de representar melhor as interagdes pa esteira, e uma esteira longinqua,
que poderia ser mais groseira representando mais espago sem aumentar o tempo computacional. Os
raciocinios acerca da esteira sdo usados em alguns modelos, apresentados em 1.2, pensa-se que 0
seu uso poderia ser benéfico ao modelo pois aumentaria area decretizada pela esteira ndo aumentando
o tempo computacional, um novo estudo teria de ser realizado e num primeiro modelo, como é o caso,

poderia introduzir demasiada complexidade.

A programacao usada é importante num trabalho deste tipo, suficiente nesta implementacéo, mas a
sua otimizagao poderia dar capacidades permitindo-se assim aumentar o nimero de painéis de esteira,
trazendo em teoria mais realismo & simulagdo. Uma otimizagcdo compreendida, por esta dissertagao,
seria a paralelizacao do cédigo, a forma como este esta escrito permite esta abordagem. Os painéis
de pa relacionam-se entre eles préprios e elementos de esteira é nesta operagdo que se processa um
painel de cada vez onde todas as relagdes poderiam ser realizadas ao mesmo tempo. Para um niimero
baixo de painéis pensa-se que nao traria vantagens mas para um maior nimero deveriam aparecer, era

necessario uma analise sobre esta abordagem.

A construgao do modelo nunca foi objetivo inicial da dissertagdo mas sim o uso de um modelo bem
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documentado, com a realizagao do trabalho é possivel verificar a quantidade de estudos e a multi-
disciplinaridade necessaria e dificuldades para construir um modelo que funcionasse como produto
empresarial. A existéncia de uma empresa que cria um modelo deste tipo, CHARM [13], durantes anos,
apresenta bem a complexidade e possibilidades existentes.

A dissertacao atual deveria estudar mais situagcoes de voo, mas limitagoes temporais por parte de
ambas as partes impossibilitaram o estudo.

O simples facto do funcionamento ser possivel obtendo-se valores para funcionar em tempo real,

conclui que a dissertacao foi alcancada.

7.1 Objetivos Alcancados

O trabalho nesta dissertagao interagiu com muitos conceitos e foi feito do cumprimento de pequenos
objetivos. O resultado foi a construgdo de um modelo provado como capaz de ser implementado, e
acima de tudo abriu novas possibilidades para melhorar a simulagdo, mas o objetivo ambicioso de
implementar um novo modelo do rotor principal para a empresa Empordef-Tl ndo foi alcangado.

Mostrou as possibilidades, os desafios, os problemas e vantagens, ndo sao descritas como tépicos
mas apresentadas ao longo da dissertacao, que com o entendimento e comparacao dos modelos atuais
mostra claramente inovagao.

Men-on-the-loop é essencial, o estudo na ferramenta MatLab, a insercdo de parametros para con-
trolar o tempo da solugéao e leitura de bibliografia mais avangada tornou possivel o funcionamento no
tao grande desafio de correr o codigo computacional em "tempo real”.

Apesar do ambicioso objetivo de implementagdo no mundo empresarial como um produto robusto
e capaz, nao ser totalmente alcancado os restantes objetivos foram realizados, nunca muito concretos
e dependentes de aquisicao de novas capacidades. Parte do trabalho para um possivel produto esta
feito, depende apenas de uma melhor integracdo e da corre¢ao dos problemas apresentados. O co-
nhecimento aprendido é sim um grande sucesso pois abre a possibilidade de alcancar novos objetivos

num espirito critico para esta tematica.

7.2 Trabalho Futuro

O trabalho futuro é sempre inacabado o modelo pode ser sempre melhorado.

Como primeiro trabalho o modelo deveria ser mais estudado, principalmente em regime transitério
e situagdes de voo complicadas ao calculo numérico. O modelo pode prejudicar os valores calculados
mas tem de se manter robusto, o proprio cédigo teria de ser compatibilizado e calibrado para o simulador
final.

A articulacao do rotor seria importante, € necessario para representar mais corretamente o rotor em
relacdo ao movimento deste e forgas calculadas.

Derivado a um baixo nimero de painéis nunca se ponderou em refinar a malha junto as pontas da

pa, método usual em CFD, computational fluid dynamics, em zonas que se esperam mais dificuldades
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na solugdo, mas seria um processo interessante de ser estudado e poderia trazer melhorias ao modelo.
Aumentar as capacidades computacionais ou a forma como sdo usadas deveria permitir discretizar a pa
doutra forma, representar o perfil aerodinamico tridimensional e pas de formas menos convencionais.

A resolucao do sistema de equagdes, que aumenta de dimensdo com o aumento do numero de
painéis de péa, poderia ser otimizado, usando e controlando métodos iterativos para achar a solugao.

Um dos trabalhos futuros mais importante, continuar a ser, o problema tempo real, melhor tempo
computacionais para que a esteira possa conter mais elementos, melhores representagdes do efeito
desta. Sempre que “exista” tempo existe a possibilidade de aumentar a complexidade. Dedicar meios
informaticos para o bloco rotor principal, cria independeria computacional adicionando capacidades. Os
proprios meios computacionais devem ser especializados para lidarem com os calculos necessarios,
programagcao paralela uso de computacao grafica sdo abordagens possiveis.

O objetivo final num qualquer modelo de simulagao aeronautica é construir o modelo, implementar
e proceder junto das autoridades, EASA, a certificagao, envolvendo custos e um piloto a caraterizar o

simulador.
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Anexo A

Evolucao da Simulacao

Evolugao da simulacdo numa perspectiva do trabalho e pessoas envolvidas para a criagdo de um
método de simulacao como GENHEL. No exemplo CAMRAD [17] vemos que existéncia de iteracdes,

melhorias para criagao deste.
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Ano Autor Observagoes

1926 Glauret Prop6s um modelo de velocidade "induzida triangular”

1934 Wheatley Uso de K, = 5 para resultados de voo detetou a inadequagao para o0 movi-
mento de batimento

1944 Seibel Mostrou que vibragdes severas a baixa velocidade nos testes Bell Model 30
se devem fluxo induzido nao uniforme

1945 Coleman Determina K. = tan(x/2) usando teorema de vortices num carregamento
uniforme de disco (y =wake-skew angle)

1949 Drees Determinou K. usando a geometria de esteira modificada de Coleman’s

Brotherhood Conduziu ensaios de voo usando fumo para descrever a trajetéria do fluido;
estimou de K. = 1.3 até 1.6 para  gama entre 0.14 até 0.19.

1950 Mangler; Square Criou gréficos do tipo contorno com linhas iso-porpulsao para carregamento
de disco do rotor a varios angulos de ataque.
1953 Carpenter; Frido- | Desenvolveu a dinamica do fluido induzido para varios valores de impulsao.
vich
1953 até | Castles; DeLeeuw; | Desenvolveram as tabelas NACA de velocidade induzidas uniformes e nao
1959 Heyson;  Katzoff; | uniformes para sustentagao em rotes.
Jewel
1959 até | Miller; Pizziali; | Desenvolveram diversos codigos computacionais para esteira prescrita.
1967 DuWardt; Daven-
port
1967 Desenvolvimento de cddigo de esteira livre, tais como os cddigos UTRC e
até ao CAMRAD.
persente
1971 Curtiss; Shupe Desenvolveu o equivalente ao Lock number
1972 Harris Correlacionou varios modelos fluxo induzido com dados de tinel de vento e
verificou que nenhum era capaz de prever o batimento lateral do rotor a baixo
de um racio de avango (v < 0.15).
1974 Peters Desenvolveu um modelo mais completo para condigao de pairar baseada te-
oria de momentos linear.
1976 Ruddell Docomentou que o valor de K. de Glauret era muito inferior resultando em
1973 num acidente da primeira aeronave da ABC.
1977 até | Banerjee; Crews; | Indentificou os parametros dinamicos do fluxo induzido usando tunel de vento.
1979 Hohenemser
1979 Blake; White Determinou usando simples teoremas de vértices o valore de K, = v/2sinv.
1981 Jhonson Usou esteira livre no CAMRAD para atingir boas correlagbes com a
informacgdes de Harris (1972) com o batimento lateral

Pitt; Peters Desenvolveu modelo dinamico de fluxo induzido para voo para a frente.

Howlett Documentou o modelo usado no GENHELL Black Hawk Engineering
Simulator[12].

Junker; Langer Obteve valores de downwash para baixos valores de velocidade de avango
em trés tuneis de vento correlacionado com a teoria de momento e esteira
rigida.

1986 Chen; Hindson Investigou efeitos na dinamica fluxo induzido na resposta vertical em voo pai-
rado usando dados Carpenter and Pitt e informagao de voo do Boeing CH-47.

1987 Harris Produziu uma perspectiva Histérica do desenvolvimento fluxo induzido
estatico e ndo uniforma sendo uma atualizagao do seu trabalho em 1972.

1988 Hoad; Althoff; Elli- | Correlacionaram varios modelos de esteira prescrita e esteira livre com dados

ott

Cheeseman; Had-
dow

Peter; HaQuang

de tinel de vento através da técnica laser velocimeter, mostrando algumas
discrepancias.

Mediram o valor downwash a baixas velocidades de avango; estimando valor
de K. cinquenta por cento maior que o lavor de Coleman’s.

Refinaram o modelo de Pitt/Peters para aplicagdes praticas.

Tabela A.1: Modelos de velocidade induzida nao uniforme
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Anexo B

Diagrama do Simulador "Empordef TI”

Exemplo de onde o modelo RotorBox pode ser implementado num simulador de voo do mesmo tipo.
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Figura B.1: Simulador Empordef Tl Part.-1 [34]
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Figura B.3: Simulador Empordef Tl Part.-3 [34]
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