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RESUMO
MARTINS, Edmundo. Estudo de Desempenho Estabilidade Dindmica de um Vant
Agricola. 2022. Pé&ginas 82. Trabalho de Concluséo de Curso — Centro Federal de Educagéo

Tecnoldgica Celso Suckow da Fonseca. Rio de Janeiro. Rio de Janeiro2022.

Este trabalho apresenta a andlise de estabilidade estatica e dindmica da aeronave agricola com
base na teoria mecénica aeronautica com base no projeto de concepc¢ado apresentado em (Costa
e Barbosa, 2021). Por meio da revisdo dos conceitos basicos, foram realizadas anélises
longitudinal, estabilidade vertical, horizontal e estatica, bem como andlises de estabilidade
dindmica vertical e horizontal. Com o auxilio do software Matlab, XFLR5, foi possivel

encontrar resultados satisfatorios.

Palavras-chave: Projeto Conceitual, Estabilidade estatica, Estabilidade dinamica,

Desempenho.



ABSTRACT

This work develops the static and dynamic stability analysis of an agricultural aircraft based
of the Theory of Aerodynamics and Flight Mechanics, reviewing the conceptual design
presented by (Costa e Barbosa, 2021). Based on na conceptual design, the vertical and lateral
static and dynamic stability analysis was performed. The analytical results were
complemented by using software tools as MATLAB and XFLR5.

Key-words: Statitic Stability, Dynamic Stability Conceptual Design, Performance.
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1 INTRODUCAO

1.1 MOTIVACAO

Este trabalho de conclusdo de curso tem como foco a continuacdo do Projeto
Conceitual de Aeronave ndo Tripulada para Pulverizacdo Agricola (Barbosa; Costa, 2021). A
missdo desta aeronave era percorrer um terreno de 10 a 50 hectares de cultura agricola para
fazer a pulverizagdo, com uma autonomia de 2 horas de voo e percorrendo uma pista de 250
metros para efetuar a decolagem levando a maior carga possivel de 100kg de carga paga e
para o fim aterrizar com seguranga. A Fig.1 mostra a configuracdo final da aeronave apos a

juncdo de todas as areas.

Figura 1- Configuracdo da asa
Fonte: Barbosa e Costa, 2021

1.2 JUSTIFICATIVA

A agricultura estd passando por uma grande transformacdo da forma como os
processos acontecem hoje e como as plantagcdes gerenciadas se distanciaram bastante da
forma como eram praticadas alguns anos. Os avancos tecnoldgicos alcaram 0s campos
agricolas e eles deram uma nova cara para agricultura surgindo assim agricultura de preciséo.
Com elas, vieram diversos beneficios para o setor agricola mundial e nacional, uma dessas
principais ferramentas utilizadas na agricultura de precisao e que esta inovando o setor é 0 uso
de vant’s (veiculo aéreo ndo tripulado). Desta forma os vant’s ndo possuem um piloto, mas

sim uma pessoa controlando de forma remota e segura.



14

1.3 OBJETIVO GERAL

Dentro do curso de Engenharia Mecénica, é possivel oferecer aos alunos a
oportunidade de colocar em préatica o conhecimento aprendido em sala de aula. No entanto, a
area de estabilidade e desempenho € uma area de estudo muito ampla e nem tudo que é
desenvolvido neste trabalho é trabalhado em sala de aula. O objetivo deste trabalho é fornecer
um estudo mais aprofundado da teoria da estabilidade estatica e dindmica. Ter conhecimento
prévio do comportamento da aeronave em voo € de extrema importancia, pois é através dessa
analise que se prevé se 0 voo sera seguro ou nao. E neste caso, hd mais duas situacdes
diferentes durante o voo que € a aeronave com a carga e sem carga. O projeto de estabilidade
é baseado nos célculos estaticos e dindmicos do modelo da aeronave, tentando simular as
condigdes de voo que podem ocorrer 0 mais proximo possivel.

Na necessidade de entender o funcionamento de uma aeronave é extremamente
importante compreender o funcionamento da dindmica do sistema da aeronave de forma a
entender as principais partes que sofrem alteraces ao longo do tempo e as principais causas

como fisico, mecanico, ambientais.

14 METODOLOGIA

A metodologia utilizada nesse trabalho tem como base a espiral de projeto de Evans
(BASIC DESIGN CONCEPTS: J. Harvey Evans; A. S. N. E. Journal, November 1959, pp.
671-678). Nessa espiral de projeto, é realizada diversas interacbes que sdo capazes de refinar
a otimizacdo méxima de projeto. Segundo Evans, trés fases principais sdo importantes: a fase
de projeto conceitual, fase do projeto preliminar, e a fase de projeto de contrato e o
detalhamento final. (Barbosa; Costa, 2021). Na Fig.2 temos a espiral de projeto usado nesse

trabalho.
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Missdo da
aeronave
Peso maximo de il -
decolagem Estabilidade
Dimensionamento de
Asa e Estabilizadores Desempenho
Aerodinamica Arranjo Geral da
aeronave

Arranjo interno e
dimensionamento
da fuselagem

Figura 2 -Espiral de projeto
Fonte: Barbosa e Costa, 2021

1.5 ORGANIZACAO DO TRABALHO

O capitulo 1 oferece a motivacao, justificativa, objetivo, metodologia e organizagédo do
presente trabalho.

O capitulo 2 faz uma revisdo bibliografica e é uma revisao da literatura, discutindo as
aplicacOes dos drones além das particularidades de movimentos e alguns aspectos importantes
como a suas funcionalidades e com o objetivo de unir alguns projetos académicos ja
existentes referente ao tema abordado.

O capitulo 3 discorre sobre os principais componentes de uma aeronave abordando a
aerodindmica da aeronave, a anélise aerodinamica da asa, a distribuicdo de sustentacéo e suas
equacoes.

O capitulo 4 apresenta parametros de estudo de desempenho de pouso e decolagem de
uma aeronave.

O Capitulo 5 apresenta o estudo de estabilidade estéatica, ponto neutro, margem
estatica e principios de estabilidade longitudinal, estabilidade direcional estatica, estudo da
estabilidade dindmica da aeronave, principios de estabilidade lateral direcional dindmica.

Por fim, no Capitulo 6 teremos as conclusdes dos resultados obtidos, e sugestdes para
trabalhos futuros.
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2 Descricdo da Aeronave

2.1 DEFINICOES E PRINCIPAIS COMPONENTES DA AERONAVE

No livro fundamentos da Engenharia Aeronautica com Aplicacdes ao Projeto SAE-
Aero Designs um avido é definido como uma aeronave de asa fixa mais pesada que o ar
movido por propulsdo mecénica, que € mantido em condi¢es de voo devido & reacdo
dindmica do ar que escoa através de suas asas. (Rodrigues, 2009)

As aeronaves sdo projetadas com diferentes objetivos e missdes, acontece que todos
possuem 0s mesmos elementos principais que ajuda no funcionamento da aeronave. Algumas
caracteristicas das aeronaves sdo projetadas com o objetivo proprio e com isso determinamos
alguns dos principais componentes de uma aeronave que sdo:

e Fuselagem;

e Asas;

e Empenagem;

e Trem de Pouso;

e Grupo Motor Propulsor.

Empenagem g |
|

Grupo

moto-propulsor Trem de pouso

Figura 3-Principais componentes de uma aeronave
Fonte: Rodrigues (2013)
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211 FUSELAGEM

A Fuselagem é um compartimento onde é colocada a carga e alguns componentes da
aeronave, onde € incluido também a cabine e os assentos.

Neste trabalho, como se tratam de uma aeronave nado tripulada, ndo tem necessidade
de uso de uma cabine e assentos. Existe trés formas de construir a fuselagem: Trelicada,
monocoque ou semi — monocoque. A Fig.4 ilustra as formas de fabricacdo de fuselagem.
(Rodrigues, 2009).

revestimento
revestimento

longarina e
reforcadores

caverna

Estrutura Tubular ou trelica Estrutura Monocoque Estrutura Semi-monocoque

Figura 4-Formas de fabricacao de fuselagem
Fonte: Rodrigues (2013)

212  ASAS

A principal funcdo da asa é ajudar na sustentacdo aerodindmica da aeronave durante o
VOO e com isso gerar a forca de arrasto (D) e momento de arfagem (M). Varios modelos de
asa sdo usados dependendo do projeto, tamanho e formas usadas pelo fabricante. As asas
podem ser classificadas quanto a sua fixagdo na fuselagem em alta, média ou baixa. Os
componentes principais da asa: longarina, bordo de ataque, e o bordo de fuga. Rodrigues
(2013)

Bordo de ataque Extradorso Corda na raiz

; Corda na ponta

Bordo de fuga

l Espessura Intradorse

Perfil

Figura 5-Nomenclatura fundamental do perfil da asa
Fonte: Rodrigues, 2013
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2.1.3 TREM DE POUSO

O trem de pouso tem a funcdo de apoiar o avido ao solo e fazer manobra durante o
processo de taxiamento, pouso e decolagem. Em muitas aeronaves, o trem de pouso utilizado
contém rodas, em outros casos € utilizado flutuadores em hidroavides e esquis em operacdes
na neve. Podemos classificar o trem de pouso de duas formas conforme a disposic¢ao das rodas

em triciclo ou convencional. Rodrigues (2013)

Triciclo Convencional

Figura 6-Tipos de trem de pouso
Fonte: Rodrigues, 2013

214  GRUPO MOTOR PROPULSOR

O motor tem o objetivo principal de fornecer a poténcia necesséaria para gerar
movimento de rotacdo na hélice, uma vez gerada essa rotacéo, a hélice tem o objetivo de gerar
tracdo para impulsionar a aeronave, Rodrigues (2013).

Segundo Rodrigues (2013), podemos classificar as aeronaves em monomotores,
bimotores e multimotores, conforme a quantidade de nimero de motores existentes. A Fig.7

demostra o grupo moto- propulsor em montagem comum.

Motor

Carenagem \

. Parede de fogo

Figura 7-Grupo motor propulsor
Fonte: Rodrigues (2013)

Hélice
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3 AERODINAMICA

Neste capitulo, abordaremos algumas teorias importantes para o entendimento e
compressdo desse trabalho, como fundamentos da aerodindmica da asa e da cauda e algumas
defini¢bes importantes. Analisaremos também algumas etapas importantes e a colocacdo dos

perfis da asa e da cauda.

3.1 FUNDAMENTOS DE AERODINAMICA

A aerodindmica é o campo da dindmica que lida com o movimento de fluidos gasosos
e as forcas que atuam em um corpo em movimento. Esse conceito é estudado tanto na
engenharia mecanica quanto na aeronautica, com o objetivo de ajudar a avangar no
desenvolvimento dos meios de transporte, reduzindo assim a resisténcia gerada no movimento
do corpo. O presente capitulo tem o objetivo de mostrar alguns aspectos fisicos importante a
essa area, presentes em projeto de um avido. De forma objetiva, 0s conceitos apresentados
abordardo de forma simples ferramentas uteis e muito aplicaveis para o estudo da
aerodinamica da aeronave. Nesse capitulo, serdo definidas as configuracfes aerodinamicas da
asa e da cauda da aeronave e sera feita uma comparacdo dos perfis utilizados no trabalho
anterior para um efeito de melhor desempenho.

Com isso, algumas etapas do processo e perfil da asa e cauda serdo demostradas.
(Rodrigues, 2013).

3.1.1 Afisica da forca de sustentagcdo

A fisica da forca de sustentacdo é a maior qualidade que uma aeronave tem em comparacao
com outros tipos de veiculos e por defini¢cdo tem a habilidade de uma aeronave se manter em
voo. Resumidamente, a forca de sustentacdo é usada como forma de vencer o peso de uma
aeronave e com isso garantir um voo seguro. Para o entendimento alguns principios fisicos
podem ser utilizados para total compressdo de como a forca de sustentacédo € criada, entre eles
podem citar-se o principio de Bernoulli e a terceira lei de Newton. O principio de Bernoulli
diz que se a velocidade de uma particula de um fluido aumenta enquanto ela escoa ao longo
da linha de corrente, a pressdo dinamica do fluido deve diminuir e vice-versa. Isto permite
termos um entendimento porque os avides conseguem voar. Na parte superior da asa, a
velocidade do ar é maior em relacdo a parte inferior da asa, com isso, a pressdo estatica na

superficie superior € menor em relacdo a presséo na superficie inferior, 0 que acaba gerando a
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forca de sustentacdo de baixo para cima, como podemos observar na Fig. 8 e o principio de
Bernoulli apresentado na Eq. (1).

1 1
Pe+§p.v2=cte &)

onde, P, é a pressdo estatica que o ar exerce sobre a superficie da asa, p massa especificae v é a

velocidade do escoamento. (Rodrigues, 2013).

Figura 8- Escoamento de ar sobre uma asa
Fonte: Rodrigues, 2013

3.1.2 Formato da asa

Para o trabalho, foi escolhido a asa baixa que sera o mais indicado para o projeto devido as
vantagens que apresenta como melhor manobrabilidade de rolamento e menor comprimento
de pista para decolagem, como foi considerado que a aeronave ir4 decolar da propriedade
onde sera feita a plantacéo.

Para geometria, foi escolhida a asa retangular por ter um custo menor e ter uma
facilidade na hora de fabricagdo. Durante o processo de pulverizagdo a altura percorrida pela
aeronave € consideravelmente baixa, entdo a escolha de uma geometria que garante a
propagacédo de estol da raiz para a ponta da asa. E com isso, teremos maior controle dos
ailerons e teremos um controle maior da recuperacao da estabilidade. Podemos encontrar no
mercado outros tipos de geometrias como: a eliptica que proporciona uma maxima eficiéncia
aerodindmica, asa trapezoidal que contém uma boa eficiéncia aerodindmica e asa mista que
apresenta algumas caracteristicas semelhantes da asa retangular e trapezoidal, muita das vezes
utilizada para 0 aumento da area de asa e com isso ter uma reducdo na velocidade de estol da
aeronave. (BARBOSA; COSTA, 2021)
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(a) retangular (b) afilamento moderado
(¢) afilamento elevado (d) afilamento total
(e) eliptica (f) asa enflechada

.

Figura 9-Direcédo de propagacéo do estol
Fonte: Rodrigues, 2014

3.1.3 Escolha do aerofolio

A escolha de um aerofolio é de extrema importancia por gerar forgas de pressdo que ajudam
na sustentacdo da aeronave. Em todas as aeronaves, a etapa de cruzeiro precisa mais
otimizacdo do aerof6lio, uma vez que esta é mais longa de voo. Durante o processo, a
sustentacd@o deve ser igual ao peso da aeronave e o arrasto deve ser igual ao empuxo do motor.
Para que a aeronave faca o pouso e decolagem é necessario que tenha um coeficiente C; alto
de sustentacdo. (BARBOSA; COSTA, 2021). Alguns pontos a considerar como:

~ C . ,
Uma melhora na relagéo C—l de forma a ter uma economia de combustivel, um estol suave que
d

ajude no aumento da seguranca do voo, para nimero de Reynolds de 3,0 x 10°, definido na
Eq. (3.1)

po _ PVC (32)

U
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O coeficiente de sustentacdo maximo na etapa de pulverizacdo foi calculado segundo

as equac0es a sequir:

2W 1 3.3
Cr. = % onde, W,ye = E(Wi + Wg) (3.3)
_ CLC (3.4)
Cre,, = 0.95
CL (3.5)
‘=59
_ 2Wro (3.6)
CLmax - chz
Lmax (37)
C = —max
Fmaxw 70,95
_ Lmaxw (38)
CLmax gTDSS - 0.9

Temos:
C,. — Coeficiente de sustentacdo ideal da aeronave;
Cre, — Coeficiente de sustentacdo ideal da asa;

C., — Coeficiente de sustentagdo ideal do aerofolio;

Clar — Coeficiente de sustentacdo ideal da aeronave;

C, — Coeficiente de sustentacdo maximo da asa;
max _w

I — Coeficiente de sustentacdo maximo bruto do aerofélio;
max _gross

W,,e — Peso médio do avido na etapa de cruzeiro [N];
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W; — Peso inicial do avido na etapa de cruzeiro [N];
W; — Peso final do avido na etapa de cruzeiro [N];

Wro — Peso de decolagem do avido [N];

. [ke
p — Massa Especifica [F] ;

m

vc — Velocidade de cruzeiro [?] ;

m
vs — Velocidade de estol [;] ;

S — Area alar [m?];
Para o coeficiente de sustentacdo maximo do aerofolio é usado o fator de correcédo
=2,3.

Lmax _gross

No trabalho anterior, foi usado o perfil NACA 4415 que ndo possui bastante
eficiéncia se comparado a outros perfis. Para modelo de comparacdo, sera usado o perfil
EPLLER 423, que é de alta sustentacdo. Para consulta e comparacao de curvas aerodindmicas,
sera usado o programa XFL5 para ajudar na analise dos graficos. Para ajudar na sustentacdo
da aeronave serd usado um flap. Flaps tém o objetivo de ajudar a gerar uma maior

sustentacdo, auxiliando na decolagem.
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Figura 10- Perfil NACA 4415
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Alpha

Alpha

Como podemos observar nas Fig.13 e 14, o perfil Eppler 423 possui maior forca de

sustentacdo em relacdo ao perfil NACA 4415, mas a forca de arrasto do perfil EPPLER ¢é

muito maior em relacdo ao NACA 4415. Nos projetos de engenharia de aeronaves, é

importante considerar um perfil que seja de alta sustentacdo e que ndo possua muito arrasto e

~ C . .
uma boa relagéo C—l que resulte no menor consumo de combustivel aumentando a autonomia
d
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de forma a se ter um desempenho adequado. Dessa forma, o perfil NACA 4415 sera escolhido
para esse trabalho.

Tabela 1: Caracteristicas graficas do aerofélio NACA 4415
Perfil Cy Cm C; /Cd Cimax a

NACA 4415 0,020 -0.10 80 15 2,5°

3.1.4 Centro de Pressdo e centro aerodinamico do perfil
A diferenca de presséo existente na parte superior e inferior dos perfis em diferentes angulos
de ataque tende a gerar forcas de sustentacdo e camada limite em torno do perfil. Para este

trabalho foi feito uma andlise baseada na geometria do perfil da aeronave escolhida.

o \\\H Ity AEERTI

Y
§ ‘d““'ﬁu

= Aﬂﬂ,ﬂmmmmmm* ,,,,,, o

wu'm;U:7&'\E'(yv'\p'v——v--v——vf—v——- e T S e

Figura 14- Pressdo em torno do aerof6lio para um angulo de ataque em 0 graus

Bt U6 0.8

\\\ Forca de sustentac&o
N [ [ L "y Forca de arrasto

¢

A‘ e
I, i e
/_ir T g R Centro de
Vento relativo N e,
"/‘w—vyﬂ%\j‘

Figura 15- Pressdo em torno do aerofélio para um angulo de ataque de 15 graus
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-1.54
-1.04

-0.54

Figura 16- Press@o em torno do aerof6lio para um angulo de ataque de - 15 graus

Como podemos observar NPG FIGS. 15 e 17, na medida que o angulo de ataque
aumenta, o centro de pressao tende a se deslocar para frente e para pequenos angulos de
ataque o centro de pressao se desloca para tras. Para uma aeronave em diferentes altitudes de
Voo, quando é aumentado o angulo de ataque, o centro de pressao se move para frente, nisso a
posicdo do centro de gravidade € fixa em um determinando ponto, fica claro que um aumento
no angulo de ataque tende a levar o centro de presséo para uma posicao a frente do centro de
gravidade nisso afastando a aeronave da sua posi¢do de equilibrio, como mostra as FIG. 15,
16 e 17. (Rodrigues, 2013).

Segundo Rodrigues (2013), aeronaves usadas na aviagcdo em geral terdo um angulo de
incidéncia de 2, 5°. Com isso o angulo de incidéncia usado para a aeronave agricola é de 2, 5°.
3.1.5 Razdo de aspecto, Corda e Envergadura
Segundo (BARBOSA; COSTA, 2021), razdo de aspecto (AR), tem como objetivo relacionar
a envergadura(b) e a corda (c) de uma asa, é o alongamento que se pode obter tendo uma

mesma area alar.
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Figura 17- Asa retangular

b
AR =-=7,84
¢ (3.9)
Para o calculo da area da asa retangular aplica-se a Eq. (3.9)
S =b.c =12,25m? (3.10)

Segundo Rodrigues (2013), um comprimento elevado de uma asa representa uma asa de
grande envergadura na maior parte das vezes com uma corda peguena, enquanto um baixo
alongamento representa uma asa de pequena envergadura com isso gerando uma corda
grande. O alongamento é de extrema importancia porque ajuda no desempenho da asa, com o
seu aumento é possivel reduzir de forma satisfatoria o arrasto induzido. Por outro lado, vale
lembrar que um alongamento muito excessivo é de grande valia para o projeto aerodinamico,
mas pode acarretar problemas operacionais e construtivos como: problemas de ordem
estrutural e manobrabilidade.
3.1.6 Configuracdes da cauda
Nessa secdo, serdo escolhidos os principais parametros aerodindmicos para 0 aspecto e
configuracdo dos principais componentes da cauda. Lembrando que a trimagem que tem a
funcéo de estabilizador € um dos requisitos indispensaveis para que uma aeronave realize voo
em seguranca. No tépico de estabilidade ser& estudado mais a fundo o conceito de trimagem
que esta relacionado com estabilidade estéatica.

Para o trabalho foi considerado uma cauda convencional por ser um modelo favoravel
pelo seu menor peso estrutural se comparado os outros modelos de configuragdo. E em 70%
dos avides € o modelo mais utilizado. (BARBOSA; COSTA, 2021).
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1,31 m

Figura 18- Componentes horizontal e vertical da cauda
3.1.7 Coeficiente de Volume de Cauda

A principal funcdo da cauda € contrabalancear os momentos gerados na asa. Para
desenvolver as suas funcdes corretamente basicamente a cauda possui duas partes principais a
empenagem vertical e a horizontal. A empenagem vertical tem funcdo a trimagem,
estabilidade e controle direcional e lateral, a empenagm horizontal tem a responsabilidade
pela trimagem, estabilidade e controle longitudinal. Para calcular a razdo entre areas da cauda

vertical e horizontal podem ser usados as Egs. (3.11) e (3.12).

Com = LyrSyr (3.11)
VT S
Co = LyrSur (3.12)

Segundo Barbosa e Costa (2021), para o bom funcionamento, o dimensionamento da cauda
ele torna a aeronave controlavel, dessa forma quanto maior for o coeficiente da cauda maior é
a estabilidade da aeronave.

Com os resultados obtidos, na Tabela 2 abaixo sdo mostrados os coeficientes da cauda

Tabela 2: Coeficiente de volume da cauda
Tipo de aeronave  Horizontal Cht VerticalCvt

Agricola 0,50 0,04




30

3.1.8 Escolha do aerofélio

Para empenagem horizontal e vertical que também sdo superficies sustentadoras e
precisam de uma seccdo transversal especial. Analisando a empenagem horizontal é preciso
notar que precisamos de um aerofélio que seja capaz de gerar sustentagdo requerida e com um
arrasto menor e momento de arfagem. Para analise da empenagem horizontal é preciso que o
aerofdlio seja capaz de gerar sustentacdo positiva e negativa, de acordo com a condicdo de
voo e empenagem horizontal ndo deve ter problema. (BARBOSA; COSTA, 2021). Nesta
seccao serdo analisados os graficos de sustentacdo e arrasto para a escolha do perfil ideal para
cauda.

Para o projeto, foi selecionado o perfil simétrico por conta da simetria da aeronave
nos planos xz. Segundo (Rodrigues, 2013) os perfis NACA 0009 e NACA 0012 séo
simétricos e sdo utilizados para empenagens, horizontal e vertical. Para analisarmos qual dos

perfis atentem bem os requisitos analisaremos segundo a figura

a2 NACA 0009
o ootz

Figura 19-Perfil NACA 0009 e NACA 0012
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Figura 21- Gréfico de analise NACA 0009 e 0012

Como podemos observar, o perfil NACA 0012 é um bom adepto por gerar maior

sustentagdo em relacdo ao NACA 0009. Em contrapartida, podemos notar que o arrasto no

NACA 0012 acaba sendo um pouco maior, 0 que aumenta o consumo de combustivel. Para a

empenagem serd usado o NACA 0012 por apresentar uma relacdo melhor de Cl/Cd'

Tabela 3: Caracteristica do aerofolio NACA 0009

Perfil

C;

Ca

C
l /Cd

Cm

NACA 0009

1,4

0,09

80

0,02

2,5°
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3.2 ARRASTO DA AERONAVE

Podemos definir o arrasto de uma aeronave como a forca de resisténcia ao avanco.
Segundo (Rodrigues, 2013), podemos encontrar duas principais forgas aerodinamicas num
corpo que se move através de um fluido: as tens@es cisalhantes e a distribuicdo de pressao que
atuam na superficie do corpo.
Qualquer forca de arrasto gerado em uma aeronave € decorrente dessas duas forcas
cisalhantes e a distribuicdo de pressdo. Neste trabalho, analisaremos dois tipos principais de
arrasto: o arrasto induzido e o parasita
3.2.1 Arrasto induzido

O arrasto induzido depende da geracdo de sustentacdo e é considerado um arrasto de
pressdo. Esse tipo de arrasto esta ligado com a diferenca de pressdo existente entre a parte
superior e inferior da asa. Na medida que a aeronave se desloca no fluxo de ar acaba gerando
forcas de pressdo no intradorso e extradorso da asa. O arrasto induzido é mais observado em
velocidades baixas, como monstra a Fig. 23para o célculo do arrasto induzido foi usado a

teoria da linha sustentadora de Prandtl (Rodrigues, 2014), como mostra a Eg. (3.13).

oo = CL2 (3.13)
DL e AR

onde:
Cpi — coeficiente de arrasto induzido;
e — fator de eficiéncia de envergadura;
AR — razéo de aspecto.
Para o célculo de coeficiente total de arrasto da asa é obtido efetuando a soma do coeficiente
de arrasto do perfil e arrasto induzido.
Cpr = Cp + Cp; (3.14)

Os resultados obtidos se encontram na tabela 6

Tabela 4:Resultado do calculo de arrasto

Parametros Adimensionais Valor
CL 0,345
e 0,825

AR 8

a 2,5°
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Cpi 0,006
a 2,5°
Cp 0,08

asa

Wing Span = 8.000 m

xyProj. Span = 8.000 m

Wing Area = 10.000 m® V=
xyProj. Area = 10.000 m* Alpha =
Plane Mass = 0.000 kg Beta =
Wing Load = 0.000 kg/m*® CL =
Root Chord = 1.250 m D =
MAC = 1.250 m Efficiency =
TipIwist = 0.000° CL/CD =
Aspect Ratio = 6.400 Cm =
Taper Ratio = 1.000 ClL =
Root-Tip Sweep = 0.000° Cn =
XNP = d(XCp.Cl)/dCl = 0.299 m X CP =
Mesh elements = 494 XC6 =

Figura 22- Arrasto induzido
Fonte: Proprio autor

3.2.2 Arrasto parasita

O arrasto parasita é definido como o arrasto total da aeronave menos o arrasto
induzido. E considerado umas das partes do arrasto total relacionado ao atrito viscoso e o
arrasto de pressdo que provém da separacdo do escoamento em torno de toda superficie da
aeronave, ndo esta relacionada diretamente com a geracdo de sustentacdo. (BARBOSA,
COSTA, 2021). Umas das formas de estimar a forca de arrasto parasita é por meio da area
molhada da aeronave (Swet) e o coeficiente de atrito equivalente Cr, por intermédio da Eq.
(3.15).

Do = q.Syet.Cr (3.15)

10.00 /s
0.500°
0.000°
0.345
0.006
0.965
56.252
-0.190
0.000
0.000
0.690 m
0.000 m
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A area molhada considerada na Eg. (3.15) representa toda a area da aeronave exposta na

superficie da aeronave que se encontra imersa no escoamento onde q (pressdo dindmica) é
. 1 2

equivalente a SPv

Para 0 modelo da asa submetida a um escoamento laminar incompressivel o coeficiente Cr

que depende diretamente do nimero de Reynolds (Numero adimensional) que pode ser

calculado pela Eq. (3.16)

1,328 (3.16)
d VRe

Swet (3.17)
Do = S .Cr

Por meio da Eq. (3.16) é possivel determinar o coeficiente de arrasto da aeronave em
condigcdes de voo de cruzeiro de forma simples. O célculo do arrasto parasita para esta
aeronave é apresentado na tabela 7

Tabela 5: Resultado encontrado do arrasto parasita

Parametros Simbolo Valor
Area alar [m?] S 10,25
Area molhada [m?] Swet 37
Coeficiente de atrito de superficie Cr 0,0066
Coeficiente de arrasto parasita Cpo 0,0116

3.2.3 Curva polar de arrasto

A polar de arrasto mostra a relagdo existente entre a forca de sustentacéo e a forca de
arrasto de uma aeronave, além de pontos importantes como o desempenho. A curva é formada
por uma expressdo que mostra a relacéo entre o coeficiente de sustentacdo (CL) e coeficiente
(CD). Para o calculo da polar de arrasto € usada a equacao.

Cp = Cpo + Cpy + Cp; (3.18)
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Onde:

Cp — coeficiente de arrasto total da aeronave;

Cpo — coeficiente de arrasto parasita;

Cpi — coeficiente de arrasto devido a sustentacdo da aeronave.

Cpw — Coeficiente de arrasto de onda.

Para se obter maior eficiéncia aerodindmica € preciso notar que o aumento do angulo 6
facilita em maior relacdo entre a forca de sustentacdo e o arrasto e com isso teremos uma
parcela menor no arrasto parasita. Na curva polar de arrasto obtemos um ponto onde a relagéo

C; e Cp atinge o ponto maximo, onde esse ponto € chamado ponto de projeto e é representado
por (L/p)  .(BARBOSA; COSTA, 2021).

Para obtermos o coeficiente de sustentacao é usado a Eq. (3.19).

Cp *
tanf = C = Emax

(3.19)

O coeficiente correspondente é obtido por:
CD = CDO + K. CL * 2 (320)

CL

cp

Figura 23- Curva polar de arrasto da aeronave agricola
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Tabela 6- Resultado polar de arrasto

Parametros Adimensionais Valor
Cy * 1.1

Cp * 0,049

Emax 22,4

Por intermédio do grafico foi retirado os pontos de méaxima eficiéncia aerodindmica da
aeronave agricola que acontece por conta do €, = 1.1. e C, =0.049 com isso temos como
resultado a eficiéncia maxima da aeronave € de 22,4 mais em relacdo ao trabalho anterior que
obteve 15,4 de coeficiente. O resultado diz que nessa condi¢do de voo aeronave é capaz de
gerar 22,4 vezes mais sustentacdo do que arrasto, para angulo de ataque de 5°.

3.2.4 Teoria da linha sustentador

O objetivo da linha sustentadora de Prandlt consiste em sobrepor uma asa finita de uma
determinada envergadura b por um filamento de vértice delimitado de —b/2 a b/2 no qual
recebe 0 nome de linha sustentadora. Esse é um modelo tedrico para determinacdo da
velocidade induzida e outros componentes de distribuicdo da carga de sustentacao.
(Rodrigues, 2013). Para analise de distribuicdo de forca e os vortices na asa, foi utilizado o

programa Pandlt lifting line theory e o xflr5 como mostra a Fig.25.
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Figura 24 - Distribuicdo de sustentacéo ao logo da asa com angulo de ataque de 0
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Figura 25 - Distribuicdo de sustentacdo na asa com um angulo de ataque de 9




Figura 26 — Presséo baixa na asa ¢ = —5°
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4 ESTUDO DE DESEMPENHO DA AERONAVE

Neste capitulo, sera abordado o desempenho da aeronave que é um ponto importante
para o funcionamento correto da aeronave em regime de voo subsdnico. Alguns pontos serdo
abordados como: curvas de tracdo disponivel e requerida, curvas de poténcia disponivel e
requerida, desempenho de planeio e subida, curva lateral

A forca de sustentacdo tem o objetivo de gerar forcas sustentadora por intermédio da
diferenca de presséo entre o intradorso e o extradorso da asa, podendo ser grande o suficiente
para manter o equilibrio da aeronave e ter um voo seguro. O arrasto (D) é uma forca que se
opBe a0 movimento da aeronave e a sua orientacdo € paralela a diregdo do vento relativo,
agora a forca de tracdo é proveniente do motor por intermédio do empuxo por meio da hélice
e esta na direcdo da aeronave, sua missdo principal é vencer a forca de arrasto. Podemos
entender como forca de tracdo aquela promovida por intermédio da propulsdo do motor da
aeronave. O estudo da tracdo é muito importante para o entendimento e a definicdo da
capacidade de voo da aeronave. Peso e atrito das rodas com a pista de decolagem, o produto
da massa da aeronave com a aceleracdo da gravidade gera a forca peso. (BARBOSA;
COSTA, 2021).

Figura 27- Forcas atuantes na aeronave em voo reto e nivelado
Fonte: Rodrigues (2013)
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4.1 Voo reto e nivelado

O voo horizontal é aquele que ocorre com angulo de trajetéria nulo, conforme
ilustrado na FIG. 28. Essa condicdo também pode ser chamada de voo reto e nivelado.

Assumindo que o voo reto e nivelado ocorre em regime permanente. Por voo
permanente entende-se a auséncia de variacdo da velocidade, ou seja, sem aceleracdo. Entdo o
voo horizontal permanente ocorre com altitudes h e velocidade V constantes. O angulo de
trajetériay € considerado nulo. Na maioria das vezes, aeronaves de asa fixa, assume esta
condigdo em que costuma ocorrer com baixo angulo de ataque. (Rodrigues, 2013).

Para esse trabalho, sera considerado que a massa é constante (isto é uma
aproximacdo). Mas como a aeronave € movida a combustivel quimico, na medida que
aeronave queima combustivel para gerar tragdo, consequentemente a massa diminui, a
velocidade ou altitude se ajusta. Em trabalhos futuros pode ser feita uma analise mais
detalhada.

Para obter as equacGes do movimento do voo reto e nivelado de equilibrio estatico, levaremos
em conta a equagdo da cinematica de translacdo e dindmica em atmosfera permanente:
. —D + Fcos(a + ap ) —mgsiny (4.1)

m

. (L+Fsin(a+ ap))cos® —mgcosy
')/ =
my (4.2)

- (L + Fsin(a + ag))sing
V= mV cosy (4.3)

Xo =V cosycosy
(4.4)

Vo =V cosysiny
(4.5)

h =Vsiny
(4.6)
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Assume -se que 0 Voo ira ocorrer sem fazer curva ou seja @ =0 e ¥ = 0. Aplicado as
hipdteses ja descritas as equacbes do movimento de translacdo, obtemos as equacbes do

movimento do voo reto e nivelado em regime permanente, conforme as seguintes Equacoes.

0= —D + Fcos(a + ap) —mgsin0 4.7)
- m
0 (L + Fsin(a + ap))cos0—mgcos0
my (4.8)

0= (L + Fsin(a + ag))sin0

mV cos 0 (4.9)
Xo =V cos0cos0 (4.10)
Yo = V cos0sin 0 (4.11)
0=Vsin0 (4.12)

O conjunto das equacdes acima resulta em:
D = F cos(a + ap)

(4.13)
L=mg —Fsin(a + ap)
(4.14)
Yo=V
(4.15)
Yo=0
(4.16)

A Eq. (4.16) demostra que ndo ha desvio lateral, pois 0 voo ndo tem curva. O voo reto e
nivelado é um movimento retilineo uniforme (MRU).
As Eqs. (4.13) e (4.14) estabelecem relacdes de equilibrio de forgas, necessarias para manter o

angulo de trajetoria e a velocidade constante.
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Assim simplificado as equages, assumindo a aproximacéo: cos(a + az) = 1 , com base nas
equac0es de equilibrio estatico 4.13 e 4.14 obtemos:
T=D (4.17)

L=w (4.18)

As Eqs. (4.17) e (4.18) dizem que para uma condicdo de equilibrio de uma aeronave
em Voo reto e nivelado e com velocidade constante a forca de arrasto deve ser balanceada pela
forca de tracdo e forca de sustentacdo é balanceada pelo peso. (Rodrigues, 2014).

As conclusfes acima sdo bem conhecidas por pilotos e entusiastas da aviacdo sendo
uma constante intuitiva muito Gtil para o estudo de desempenho. Para analise mais detalhada
da forca de arrasto e sustentacdo, analisaremos as expressoes em funcao dos coeficientes Cp, e
C:

1
L = EPVZSCL
(4.19)
onde:
p = Massa Especifica
V' = Velocidade
S = Area de referéncia
C, = Coeficiente de sustentacdo
1
D == _pVZSCD
2 (4.20)

Onde:

Cp = Coeficiente de arrasto

Neste capitulo, serdo feitas analises de tracdo e poténcia requeridas, desempenho de subida e

descida.
4.1.1 Equacdo da sustentacdo e velocidade de estol

Fazendo a substituicdo do modelo de forga de sustentacdo na Eq. (4.18), obtém-se:

1 2
EPV SC, =mg
(4.21)

Assim, para manter o voo reto e nivelado em regime permanente.
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- 2mg
"~ |rhoSC, (4.22)

Para que a aeronave tenha uma capacidade de realizar voo é importante conhecer 0s

4.2 Tracdo disponivel e requerida

principios fundamentais da tracdo. Definimos a tragdo disponivel (T;) como a intensidade de
empuxo gerado pela hélice e fornecida para aeronave. Essas curvas podem ser obtidas por
meio de dinamdmetros, softwares especificos ou em ensaios em campo ou em tunel de vento.
Por outro lado, a tracdo requerida (Tg) pode ser determinada por meio de calculos
matematicos, levando em conta um voo reto e nivelado com velocidade constante.
(Rodrigues, 2013).

Para esse trabalho, apenas a estimativa da tracdo requerida sera estudada, uma vez que
analises praticas ou ensaios em tuneis de vento nao serdo possiveis. (Barbosa; Costa,2 021).

A determinacdo da tracdo requerida em voo reto e nivelado com velocidade constante

considera quatro forgas atuantes na aeronave, definidas pelas equagdes:

1
TR =D =E'DUZSCD

(4.23)
1
W=L= E.p.v2 S.C, (4.24)
Fazendo a divisdo das Eqgs. (4.23) e (4.24) tem — se que:
1
T, D 5.p-v%.5.Cp
w71 . 4.25
w L %.p.vz-.S.CL (4.25)
Que vai resultar em
Tr _ Cp
WG 4.26)

A tracdo requerida para um voo reto e nivelado em velocidade constante é:
w

B CL/CD (4.27)

Tr
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Analisando a Eq. (4.27), podemos notar que a tragdo requerida € inversamente proporcional a
eficiéncia aerodindmica CL/CD e diretamente proporcional ao peso da aeronave. Com o

objetivo de melhorar o desempenho da aeronave é necessario aumentar sua eficiéncia
aerodinamica. Isto pode ser feito com a escolha de um bom perfil aerodinamico, forma
geométrica da asa e com a minimizacao do arrasto total. (Rodrigues, 2013).

Para uma aeronave em uma determinada altitude com uma determinada velocidade de voo

como visto a Eq. (4.23), a tracdo requerida iguala-se com o arrasto total:

D—T—l 2-SC+1 2.g Ci
= Tg=5.pv%.3.0p + 5.p. V%5 —— (4.28)
) c? (4.28a)

R= 5PV <D+n.e.AR>

Segundo Rodrigues, a Eq. (4.28%) representa uma forma alternativa a Eq. (4.20) e contém
numericamente 0 mesmo resultado, de forma mais direta, com os pardmetros e caracteristicas
definidos anteriormente e sendo possivel obter o valor da tracdo requerida em diversos pontos
de velocidade. Manipulando a Eq. (4.19) para obtencdo do coeficiente de sustentacao temos:

2W (4.28b)
p.v%.S

C, =

Com isso, podemos perceber que uma mudanca minima que seja na velocidade de voo,
mantidas as condi¢BGes de peso, area da asa e altitude, fornece uma mudanca no valor da

tracdo requerida da aeronave. (Rodrigues, 2013).
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Tracao requerida da aeronave agricola
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Figura 28-Curva de tracdo requerida da aeronave agricola

Analisando as curvas obtidas na FIG. 29, é possivel observar que a velocidade minima
da aeronave € a velocidade de estol quando a aeronave atinge a sustentagdo méaxima. A
méaxima velocidade é obtida no ponto B proxima curva da tracdo requerida e o seu valor é de
26m/s. Analisando a velocidade de cruzeiro definida para etapa de pulverizagdo com a
velocidade de tracdo requerida minima encontrada no grafico, podemos dizer que a aeronave

realizara a etapa de pulverizacdo proxima da condi¢cdo de maximo alcance.

4.3 Poténcia disponivel e requerida

Segundo Rodrigues (2013), para analise em aeronave com propulsdo a hélice, a curva de
poténcia requerida na maioria das vezes é mais utilizada que a curva de tragdo, pois fornece
informagfes importantes que ajuda avaliar a maxima autonomia da aeronave e as condigdes
de subida da aeronave. Por meio de conceitos fundamentais da Fisica, podemos definir a
poténcia como o produto entre a forca e a velocidade, e, portanto, as curvas de poténcia
requerida podem ser obtidas a partir do produto entre a tragédo e a velocidade de voo.
Definimos a poténcia disponivel como toda poténcia que é fornecida pela hélice e pode ser
calculada na Eqg. (4.29). A poténcia requerida representa a poténcia que a aeronave precisa
para realizar o voo em diferentes condicdes de velocidades, pode ser calculada por meio da
Eqg. (4.30). (Rodrigues, 2013).

Py =Tyqv (4.29)
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(4.30)

Uma outra maneira de representar a poténcia requerida ¢ em funcdo dos coeficientes
aerodinamicos C, e Cp, a equacdo mostra como relacionar a poténcia requerida com 0s
coeficientes aerodinamicos da aeronave, tem-se que:
— W v

“fe (4.31)

P,

Sabemos que para uma condicao de voo reto e nivelado com velocidade constante a forca de

sustentacdo deve ser igual ao peso, tem-se que:

1
L=wW =§.p.v2'.S.CL

(4.32)
Portanto
2w
R P (4.33)
Substituindo-se a Eq. (4.31) na Eq. (4.33), tem-se que:
P w 2.W
rTC,, 4.34
L/CD pS CL ( )
2 (4.343)
w 2.W
B=llc S.C
L .
/CD p L
(4.34b)

(4.34c)
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2.W3.C2 (4.34d)
b= |—=3
p.S.C;

Tendo os valores de peso, altitude, area da asa e os coeficientes de arrasto e sustentacdo é

possivel plotar o grafico da Fig. 30, onde o ponto azul v, € 0 ponto vermelho € v.

Poténcia requerida da aeronave agricola

Pr

(]
——

0 10 20 30 40 50 60 70 80
v (m/s)

Figura 29-Curva de poténcia requerida

Segundo Rodrigues (2013), um outro ponto relacionado as curvas de poténcia que
veremos em instante diz respeito a capacidade de subida da aeronave, pois enquanto houver
sobra de poténcia a aeronave é capaz de ganhar altura e, portanto, a razdo de subida da mesma
pode ser determinada.

O ponto que representa a velocidade de minima poténcia requerida contém uma
diferenca fundamental em relacdo ao ponto que representa a velocidade de minima tracdo

requerida, pois enquanto a tracdo requerida minima é obtida para méaxima eficiéncia

aerodinamica da aeronave (CL/C ) , @ minima poténcia requerida é obtida para condic¢des
D

max
3/
C, /2 - . A . -
< /C ) . Para condi¢cdes de minima poténcia requerida de um voo com maxima
b max
autonomia, o coeficiente de arrasto parasita representa 1/3 do coeficiente de arrasto induzido
como mostra Eq. (4.35). (Rodrigues, 2013)
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1 4.35
3 Cp; (435)

Cpo =

Analisado a velocidade de cruzeiro da aeronave agricola pode-se concluir que na etapa
de pulverizacédo € onde vai se realizar o regime de maximo alcance em relacdo a um regime de
maxima autonomia como mostra a Fig.30.
4.4 Andlise de desempenho de subida

A anélise de subida é muito importante de ser considerada uma vez que o piloto deve
ter muita experiencia e sensibilidade para evitar o estol no inicio da decolagem. Para razdo de
subida que representa a velocidade vertical e que pode ser obtida de forma simples a partir de
um modelo de aproximacdo que utiliza como referéncia as curvas de poténcia disponivel e
requerida que foi obtido para voo reto e nivelado. (Rodrigues, 2013)

Figura 30- Forcas atuantes durante o voo de subida
Fonte: Rodrigues,2013

Nessa situacdo, a velocidade da aeronave esta alinhada com a direcéo do vento relativo

e forma um angulo de incidéncia 8 com relagcdo a uma referéncia horizontal. Analisando para
uma condicdo de velocidade constante as equacdes de estatica podem ser usadas. Observando
a Fig. 31 podemos notar que em condic¢do de subida a for¢a peso possui duas componentes
que sdo Wsinf® e W cos6 onde as mesmas sdo utilizadas para compor as equacfes de
equilibrio como é mostrado na equacéo. (Rodrigues, 2013)
T=D+ Wsinf
(4.36)

Segundo (Rodrigues, 2013), essa equagao é uma representacdo das forcas paralelas & direcdo

de voo da aeronave e pode- se notar que em uma condigédo de subida, a tracdo disponivel além
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de atuar como forma de vencer a forca de arrasto (tracdo requerida), também deve ser capaz o
suficiente de vencer a componente da forca peso dado por W sin8. Com isso, a soma das
forcas perpendiculares a direcéo de voo é:
L =W cos8
(4.37)

E importante observar que durante o voo de subida a forca de sustentacdo é menor que o peso
da aeronave. As Egs. (4.36) e (4.37) formam as equagdes de movimento para um voo de
subida com velocidade constante e sdo andlogas para o voo reto e nivelado. (Rodrigues, 2013)
Podemos obter a razdo de subida por meio da analise das curvas de poténcia disponivel e
requerida e a para obter por meio de formula matematica é partir do produto entre a tracdo e

velocidade como demostra a Equagao

T.v=D.v+ W.v.sinf (4.38)
T.v—D.v=D.v+ W.v.sin6 (4.38a)
T.v—-D.v
—w = v.sin 6 (4.38b)

Uma analise na Fig. 31 permite observar que o0 termo v.sin @ representa a velocidade da
aeronave e é denominada razdo de subida R (rate of climb), com isso a Eq. (4.39) pode ser

escrita da seguinte forma:

T.v—D.v . 4.39
T=Rc=v.sm9 (4.39)

Onde o termo T.v representa a poténcia disponivel e o termo D.v a poténcia requerida para
uma mesma condicéo de peso e altitude a Eq. (4.39) pode ser reescrita na forma seguinte:

Pqg— P (4.40)
=R, = v.sinf
W I V.SIn

Outro ponto importante com relacdo a razdo de subida é quando se deseja ganhar altura
rapidamente para se livrar de algum obstaculo. Nessa situacédo, a subida deve ser realizada em
uma condicdo de maximo angulo de subida 6,,,,. Vale lembrar que esse angulo corresponde
a menor velocidade horizontal e uma menor razdo de subida, porém fornece uma dificuldade
maior na subida da aeronave. (Rodrigues, 2013). O grafico da figura demostra a polar de

velocidade de subida
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Polar de velocidades de subida

Razéo de subida (m/s)
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Figura 31 -Polar de velocidade

Como podemos observar no grafico a maxima razéo de subida para essa aeronave agricola em
condigdes de atmosfera padrdo ao nivel do mar é de aproximadamente 1,529 m/s com uma

velocidade horizontal de 19 m/s.
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5 ANALISE DE ESTABILIDADE ESTATICA

5.1 INTRODUCAO A ESTABILIDADE ESTATICA

O estudo da estabilidade de uma aeronave demostra ser uma das mais importantes e
complexas partes do projeto de aeronave. Na presente secdo, sera abordada a estabilidade
estatica e dindmica. Pode-se afirmar que, numa aeronave que se encontra em um VOO
constante e estavel, o somatorio de forca e 0s momentos dessa aeronave € igual a zero. Uma
aeronave que obedece a essas duas condicBes se encontra em estado de equilibrio ou trimada.
Existem dois tipos de estabilidade: a estabilidade estética; e a estabilidade dindmica. O

conceito pode ser visualizado por meio da figura abaixo.

(a) (b)

Figura 32:Explicacdo de vérias condi¢des de estabilidade estatica
Fonte: Barbosa, Costa, 2021

Entendemos como a estabilidade estatica como a tendéncia natural de um corpo voltar
ao seu estado inicial depois de sofrer alguma perturbacdo ou agitacdo, seja de qual for a
natureza do fendmeno. Na Fig. 33 a esfera tende a regressar para a posi¢do de equilibrio
devido a curvatura em que a esfera se encontra. No caso da figura 33b, é necessario a acao de
uma forca externa para que o sistema retorne a sua posi¢do inicial. Na hipotese de uma
superficie plana, a esfera ndo teria uma forca restauradora como no caso a e b. Nesse sentindo
podemos dizer que a esfera teria uma estabilidade neutra. (Barbosa; Costa, 2021).

51.1 Introducéo a estabilidade dindmica

Entendido o conceito de estabilidade estatica, agora falta entender o principio da
estabilidade dindmica. No estudo da estabilidade dinamica o principal objetivo é entender o
tempo necessario que o corpo demora a retornar a sua posic¢do inicial de equilibrio e como ela

retorna para essa posicdo. O caso b da Fig. 34 ilustra bem esse principio, semelhante a um
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sistema massa mola. Por esse motivo, a estabilidade dindmica, abrange varios principios de
vibragdes mecénicas e com isso podemos analisar a resposta vibratoria rotacional da aeronave
em estudo, isto é, teremos um movimento oscilatério angular com relacdo a um dos seus
eixos, e por esse motivo é interessante conhecer como é o comportamento da aeronave no seu
retorno a posicdo angular (atitude) de equilibrio e ainda conseguir determinar o tempo
essencial para alcancar esta condicdo. (BARBOSA; COSTA, 2021).

N&o temos como definir dessa maneira objetiva em que momento um corpo tem
estabilidade dinamica, visto que é algo que depende muito da missdo do projeto e do
projetista. Tendo como exemplo, é possivel que um corpo possua movimento oscilatorio
amortecido, ainda assim demore muito o tempo no sentindo de diminuir a sua amplitude de
movimento. O que podemos afirmar é o estado de instabilidade dindmica, neste estado néo
tem um movimento oscilatorio amortecido, 0 que acontece de verdade é um movimento
oscilatério com capacidade de aumentar a sua amplitude. A figura 34 mostra varios
movimentos que pode acontecer na hora de analisar a estabilidade dindmica de uma aeronave.

o

=]
= 3]
<]
<

&

g

o4

Figura 33-Movimento oscilatério em vermelho e ndo oscilatorio em verde
Fonte: Rodrigues, 2013

Com isto, podemos afirmar que uma aeronave é dinamicamente estavel quando, apos
uma perturbacdo, a aeronave retorna a sua posicdo de equilibrio apds um tempo percorrido.
Uma aeronave dinamicamente instavel é aquela que permanece oscilando em torno de sua
posicdo de equilibrio com o aumento ou ndo de sua amplitude de movimento e com isso néo
conseguindo permanecer em equilibrio. Vale lembrar que o movimento oscilatorio so
acontece em aeronaves estaticamente estaveis. Pode se afirmar que toda aeronave
dinamicamente estavel é estaticamente estavel, porém o contrario ndo é verdadeiro. Desta

forma, a avaliacdo das duas estabilidades é de extrema importancia para a garantia de bons
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resultados operacionais para a aeronave. No entanto, a avaliacdo da estabilidade dindmica
exige a resolucdo de uma série de equacgdes de dificil solugdo analitica e que, por vezes, s6
podem ser resolvidas com o auxilio computacional. Neste capitulo serdo analisadas as duas
formas de estabilidade estatica e dindmica para o bom entendimento do trabalho.
(RODRIGUES, 2013).

Para melhor entendimento da estabilidade estatica é importante definir os graus de

liberdade da aeronave e o seu sistema de coordenadas que sdo mostrados na Fig. 35

Arfagem

v Rolamento

Guinada

Figura 34- Eixo de coordenadas e superficies de comando

5.2 ESTABILIDADE LONGITUDINAL ESTATICA

Analisaremos aqui as caracteristicas de estabilidade longitudinal, direcional e lateral
estatica. A estabilidade longitudinal esta ligada aos movimentos de rotagcdo em torno do eixo
Y (arfagem) e a estabilidade direcional e lateral com as rotacGes em torno dos eixos.
5.2.1 Dimensionamento do centro de gravidade

Para analisar a estabilidade longitudinal é necessario conhecer as posi¢cdes do centro
de gravidade. Para aeronaves convencionais o centro de gravidade esta entre 20% e 35% da
corda.

Vale lembrar que as posicOes de 20% e 35% serdo adotadas como referéncia para esse
trabalho, uma vez que o peso estrutural da aeronave ndo sera definido nesse relatorio.
(Rodrigues, 2013).
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5.2.2 Momento em uma aeronave

Para se analisar as condicdes de estabilidade de uma aeronave, o ponto fundamental é
a analise dos momentos ao redor do CG. Como forma de ilustrar a Fig.36 mostra a vista lateral
de uma aeronave e as principais forca usadas para determinar as solucdes de estabilidade

longitudinal estatica. (Rodrigues, 2013).

Figura 35- Forgas e momento atuando durante o voo
Fonte: Rodrigues, 2013

Observando a Fig. 36 é possivel calcular o momento resultante ao redor do CG da aeronave,
como mostra a Eq. (5.1)
mCG = T.dl + L.d2 + D.d3 — Lt.d4 + mac (5.1)

Para célculos de momento de estabilidade normalmente utiliza-se equacdes fundamentais em
coeficientes adimensionais, e com isso € ideal trabalhar com o coeficiente de momento ao

redor do CG e pode ser obtido por meio da Eqg. (5.2)

mlCG (5.2)

Cmee = q.5.¢

onde:
g — Pressédo dinamica [Pa];
S- Area da asa [m?];
C — Corda media aerodinamica [m].
E importante lembrar que para uma aeronave permanecer em condicdo de voo reto e
nivelado o somatério dos momentos em torno do centro de gravidade deve ser igual a zero

para determinada condi¢do de vo. A Fig. 37 mostra um gréafico com duas curvas C,,c; em
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funcdo de alfa (angulo de ataque). Cada curva representa uma aeronave com diferentes
caracteristicas de C,,c; € deste comportamento é possivel determinar se a aeronave tem ou

ndo estabilidade longitudinal estatica. (Rodrigues, 2013)

CmCG

Ponto de equilibrio (C,cg=0)
+ (nariz para cima)

Equilibrio perturbado

TS

1
®

Aeronave 1
3 Equilibrio perturbado
@

a

Aeronave 2

- (nariz para baixo)

Figura 36-Curva Cp,cc x o

Para que uma aeronave tenha estabilidade longitudinal estatica, € preciso a existéncia
de um momento restaurador que possui a necessidade de trazer a mesma de volta para a sua
posicdo de equilibrio apds sofrer uma perturbacéo. Para melhor entendimento observe a Fig.
37.

Considere dois avifes e suas respectivas curvas de momento ao redor do CG em
funcdo do angulo de ataque. (Rodrigues, 2013).

Analisando inicialmente que as duas aeronaves ambas estdo voando com um angulo de
ataque de trimagem representado como ponto 2 ou seja mgg = Cpee = 0 . Supondo que de
repente essas aeronaves sdo deslocadas da sua posicao de equilibrio por uma rajada de vento
que tende aumentar o angulo de ataque para o ponto 3 (nariz para cima) a aeronave 2 vai
apresentar um momento negativo (sentido anti-horario) que vai tender rotacionar o nariz da
aeronave para baixo trazendo a mesma novamente para a sua posi¢do de equilibrio. Ja a
aeronave 1 vai apresentar um momento positivo (sentido horario) que vai tender a rotacionar
0 nariz da aeronave para cima, afastando cada vez mais do seu ponto de equilibrio.
(Rodrigues, 2013).
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Ainda com a mesma analogia, se a perturbacdo provocada pela essa mesma rajada de
vento reduzir o angulo de ataque para o ponto 1 (nariz para baixo), a aeronave 2 vai
apresentar 0 momento positivo (sentido horario) que a rotacionar o nariz da aeronave para
cima, com isso trazendo de volta a sua posi¢do de equilibrio e a aeronave 1vai apresentar um
momento negativo (sentido-horario) vai tender a rotacionar o nariz da aeronave para baixo
com isso afastando mais ainda da sua posicéo de equilibrio. (Rodrigues, 2013).

Desta forma, podemos concluir através da analise da Fig. 37 e das consideracGes
descritas que um dos critérios importantes para garantir a estabilidade longitudinal estatica de
uma aeronave esta relacionado com o coeficiente angular da curva do coeficiente de momento
ao redor do CG em funcéo do angulo de ataque que obrigatoriamente deve ser negativo.
(Rodrigues, 2013).

5.2.3 Contribuicdo da asa na estabilidade longitudinal estatica
Para avaliar a contribuicdo da asa de uma aeronave € preciso o calculo dos momentos gerados
ao redor do perfil da aeronave devido as forgas de sustentagéo e arrasto como mostra a figura

abaixo.

.

h J

Figura 37 - Contribuicdo da asa
Nessa figura, podemos observar a presenca do momento caracteristico ao redor do centro

aerodinamico M, e as forcas de sustentacdo L e arrasto D respectivamente perpendicular e
paralela a dire¢cdo do vento relativo, desta forma podemos obter 0s momentos atuantes de
seguinte forma:

Mcgw = Mg + L.cosa, .(heg — hge) + L.sinay, . Zeg + D.sina,, . (heg — hge) - (5.3)

D.cosay, .Zcg
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Para pequenos angulos, as simplificacfes seguintes sdo validas:

cosa,, =1 (5.4)
sina,, = a,, (5.5)
L>»>D (5.6)

Esta aproximacdo é valida, pois geralmente o angulo «, é muito pequeno e a forca de
sustentacdo é bem maior que a forca de arrasto e como para a maioria dos avides a posi¢cdo do
centro de gravidade possui um brago de momento muito pequeno. Podemos reescrever a Eq.
(5.3) da seguinte forma:

Mcgw = Mgc + L. (heg — hae) (5.6)

Podemos reescrever a equacao na forma de coeficiente de momento como mostrado a seguir.
Para o célculo da curva do coeficiente de momento de arfagem em funcdo do &ngulo de

ataque a equa(;éo assume o seguinte formato:
MCGW — Mac + L (hCG - hac) (5-7)
§w-S-C  (u.S.C Joo-S.C

hee h
Cyvcew = Cymac + Ci. (? - %) 5.8)

O coeficiente de sustentacdo em funcdo do angulo de ataque da asa C, pode ser calculado por
meio da relacéo abaixo:
CL = CLO + a. OCW (59)

Que resulta em:

h h 5.10
Cvcew = Cmac + (Cro + a. ). (% - %) (5.10)

onde C;, representa o coeficiente de sustentacdo para angulo de ataque nulo «,, = 0°

ACycew _ (hcc hac) (5.11)
— a. — — —
da

C C
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Observando a Eq. (5.11) é possivel notar que para o coeficiente angular ser negativo e
contribuir positivamente para a estabilidade longitudinal estatica é necessario que que o
centro de gravidade esteja localizado a frente do centro aerodinamico. A figura abaixo mostra

0 gréafico da contribuicéo da asa.

Plane Name
—— T1-20.0 m/s-VLM2-Invi

Cm Alpha

Figura 38 - Contribuicdo da asa na estabilidade longitudinal estatica na posicéo

5.2.4 Contribuicdo da empenagem horizontal na estabilidade longitudinal estatica

Segundo (Rodrigues, 2014), é importante observar que como a superficie horizontal da
empenagem esta montada atras da asa, alguns critérios sdo importantes para se garantir o
controle da aeronave. Nessa condicdo de montagem, a empenagem estd sujeita a duas
interferéncias que afetam diretamente 0 comportamento aerodinamico da aeronave, a saber:

e Devido ao escoamento induzido pela asa, o vento relativo que atua na empenagem
horizontal ndo tem a mesma diregéo do vento relativo que atua na asa.

e Por conta do atrito de superficie e ao arrasto de pressdo atuantes na asa 0 escoamento
gue atinge a empenagem possui uma velocidade menor que a correspondente da
pressdo dindmica atuante na asa.

Uma maneira de minimizar esses efeitos consiste em posicionar a empenagem fora da regido

da esteira turbilhonada da asa. 1sso pode ser observado por simulacdo ou por meio de um
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ensaio de tanel de vento. A Fig. 40 mostra um ensaio feito no programa XFLR5, para

condigdes de voo reto e nivelado e para condigdes de angulo de ataque elevado.

Figura 39- Influéncia da esteira turbilhonar da asa na empenagem em uma condi¢do de voo
reto e nivelado com angulo de 0°

Para uma condicdo de angulo de ataque elevado é possivel observar na Fig. 41 que a esteira
turbilhonar da asa interfere na empenagem reduzindo a controlabilidade e estabilidade da

aeronave
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Figura 40- Influéncia da esteira turbilhonar da asa az empenagem em condic¢do de voo com
angulo elevado de 12°.

5.2.5 Estabilidade longitudinal estatica da aeronave completa
Para o melhor entendimento da estabilidade longitudinal estatica sera feita uma anélise
completa na aeronave para isso sera descrita a equacdo fundamental do momento de arfagem
ao redor do CG da aeronave reescrita a seguir:
Cvcea = Cmoa + Cymaa-%a (5.12)

Neste ponto entende-se como aeronave completa a juncdo da asa e empenagem, e desta forma
0 célculo pode ser a partir da soma das contribuicbes de cada elemento da equacdo de
coeficiente de momento e de sustentacdo, Egs. (5.8), (5.9), (5.10) com isso a Eq. (5.13) pode

ser determinada a seguir.

x:lf
_ _ de 1 de
CMaa = CLaw- (hCG - hac) - VH-n-CLat- (1 - E) + m . 2 W]g 6_01; Ax (513)
W x=0
Para verificacdo se a aeronave atende os requisitos da estabilidade longitudinal

dindmica, foi plotado no software XFLR 5 um grafico de coeficiente de momento em torno do

CG em funcéo do angulo de ataque como mostra a figura abaixo.
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Alp

Figura 41- Coeficiente de momento em torno do CG da aeronave completa

Como podemos analisar na Fig.42, é possivel identificar os angulos de trimagem de

cada posi¢do do centro de gravidade. Para a posicdo 1, o angulo de trimagem € 1,25° e para a

posicdo 2 é 6°. Com isso podemos observar que quanto mais o centro de gravidade fica na

parte traseira da aeronave menor é o grau de estabilidade longitudinal estatica e maior é o

angulo de trimagem como mostra a reta verde na Fig.42. O que pode levar voos menos,

seguros, devido a maior proximidade do angulo de estol.

Tabela 7 :Verificacdo dos requisitos para posicdo do CG da aeronave completa

Posicéo 2 Valores Atende o requisito?
dCy 0,235 sim
dg
Cumo 0,0768 sim
Posigédo 1 Valores Atende o requisito
dCy 0,019 sim
dg
Cumo 1,459 sim
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5.2.6 Ponto Neutro

O ponto neutro € a posi¢cdo do CG em que a aeronave possui estabilidade neutra.

O conceito do ponto neutro pode ser utilizado como um processo alternativo para se
verficar a estabilidade longitudinal estatica de auma aeronave. De acordo com a posi¢do do
CG em relagéo a posicdo do ponto neutro o coeficiente angular da curva Cyc; X « pode ser

negativo, nulo ou positivo como podemos observar na figura. (Rodrigues, 2013)

o @

Jr.- o .'rw

{ .|_|.'.' .IrJ| ' j] P

Figura 42- Representacéo do coeficiente angular para o ponto neutro

A medida da posi¢do do CG quanto ao do ponto neutro hpy sdo referenciadas como
porcentagem da corda média aerodindmica medidas a partir do bordo de ataque da asa, ou
seja, uma aeronave possui estabilidade longitudinal estatica enquanto o centro de gravidade
estiver localizado antes da posi¢do do ponto neutro. Para esse trabalho, foi feito uma anéalise
no software XFLR5 onde foi possivel ter uma ideia do centro de gravidade e do ponto neutro

como mostra a Fig. 44.
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Figura 43- Posicionamento do centro de gravidade e do ponto neutro

Xco 2.047
Xcp 4751

Figura 44- Resultado obtido do centro de gravidade e do ponto neutro da aeronave
Onde:

Xcp Centro de presséo.

5.2.7 Estabilidade Direcional estatica

A estabilidade direcional de uma aeronave esté ligada diretamente com 0s momentos gerados
ao redor do eixo vertical da aeronave. E muito importante que a aeronave retorne a sua
posicdo de equilibrio apds sofrer uma perturbacdo que mude a sua dire¢cdo de voo.
Matematicamente, o critério usado para garantir a estabilidade direcional estatica é por meio
da obtencdo de um coeficiente angular C,, positivo que por meio das condicdes de simetria
da aeronave a reta gerada por meio desse coeficiente angular intercepta o sistema de
coordenadas na origem, como mostra a Fig. 46. (Rodrigues, 2013)
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Aviio 1 - Estivel

B-)

¥

Cul=) Avidio 2 - Instivel

Figura 45 -Critério necessario para garantir a estabilidade direcional estética
Fonte: Rodrigues, 2013

Analisando a Fig. 46 e podemos observar que o0 avido 1 caso ocorra uma perturbacao
na qual o vento relativo comeca atuar na posi¢do equilibrio § = 0 para uma condicdo de g >
0° (rotacdo no sentido horario), instantaneamente sera criado um momento restaurador
positivo que vai tender novamente a alinhar a aeronave para a dire¢cdo do vento relativo.
(Rodrigues, 2013).

5.2.8 Estabilidade lateral estatica

Uma aeronave possui estabilidade lateral estatica quando um momento restaurador for
criado sempre que suas asas saiam de uma condicdo de equilibrio. Para os critérios de
estabilidade lateral é importante adicionar coeficientes adimensionais onde se avalia a
variacdo do coeficiente de momento C; ao redor do eixo longitudinal da aeronave em fungéo
do angulo ¢ de inclinagdo das asas provocada por meio de uma perturbacdo sofrida. Para
uma aeronave ser lateralmente estavel é necessario que o coeficiente angular da curva de
momento lateral em funcdo do angulo de inclinacdo seja negativo como mostra a Eq. (5.14) e

a Fig. 47 (Rodrigues, 2013)

dc, (5.14)
% = Cl¢) <0
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Ciyll

Avifio 1
estavel

Figura 46- Critério necessario para se garantir a estabilidade lateral estatica

Fundamentalmente, 0 momento de rolamento originado em uma aeronave quando se
encontra em uma situacdo de desequilibrio de alinhamento nas asas depende de alguns fatores
como o angulo de diedro, o enflechamento da asa, da posi¢do da asa em relacdo a fuselagem
(alta, média ou baixa) e da superficie da empenagem vertical. Entre estes fatores, a maior
contribuicdo para a estabilidade lateral estatica advém do angulo de diedro, que representa o
angulo formado entre o plano da asa e um plano horizontal, caso a ponta da asa esteja em uma
posicdo acima da raiz o &ngulo de diedro é considerado positivo, e, caso a ponta da asa se
encontre abaixo da raiz o diedro é considerado negativo. A Fig. 48 mostra a configuracdo de
diedro positivo e negativo. (Rodrigues, 2013)

Figura 47 -Angulo de diedro (positivo e negativo)

Para aeronaves de asa baixa ou média é utilizado o angulo de diedro positivo, desta
forma o mesmo contribui sensivelmente para aumentar a estabilidade lateral da aeronave.
Aeronaves de asa alta também podem ter diedro, porém em muitas situacdes ndo € necessario,
pois como o CG da aeronave esta localizado abaixo da asa, a propria configuracdo de fixacao
da fuselagem proporciona estabilidade na aeronave. Nos poucos casos em que é usado o

angulo de diedro e geralmente em aeronave, de asa alta quando é muito estaveis, como forma
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de melhorar a controlabilidade da mesma. N&o é aconselhavel o uso de diedro negativo em
aeronaves de asa baixa, pois pode causar uma perda de estabilidade lateral da aeronave.
(Rodrigues, 2013)
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5.3 ESTABILIDADE DINAMICA E MODELOS DINAMICOS LINEARES

Nesta secdo, serd analisado como sera o comportamento dindmico da aeronave com
um momento restaurador que tende a direcionar sempre para a posicao de equilibrio. O estudo
de estabilidade dinamica é a parte mais complexa, sendo um assunto muito abordado nos
programas de mestrado e doutorado. Para este trabalho serdo feitas algumas consideracdes
bésicas julgadas importantes, como as equagdes de governo, perturbacdo em caso de rajada de
vento e alguns tipos de oscilagfes. Vale lembrar que o estudo da estabilidade dindmica esta
ligado diretamente a assuntos da area de vibragcdes mecanicas. No caso de uma aeronave, esta
tera um movimento angular oscilatério ao longo de um determinado eixo.

Com o intuito de facilitar e possibilitar o projeto do controle automatico, é necessario
realizar manipulagdes que as tornem mais simples. Portanto, sdo propostas linearizagdes
dessas equacOes de forma que elas possam ser desacopladas e resultar em funcbes de
transferéncia de baixa ordem, bem como modelos de espacos de estados. As equacdes serdo
desacopladas de modo a descreverem isoladamente o0 movimento longitudinal e 0 movimento
lateral da aeronave.

Uma vez que as medicdes diretas do angulo de derrapagem B sdo dificeis de serem
encontradas em uma aeronave de pequena escala como o VANT em questdo, o angulo de
derrapagem ndo foi diretamente usado. Em contrapartida, para suprir os problemas de
derrapagem, foi inserido um Yaw Damper (¢ um sistema utilizado em aeronaves para
correcdo automatica do fendbmeno chamado rolamento holandés), que controla as taxas de
guinada com a acdo do leme e corrige supostas derrapagens. (COOK, 2007)

No estudo da estabilidade dindmica desse trabalho apenas iremos inicialmente escrever as
equacOes da dinamica do movimento na forma linearizada
5.3.1 Teoria de pequenas perturbacdes
Essa teoria pode ser utilizada para linearizagdo das equagcbes de movimento da aeronave
agricola. Pode-se assumir que a aeronave esta em condic¢des de equilibrio (trim) e que esta
sujeita a perturbacdes que podem causar algumas alteracbes com relacdo a condicdo inicial.
Segundo (Nelson, 1989), todas as varidveis das equagdes de movimento sdo substituidas por
um valor inicial adicionados de uma perturbagdo como a mostra a equagao:

X=X, + AX (5.15)

Assume-se que a aeronave esteja numa condicao de voo simétrico e que as forcas propulsivas

sejam constantes. Dessa forma para um voo reto e nivelado temos:



68

Vg =Wy =P =Tp=Dg=9o=0 (5.16)

Aplicando-se a expansdao da seérie de Taylor em termos das varidveis de pequenas
perturbacOes e desprezando os termos de ordem superior. Para perturbacdo no eixo x tem se a
equacao:

AX = aXA +6XA + oX AS +6X ASt (5.16)
Tt T 90" T 95e %% T a5t

onde as derivadas parciais sdo as derivadas de estabilidade consideradas para o voo.

5.3.2 Modelos lineares de espacos de estados

O espaco de estados consiste em representar o sistema dindmico linear a partir das equacoes
de movimento na forma matricial. Nessa secdo, sdo discutidas as matrizes de estados
linearizadas para o movimento longitudinal e lateral. Para um sistema linear considere a
seguinte equacao:

X = f(x,u) = AX + Bu (5.17)

onde X é o vetor de estado, u o vetor de controle A é a matriz de estados e B é a matriz de controle.
Podemos dizer que o sistema estd em equilibrio quando a derivada do vetor x for igual a zero. A
técnica usada foi a expansdo em série em Taylor do termo x = x — x,,, onde x,, € 0 estado
em condigdo trimada (equilibrio). (Cook, 2007)

5.3.3 Caso lateral da aeronave

Segundo a definicdo cléssica da dindmica do voo e de acordo com Cook (2007) o vetor de

estado para o caso lateral pode ser dado por:
(5.18)

—
<
—_—

ST

Em termos do vetor X¥,,, e aplicando jacobiano para x e um temos a matriz de estados 4, €
controle B,,; que é dado pela Eq. (5.19). Observado que os angulos de Euler ¢, 6 e Y sdo

angulos de trimagem.
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(5.19)

(5.20)

Os coeficientes destas matrizes sao obtidos por meio das Eg. (5.18), padrdo da dindmica do

voo, segundo Cook (2007). Nesse trabalho, foram acrescidas para receber o modelo

propulsivo. Os termos de momento angular foram substituidos por equacdes com 0s

coeficientes de momento contribuintes.

Y. = pSwby,
v 4ml,

S
[Crp+ Crpr] + pTW [Cro + CryB + Cy, 5] +

+ pVaSWbCYp

4im

n PVaSwbCy,

—u 4m

pVZSybCy,,
2M

PVt Swb Cys,
2M

Ju? + w?

(5.21)

(5.22)

(5.23)

(5.24)

(5.25)



N,

pSWbZU
L, = W [Cppp + Cprr] + PSWb”[CPO + CppB + Cp&lgr]
L ey
2M
pVaSWbZC
Lp - 1q 4
v, Sy b?C
L = _qu PVaow pr
4
_ pVaZSWbcpa
Sa 2
pVQZSWbC
sr = 2
pSWbZU

4V, [Crpp + Crrr] + pSva[CrO + CrB‘B + Cr5a6r] + 2 Tﬁm
a

N pVaSWbZCTP
p— '7q 4
pVCKZSWbCTBr
Noa = ——5—
pVOZzSWbCTST

Né‘r 2
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(5.26)

(5.27)

(5.28)

(5.29)

(5.30)

(5.31)

(5.32)

(5.33)

(5.34)
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PV2SybCrg (5.35)
Ny = ————"F
2]ZZ

5.3.4 Caso longitudinal

O caso longitudinal vai seguir o mesmo procedimento do caso lateral. Nisso, o vetor de
estados longitudinais é dado pela Eq. (5.36).

u (5.36)
w
J-C)lonz q
6
h
X, X, X, 0 (5.37)
4 =% Xo X 0
or M, M, M, 0
0 0 1 0
[Xsa Xs, ] (5.38)
Zs  Z
Blat — [M‘Za Miar
0 0

Os coeficientes dessas matrizes sdo dados pela Eq. (5.38) que é a relagdo da dindmica do voo.
De igual forma ao caso lateral, foram adicionados termos para receber o modelo propulsivo e

os termos de momento angular foram substituidos por equagdes com os coeficientes de
momento.

upSW pSWCX pSWCCX uq pspropcpropu (539)
X = _ a a _
W=7 [Cx, + Cx,a + Cx, b | ot v, 7
wpSy pSwCx, pSwcCx,u  pS Coropl (5.40)
Xo =—q +T [Cxo + Cx,a + Cx;,0e ] T TaMy “1 + T pmz]’wpmp
a
VaSwCxqC 5.41
Y = —w+t PYaowlxq (5.41)

a 4M



72

Yo = PVt SwCxqe (5.42)
Se M
e = pSpropCpropKrgwtoré‘t (5-43)
st M
upSy pSwCz pSwcCz,uq (5.44)
Zu =q +T [CZO + Czaa + CZSeSe ] - M = + 4mV:
upSy pSwCz,u  pSwCz,q (5.45)
Zw = M [CZO + Czaa + CZSeSe ] - ZMa + 4mV(:
PVaSwlz,C (5.46)
Zg=u+ M
, PV SwCy, (5.47)
be — M
upSy pSywcwCy,,  pSyc?Cp uq (5.48)
M, = [Cimy + Ciny@ + Cing, 8 | — <+ «
¢ Iy “oo T eene 2lyy HyyVa
upSy pSwcwCp u  pSy c?Cpy Uuq (5.49)
M, = [Cimy + Ciny@ + Cing, 8 | — “ 4 <
@ L,y Mo m Mae € 21y, 41, Vy
M - pSwc*Cm,,0q (5.50)
T 41,
_ PVESwCCimy, (5.51)
de — Zlyy

5.3.5 Estabilidade dinamica

Com as matrizes de estados linearizadas obtidas € possivel analisar o comportamento da

aeronave com relacdo a perturbacGes externas, como rajadas, por exemplo.
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Analisando a equacdo caracteristica para a equacdo diferencial padréo de segunda ordem com

coeficiente constante temos:

A2+ 2{w A+ w2 =0 (5.52)
{Al =n+jow (553)
Ly =1n— jw
onde:
n = — {w, — é a parte real da raiz e rege 0 amortecimento da resposta do sistema.

w = w,+/1 — ¢ —éaparte imaginaria e frequéncia natural amortecida.
w, — é a distancia radial da raiz e é chamada frequéncia natural ndo amortecida.
{ — € o fator de amortecimento.

Segundo Cook (2007), é possivel analisar o fator de amortecimento do sistema onde é
possivel manter como constante w,, e variar { de —oo a + oo. Esta analise pode ser aplicada
para as equacOes linearizadas dos principais movimentos da aeronave: arfagem; rolagem; e
guinada. Cook (2007) e outras referéncias definem modos dindmicos de respostas as
diferentes oscilagbes como: Curto periodo, Fugdide, Roll puro, Yaw puro, Espiral, Roll
Holandés (ou Dutch roll). Fazendo os calculos das raizes da equacdo caracteristica do VANT
é possivel analisar o seu comportamento em relacdo a estabilidade dindmica, como veremos

nos resultados.

5.3.6 Curto Periodo e Fugdide

Trata-se de modos longitudinais. Esses tipos de modos sdo gerados por meio de uma
excitacdo do tipo step no profundor, tem como resposta um modo rapido amortecido, seguido
de um segundo mais lentamente amortecido. O curto periodo tem caracteristica na rapida
variacdo do angulo de ataque e de arfagem. O fugdide é caracterizado por conta de uma
variacdo longa na altitude e na velocidade da aeronave. (Cook, 2007). A figura abaixo mostra
0s dois tipos de modos.

Motion occurs at
nearly constant speed

Cha in .
A:\gle’;?oknack Time
o — Short Period (several seconds)
Figura 48-Modo curto periodo



Fonte: Cook (2007)
Motion oocurs at

constant angie of attac / Mnmmum speed

Change

in Altitude \-

d‘“""" l——— Long Period
osciliation (order of 30 or more seconds)

Figura 49-Modo de fugdide
Fonte: Cook (2007)

As raizes caracteristicas do modo periodo curto sdo dadas por:

— MyZy + MyZ,

_Zot My, j(za, + M,)°

- 2 4

A equacao que descreve o modo fugoide

2
4  ZuXq — Xy Z4 N (ZuXg + X, Zy) N 97y,
P 2Z, - 47; Zg

5.3.6.1 Espiral
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(5.54)

(5.55)

Para espirais, existe um modo n&o vibratorio. E caraterizada por uma combinacio de

derrapagem, rolamento e guinada quando isso acontece. Isto € devido a estabilidade estatica

lateral. Esta perturbacdo é causada por uma mudanca no angulo de inclinagdo das asas. Além

disso, como no modo de rolagem, a aeronave € considerada em voo estdvel. Em outras

palavras, é considerado equilibrado pela altura das asas. O ruido da cauda vertical € causado

pela mudanca no angulo de inclinacdo das asas (angulo positivo), o escoamento atinge a

cauda vertical com um angulo de impacto igual ao angulo de deslizamento, 0 que causa a

oscilacdo torque para fazer a aeronave escorregar, devido a forca de elevacdo gerada.

Também cria um momento de rotacdo que afeta diretamente o angulo de escorregamento. E

ao mesmo tempo o momento de lancamento negativo devido ao deslizamento.
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Aumento do angulo de

Rolamento

Forca de sustentacdo no

estabilizador vertical Perturbacédo

aue 1o nn

Figura 50 Modo Espiral
Fonte:(COOK, 2007)

Nesta figura, temos uma perturbacdo causada por um pequeno angulo de rotacédo
positiva ¢, resultando em uma pequena velocidade de deslizamento lateral positiva v
conforme indicado em (a). Devido a este deslizamento, o estabilizador vertical faz um angulo
B, 0 que cria outro momento de recuperacdo. O movimento das asas cria uma forca de
elevacdo diferencial nas asas, e isso resulta em um torque de rolamento, que ¢ indicado pelos

pontos (b) e (¢) na figura.

5.3.6.2 Dutch Roll

O modo Dutch roll consiste em um movimento que afeta a aeronave e consiste numa
oscilacdo da cauda ao mesmo tempo que a fuselagem oscila. A guinada é atrasada e esta
relacionada ao rolamento e deslizamento. Suas raizes consistem em um par de raizes
complexas conjugadas de um polindmio carateristico. Para que o modelo em escala seja
estavel neste modo, o amortecimento deve ser alto. E para que isso acontega, € necessario que
a area do estabilizador seja grande o suficiente, mas isso resulta em uma perda de estabilidade
para a operacao em espiral, e neste caso € necessario encontrar um equilibrio entre esses dois

modos de operacdo, como mostra a Fig. 52.



Figura 51- Modo de oscilagdo Dutch roll
Fonte:(Cook,2007)
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6 CONCLUSAO
6.1 Resultados alcancados

Este trabalho teve trés frentes: a modelagem da aeronave que incluiu seu projeto 3D e
equacdo aerodindmica; desenvolvimento da estabilidade direcional longitudinal e lateral; E
por fim, um ambiente de simulacdo para validagdo do projeto. Para a primeira parte, foi
possivel obter uma representacdo aceitavel da aeronave e um comportamento dindmico de
acordo com a realidade. Foram encontradas dificuldades na andlise aerodindmica, como
atingir a zona de estol e adquirir dados confidveis na analise 3D da asa. Essas questdes foram
abordadas usando varios métodos analiticos (XFLR5). Para a segunda frente, obteve-se um
sistema de sustentacdo e estabilidade com respostas aceitaveis em todas as fases do voo e
resistente as influéncias do vento. Houve dificuldades em realizar o ajuste do ganho do
controle para que ele se comportasse corretamente ao atender todos os requisitos de comando
impostos ao sistema. Foi feita analise de comparac¢des de coeficiente de sustentacdo do perfil
e da asa de forma a encontrar o coeficiente de sustentagdo maximo para aeronave. Uma vez
que no trabalho anterior apenas foi considerado o coeficiente do perfil e ndo da asa. Foi feita
analise na asa para observar o comportamento de pressdo para um angulo de ataque de 5°.

Além disso, para diferentes velocidades, as forcas e reacbes aerodindmicas sdo
modificadas, modificando a dindmica de voo da aeronave. Por fim, concluiu-se que o objetivo
foi alcancado tanto na simulacdo quanto na estabilidade da aeronave. O simulador sera
utilizado para analise e outras aplica¢fes futuras, pois é possivel utilizar dados de outras

aeronaves como entradas para sua simulacédo e anélise.

6.2 Para trabalhos futuros, sdo propostas as seguintes atividades:

Analise em CFD para o melhor entendimento do escoamento na superficie do

extradorso e o intradorso da aeronave;

e estudo estrutural da aeronave, estudo de cargas na aeronave, cargas atuantes nas asas,
calculo estrutural da assa de pouso e decolagem de voo em curvas;

e Obtengdo das derivadas aerodindmicas constante nas Egs. (5.19) até (5.55) para

realizacdo da simulacdo aerodindmica, obtencdo dos pontos de equilibrio, linearizacédo

do sistema e projeto de sistema de controle e guiamento.

e Estudo de simulagdo dindmica e parametros de controle.
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