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RESUMO

Uma das etapas de um novo projeto aerondutico inclui a analise de estabilidade
estatica, necessaria para garantir que apds uma perturbagao a aeronave retorne para
sua posicao inicial em equilibrio. O presente trabalho tem por objetivo a andlise de
estabilidade longitudinal estdtica de uma aeronave e para isso ¢ desenvolvido um programa
em linguagem Python que auxilie a equipe Iguanas Aerodesign nas andalises matematicas
para elaboracao dos relatérios de estabilidade estatica para as futuras aeronaves projetadas.
A fim de demonstrar a eficacia do programa, foi realizado uma anélise para verificacao
dos critérios de estabilidade longitudinal estatica de uma aeronave da equipe e, apds as
analises, foi observado que a aeronave apresenta estabilidade estatica através do coeficiente
de modelo de arfagem, C),04, € do coeficiente angular de momento de arfagem, C,,qq.
Além disso, foi obtido o angulo de trimagem «,.;,,, do aviao de deflexao ¢ para o profundor

capazes de manter a aeronave em equilibrio estatico.

Palavras-chave: Aerodesign, controle, projeto aeronautico, projeto de aeronaves



ABSTRACT

One of the stages of a new aeronautical project includes static stability analysis,
necessary to ensure that after a disturbance the aircraft returns to its initial position in.
The aim of this work is to analyse the static longitudinal stabililty of an aircraft and, for
that, a program in Python language is developed to help the Iguanas Aerodesign team in
the mathematical analysis for the preparation of static stability reports for future aircraft
projects. In order to demonstrate the effectiveness of the program, an analysis was carried
out to verify the static longitudinal stability criteria of an aircraft designed by the team.
The analysis showed that the aircraft is statically stable regarding the pitching movement,
Cinoa, and of the heave moment angular coefficient, C,,,,. Furthermore, it was obtained
the trim angle .4, of the deflection plane ¢ for the elevator capable of keeping the aircraft

in static equilibrium.

Keywords: Aerodesign, control, aeronautical design, aircraft design
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1 INTRODUCAO

Ainda no inicio do século XX, a comunidade aeronautica ja havia solucionado diver-
sos problemas técnicos necessarios para garantir o voo eficaz de uma aeronave motorizada
mais pesada que o ar (NELSON et al., 1998). Apesar disso, havia ainda uma questao a ser
melhor investigada. Essa questao, estava relacionada a compreensao da relacao entre o
controle e a estabilidade. Através de diversos experimentos, foi constatado que para um
voo bem sucedido a aeronave deveria ser inerentemente estavel. Dessa forma, o estudo dos
critérios de estabilidade se tornaram fundamentais no desenvolvimento de aeronaves, visto
a necessidade de transportar cargas e passageiros de maneira segura e eficiente.

O conceito de estabilidade é essencial na concepcao de uma aeronave. Primeira-
mente, é importante saber que a estabilidade pode ser divida em estatica e dinamica. Visto
isto, a estabilidade estatica pode ser definida como a tendéncia inicial de um sistema retor-
nar a sua posigao de equilibrio - ou divergir desta - apés uma pertubacao (ANDERSON;
BOWDEN, 2005). Esse conceito nao explicita se em algum momento esse sistema ja esteve
em equilibrio ou de que maneira o mesmo pode alcanga-lo. Essa explicacao é obtida com o
auxilio da andlise de estabilidade dinamica.

Para o caso de uma aeronave, a garantia da estabilidade esta diretamente ligada
ao conforto, controlabilidade e seguranca do voo (RODRIGUES, 2010). Nesse sentido, a
estabilidade longitudinal estatica de uma aeronave esta relacionada a capacidade deste
em retornar a posicao de equilibrio apds sofrer algum distirbio, que o rotaciona em torno
do eixo lateral através de um momento restaurador até a posicao de trimagem, ou seja,
de equilibrio. Para a competicao SAE Aerodesign, é necessario que a aeronave projetada
seja longitudinalmente estavel de modo a se manter em equilibrio a fim de garantir a sua
seguranca e integridade durante o envelope de voo.

A competicao SAE Aerodesign é um programa estudantil que acontece nos Esta-
dos Unidos desde 1986, e desde 1999 no Brasil (EMMERICK; ROSADO, 2017). Ela é
organizada anualmente, e tem por objetivo a construcao de aeronaves radio-controladas
por estudantes de graduacao nas areas de engenharias visando simular os desafios reais
enfrentados nos projetos aeronduticos através de estudos para desenvolvimento do projeto
conceitual e preliminar de um aeromodelo nas diversas etapas como aerodinamica, desem-
penho e estabilidade.

A andlise de estabilidade representa um dos pontos mais complexos no desenvolvi-
mento do projeto de uma aeronave, devido a necessidade de solucionar equacoes algébricas
que diversas vezes s6 podem ser resolvidas com o auxilio computacional (RODRIGUES,
2014b). Nesse contexto, priorizando a estabilidade longitudinal estatica da aeronave o

presente trabalho tem por objetivo o desenvolvimento de um programa para auxiliar o
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projeto de estabilidade estatica de aeronaves projetadas pela equipe Iguanas Aerodesign,
através da realizacao dos calculos e que possibilite a alteracao e visualizacao dos parametros
de entrada e o impacto que estes causam na estabilidade longitudinal final, bem como o
armazenamento desses dados para posterior consulta pela equipe. Além disso, objetiva-se
tornar o presente trabalho um apoio bibliografico de facil compreensao que auxilie os

integrantes da equipe nos seus projetos futuros.

1.1 JUSTIFICATIVA

Um fator a ser considerado no projeto de construcao de uma aeronave destinada a
participar da competicao SAE Aerodesign Brasil diz respeito a andlise de estabilidade e
controle, pois é nessa fase do projeto que se dimensionam e verificam todos os critérios
necessarios para assegurar o sucesso do voo, visto que um projeto de estabilidade e controle
bem executado reduzem as chances da ocorréncia de imprevistos que podem comprometer
a manobrabilidade e, consequentemente, provocar a queda da aeronave. Por isso, as equipes
que competem na SAE Aerodesign se deparam com o desafio de projetar aeronaves estaveis
frente aos esforcos inerentes do voo.

Dentro do curso de engenharia mecanica, a equipe Iguanas Aerodesign compoe um
dos projetos de extensao da Universidade Federal do Sul e Sudeste do Para. Este, por sua vez,
proporciona aos estudantes do curso a possibilidade de aplicar os conhecimentos adquiridos
em sala de aula em um projeto de engenharia que simula os desafios presenciados pela
industria aeronautica, porém, o estudo da estabilidade e controle é um tépico complexo, que
envolve conceitos que geralmente sao estudados ao final do curso de graduagao. Dessa forma,
este projeto visa constituir uma base de conhecimentos acerca do assunto, funcionando
como um norteador para trabalhos futuros desenvolvidos pela equipe.

A equipe Iguanas Aerodesign, recentemente tem iniciado os estudos introdutérios
acerca de estabilidade estatica para o desenvolvimento dos projetos aeronauticos, bem como
para o Relatorio de Estabilidade, porém, o nivel de conhecimento técnico acerca do assunto
ainda ¢ insuficiente para atender as necessidades da equipe e melhorar a pontuacao e,
consequentemente, a classificacao para Competicao de Acesso. Dentre as principais razoes
para essa insuficiéncia estao: escassez de referéncias bibliograficas em lingua portuguesa,
baixa agilidade na realizagao dos calculos para os critérios de estabilidade estatica e
limitacoes quanto a quantidade de integrantes na equipe para realizagao das diversas
atividades necessarias para o projeto.

Este trabalho visa servir de apoio para o desenvolvimento dos projetos e relatorios de
estabilidade estatica da equipe para futuras aeronaves destinadas a participar da competicao
SAE aerodesign. Além disso, o programa desenvolvido facilitara a comunicac¢ao entre as
diferentes subequipes do projeto conceitual, aerodinamico e desempenho, permitindo o

armazenamento das informagoes em um banco de dados da equipe com diferentes modelos e
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configuragoes de aeronaves. O programa ainda, podera ser otimizado e novas funcionalidades
poderao ser implementadas em seu cddigo fonte a fim de aprimorar a gama de ferramentas

disponiveis para a equipe.

1.2 OBJETIVOS

O objetivo do presente trabalho é estudar o projeto de estabilidade e controle

longitudinal de uma aeronave destinada a competi¢oes SAE Aerodesign.

1.2.1 Objetivos Especificos

e Estudar as metodologias de projeto de estabilidade longitudinal de uma aeronave;
e Desenvolver um programa em Python para realizacao dos calculos;

e Checar os resultados gerados pelo programa através de projetos encontrados na

literatura;

e Analisar as caracteristicas de estabilidade de uma nova aecronave a ser desenvolvida

para a préxima competicao;

e Realizar ajustes e melhorias no projeto da aeronave de forma a melhorar as caracte-

risticas de estabilidade e controle;

e Desenvolver uma metodologia interna de projeto de estabilidade e controle para

futuros projetos da equipe Iguanas Aerodesign.

1.3 ESTRUTURA DO TRABALHO DE CONCLUSAO DE CURSO

O presente trabalho esta dividido em 7 capitulos. O primeiro capitulo, apresenta
de forma resumida o contexto geral e o tema desenvolvido neste trabalho, elencando os
objetivos gerais, especificos e justificativa do projeto realizado.

No segundo capitulo é realizado uma revisao bibliografica acerca dos principais
componentes estruturais presentes em uma aeronave relacionando-os com o projeto aero-
design, bem como o sistema de coordenadas que norteia os projetos aerodinamicos.

No terceiro capitulo sao apresentados os principios basicos de aerodinamica, abor-
dando os conceitos de perfil aerodinamico, asas e empenagem essenciais para o estudo de
estabilidade.

No quarto capitulo sao apresentados os conceitos de estabilidade estatica, bem
como a formulagao matematica para avalizacao dos critérios de estabilidade longitudinal
estatica para os principais elementos da aeronave.

No capitulo cinco é apresentada a metodologia utilizada para o desenvolvimento do
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programa e do projeto de estabilidade longitudinal estatica para aeronaves da equipe.
No capitulo seis é apresentado a analise de estabiliidade de uma aeronave encontrado
na literatura para fins de validacao. Apds validado o programa, um estudo de estabilidade
é realizado para uma aeronave projetada pela equipe Iguanas destinada a participar da
Competicao de Acesso Sae Aerodesign.
No tultimo capitulo é realizado uma sintese do que foi realizado no projeto, o que

foi descoberto e como esse trabalho agregou a equipe Iguanas Aerodesign.
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2 CONCEITOS GERAIS DE AERONAVES

Neste capitulo, sao apresentados os elementos estruturais presentes em aeronaves
elencando-os com a fundamentacao tedrica basica acerca do projeto de uma aeronave.
Além disso, sao apresentados os movimentos de rotagao em torno dos eixos utilizado pela

industria aerondutica.

2.1 DEFINICOES E COMPONENTES BASICOS

Nesta secao, sao apresentados os principais elementos construtivos de uma aeronave
de modo a descrever a sua composicao basica e, com isso, facilitar a compreensao da

influéncia de cada um na estabilidade estatica do avido.

2.1.1 Fuselagem

A fuselagem é a estrutura principal do corpo da aeronave. Nela, sao instalados
acessorios, controladores, equipamentos, bem como o espago para ocupacao dos passageiros
e cargas. Em aeronaves monomotoras, o motor é abrigado na fuselagem enquanto que
em multimotoras podem estar acopladas tanto a fuselagem, quanto as asas. Existem,
basicamente, trés tipos de formatos construtivos de fuselagem: trelicada, monocoque e semi-
monocoque (RODRIGUES, 2014b). Na Figura 1, sdo apresentadas as trés configuragoes

citadas.

Figura 1 — Tipos mais comuns de fuselagem.
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o

TRELICADA MONOCOQUE SEMI-MONOCOQUE

Fonte: Adpatado de Rodrigues (2014b).

2.1.2 Asas

A asa é uma superficie sustentadora que esta entre os principais elementos de
uma aeronave. Este elemento é responsavel por prover sustentacao e distribui-la para

a fuselagem, além de suportar os esforcos provenientes da superficie de controle e do
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escoamento ao redor de sua superficie. Devido a isso, a sua composicao estrutural pode ser
bastante complexa dependendo do tipo e porte da aeronave. Para o caso de uma aeronave
destinada a participar da competicao SAE, as asas costumam ser compostas basicamente
por trés elementos principais: a longarina que é o principal elemento estrutural, as nervuras,
responsaveis por definir a curvatura da asa e o revestimento plastico de acabamento da
superficie da asa (OLIVEIRA et al., 2020). A Figura 2 apresenta a estrutura bésica de

uma asa.

Figura 2 — Estrutura da asa com principais elementos
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Fonte: Proprio Autor.

2.1.3 Estabilizador horizontal

Os estabilizadores, sao superficies localizadas na cauda da aeronave e sao res-
ponséaveis por contribuir para a estabilidade longitudinal estatica através da forca de
sustentacao resultante da diferenca de pressao que é gerada em torno da sua superficie
que contrapoe as demais forgas causadas pela combinacao asa-fuselagem. Essas superficies,
sao divididas em duas partes: horizontal e vertical. Para o presente trabalho, o foco estara
no estabilizador horizontal cuja influéncia para a estabilidade longitudinal da aeronave é a
mais significativa (PUMPMACKER et al., 2020). Na Figura 3, é apresentada a estrutura

basica do estabilizador.

Figura 3 — Estrutura bésica do estabilizador horizontal.

PROFUNDOR

ESTABILIZADOR HORIZONTAL

Fonte: Adaptado de Rodrigues (2014b).
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Note que ha uma diferenca entre o estabilizador horizontal e o profundor, sendo o

primeiro a parte fixa e o segundo a parte mével da cauda horizontal.

2.1.4 Trem de pouso

O trem de pouso tem como principal funcao absorver a energia cinética proveniente
do choque com o solo na operagao de aterrissagem e taxiamento (ROSKAM, 1985). Para
o estudo da estabilidade estatica, a posicao e configuracao do trem de pouso principal tém
grande influéncia na posicao do Centro de Gravidade (CG) da aeronave e, consequentemente,

influencia em um dos principais parametros para a avaliagao da estabilidade estatica.

Figura 4 — Trem de pouso principal e bequilha.

Préprio Autor.

2.1.5 Grupo moto-propulsor

O grupo motor-propulsor é formado pelo conjunto da hélice e o motor. Nesse
sentido, a funcao primaria do motor é fornecer a poténcia necesséaria para colocar a hélice
em movimento de rotagao e essa, por sua vez, proporciona a tragao para impulsionar o
aviao (SOUSA et al., 2019). Além disso, as aeronaves podem ser classificadas quanto ao
nimero de motores presentes na sua estrutura podendo ser: monomotores, bimotores e

multimotores.

Figura 5 — Modelo de motor 2 tempos utilizado em competicoes SAE Aerodesign.

Fonte: (OSENGINES, 2000)
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2.1.6 Superficies de controle

Uma aeronave possui basicamente trés superficies de controle fundamentais res-

ponsaveis pelos movimentos de rotagao nos eixos da aeronave que sao: ailerons, leme e

profundor (CAMPOS et al., 2017).

Figura 6 — Superficies de controle responsaveis pelos movimentos da aeronave.

AILERON

PROFUNDOR

Fonte: Préprio Autor.

Essas superficies, auxiliadas pelos estabilizadores, sao essenciais para promover a
estabilidade estatica da aeronave. Para o estudo da estabilidade longitudinal estatica, o
profundor é a principal superficie responsavel por manter a aeronave em equilibrio estatico.

Na Tabela 1, sao apresentados os elementos da aeronave e suas caracteristicas.

Tabela 1 — Principais elementos da superficie de controle.

Elemento Localizacao Funcao
Ailerons Asa Controle de rolamento
Leme Superficie vertical da empenagem Controle de guinada

Profundor estabilizador horizontal da empenagem  Controle de arfagem
Fonte: Proprio Autor.

O correto dimensionamento das superficies de controle sao fundamentais para a
estabilidade do voo, bem como para a seguranga da aeronave em condicoes de perturbacao
ou manobras (KROO; SHEVELL, 2001). Por isso, é essencial que no projeto de estabilidade
e controle, a etapa referente ao projeto das superficies de controle seja realizada com
o maximo de atencao aos detalhes através dos estudos complementares das areas de

estabilidade e aerodinamica das equipes de aerodesign.
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2.2 SISTEMA DE COORDENADAS USADO NA INDUSTRIA AE-
RONAUTICA

Para o estudo da estabilidade estatica, é essencial a compreensao do sistema de
coordenadas utilizado na industria aerondutica. Nesse eixos, sao realizados os movimentos
de rotacao responsaveis por definir os graus de liberdade da aeronave (RODRIGUES,
2014a). Dessa forma, os movimentos de rotagao sao realizados mediante a aplicagao dos
comandos das superficies de controle. Com a aeronave em movimento, a atuacao de qualquer
uma dessas superficies pode provocar deslocamentos em até seis graus de liberdade. Na
Figura 7, é apresentado tal sistema de coordenadas e os respectivos movimentos angulares

em cada eixo.
Figura 7 — Eixos de coordenadas utilizados na aerondutica.
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Fonte: Préoprio Autor.

Na interseccao entre os eixos lateral, longitudinal e vertical se localiza o centro de
gravidade (CG) do avido. O movimento de rotagao em torno do eixo vertical da aeronave
é denominado de guinada (yaw), o movimento de rotagao em torno do eixo lateral é
denominado arfagem (pitch) e em torno do eixo longitudinal recebe o nome de rolamento
(roll). Todos esses movimentos de rotacao sao realizado por meio da aplicagdo de comandos
no profundor para o caso da arfagem, no leme para guinada e nos ailerons para rolamento
(RODRIGUES, 2014b).
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3 PRINCIPIOS DE AERODINAMICA

Nesse capitulo, sao apresentados os principais conceitos de aerodinamica necessarios
para o estudo da estabilidade longitudinal estatica e sua aplicacao em um projeto de

aeronave destinado a participar da competicao SAE Aerodesign.

3.1 TEORIA DO PERFIL AERODINAMICO

Um perfil aerodinamico é uma superficie projetada com o objetivo de se obter uma
reacao aerodindmica a partir do escoamento de um fluido ao seu redor (ANDERSON,
2010). Outro termo utilizado para descrever perfil aerodinamico é aerofélio. Na Figura 8,
é apresentado um modelo tipico de perfil aerodinamico e suas principais caracteristicas

geométricas.

Figura 8 — Caracteristicas geométricas de um perfil aerodinamico.

Espessura Linha de arqueamento médio

Bordo Bordo
de Ataque

Arqueamento \ Linha da corda

Corda
Fonte: Préprio Autor.

Os termos apresentados na Figura 8 sao listados e descritos abaixo:
e Linha de arqueamento: ¢ a curva que representa a média de todos os pontos que
constituem a curva superior e inferior do perfil.

e Linha da corda: representa a reta que une o ponto inicial e final da linha de arquea-

mento.

e Espessura do perfil: representa a altura do perfil medido perpendicularmente a linha

da corda.

e Arqueamento do perfil: ¢ a medida da distancia maxima entre a linha de arqueamento

e a linha da corda.

E interessante notar que as caracteristicas geométricas do perfil aerodinamico

podem variar conforme a necessidade, apresentando-se com arqueamento simétrico ou
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assimétrico provendo menor e maior sustentacao, conforme a necessidade do projeto em

questao.

3.1.1 Angulo de ataque e angulo de incidéncia

O angulo de ataque é um termo utilizado pela industria aeronautica para denominar
o angulo formado entre a linha da corda do perfil aerodinamico e a direcao do vento relativo,
Figura 9. Esse angulo, é importante no projeto aerodinamico da aeronave e influencia
significativamente na geracao de sustentagao do perfil aerodinamico (RODRIGUES, 2014b).
De maneira geral, devido a diferenca de pressao em torno do perfil aerodinamico provocado
pelo escoamento do ar, a capacidade de sustentacao da aeronave aumenta conforme o
angulo de ataque se eleva até certo ponto em que essa sustentacao decresce repentinamente.

A esse ponto, é dado o nome de estol. A Figura 9, apresenta a definicao do angulo de ataque.

Figura 9 — Definicao do angulo de ataque do perfil.

Espessura Linha de arqueamento médio
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Fonte: Proprio Autor.

O angulo de incidéncia é representado por 6, e serve para denominar o angulo
formado entre a linha da corda do perfil e uma linha horizontal de referéncia (Figura 10).
Geralmente, as asas sao fixadas a fuselagem de modo que o perfil forme um pequeno angulo
de incidéncia positivo (RAYMER, 2012).
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Figura 10 — Representacao do angulo de incidéncia.
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Fonte: Proprio Autor.

Por vezes, o angulo de ataque e incidéncia sao confundidos. Por isso, uma forma de
distinguir as duas nomenclaturas é notar que o angulo de ataque pode variar conforme a
aeronave realiza o percurso de decolagem, voo em cruzeiro e aterrissagem, enquanto que o

angulo de incidéncia é fixo e pré-estabelecido no momento da fabricagao da mesma.

3.1.2 Numero de Reynolds

E um ndmero adimensional utilizado em mecanica dos flufdos para caracterizar o
perfil de escoamento de um fluido. O nimero de Reynolds é a razao entre forcas inerciais
e forcas viscosas. Também pode ser visto como uma razao de forcas de cisalhamento
turbulentas e forcas de cisalhamento viscoso (VICTOR, 2015). Para aplicagoes no estudo de

perfis aerodinamicos, o mesmo pode ser expresso em funcao da corda média aerodinamica:

puc

Re = (1)

Sendo v a velocidade de escoamento do fluido em m/s, p a densidade do ar em
kg/m3, u a viscosidade dinamica do ar em m?/s e ¢ a corda média aerodinamica do perfil

em m.

3.2 ASA DE ENVERGADURA FINITA

Para atender as necessidades especificas de cada projeto, diversos modelos de asas
sao desenvolvidos. Esses modelos possuem diferencas entre si com relagao a dimensoes,

formas geométricas, acoplamento na aeronave, etc.
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3.2.1 Forma geométrica e localizacao da asa na fuselagem

Quanto a geometria, as asas podem possuir uma grande diversidade de formas
com vantagens e desvantagens especificas (SANTOS, 2017). As asas podem ter geometrias
retangular, trapezoidal ou eliptica, cada uma com as suas especificidades quanto a eficiéncia
e a facilidade de construcao. De modo geral, asas com configuracao retangular sao de
facil construcao, porém, menos eficientes devido ao arrasto induzido presente na ponta
da asa. Por outro lado, asas elipticas possuem a maior eficiéncia aerodinamica, mas com
uma complexidade de fabricagao maior. Desse modo, para competicao SAE a configuracao
trapezoidal é mais utilizada por possuir caracteristicas intermediarias entre a configuracao
retangular e eliptica (MINA; SILVA, 2010). A Figura 11, apresenta as principais geometrias

para asas utilizadas na competicao SAE Aerodesign.

Figura 11 — Principais formas geométricas de asas.

Asa Reta Asa Trapezoidal

Asa Mista Asa Eliptica

Asa Enflexada Asa Delta
Fonte: Préoprio Autor.

Além disso, um ponto a ser analisado para o estudo da estabilidade estatica é com
relacao a posicao do acoplamento da asa na fuselagem. Nesse sentido, ha trés configuragoes
possiveis: asa alta, média e baixa (VEDOI; OLIVEIRA; FARINA, 2021). Cada configuragao,

assim como a geometria das asas, possui vantagens e desvantagens como listadas a seguir:

e Asa Alta: proporciona maior estabilidade lateral para a aeronave, além de nao
necessitar de uma pista extensa para realizagao do pouso. Com essa configuracao, é

possivel dispor de mais espaco para o compartimento de carga.

e Asa Média: apresenta menor arrasto, porém, essa configuragao proporciona aumento

no peso da fuselagem causando, com isso, problemas estruturais.
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e Asa Baixa: A maior vantagem dessa configuracao esta relacionada ao projeto do
trem de pouso que ¢é acoplado na prépria asa. Nao necessita de pista extensa para
decolagem, porém, gera instabilidade lateral, sendo necesséario a adi¢ao no angulo
de diedro que é o angulo da asa com relagao a linha longitudinal a asa para corrigir

esse problema.

Figura 12 — Tipos de fixagao da asa na fuselagem.

Asa Baixa Asa Média Asa Alta
Fonte: Adaptado de Rodrigues (2014b).

3.2.2 Alongamento e relagao de afilamento

Para o estudo aerodinamico e também para realizacao dos cdlculos de estabilidade
e controle, dois parametros sao essenciais para o projeto da asa. Sao eles: o alongamento e

o afilamento.

O alongamento AR, tem sido utilizado, historicamente, como um indicador da
eficiéncia da asa. O alongamento representa a razao entre a envergadura e a corda asa
(RAYMER, 2012).

b

C

AR = (2)
Essa equagao, ¢ utilizada para geometrias gerais de asa. Para o caso de uma
geometria retangular é interessante notar que a area S da asa pode ser calculada através

do produto entre a corda c e a envergadura b da asa, logo:

S =bc (3)

Observando que o valor da corda média aerodinamica em uma asa reta é exatamente

o mesmo da corda do perfil (¢ = ¢), temos:

b b?
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Um alongamento elevado, representa uma asa de grande envergadura geralmente
com uma corda pequena, ao passo que um baixo alongamento representa uma asa de
pequena envergadura e corda geralmente grande. De maneira geral, boas relacoes de
alongamento ficam em torno de 3 a 4 (RAYMER, 1999).

O alongamento na pratica é parametro utilizado para se melhorar consideravelmente

o desempenho da asa, pois com o seu aumento é possivel reduzir de maneira satisfatéria o

arrasto induzido (RODRIGUES, 2014b).

A Relagao de Afilamento ()), pode ser definida como o quociente entre a corda da
ponta e a corda da raiz da asa (RAYMER, 1999). Segundo Lucena (2018), uma asa com
baixa envergadura apresenta uma relagao de afilamento entre 0.4 e 0.5. Por outro lado,

asas enflechadas (Figura 11) apresentam um A entre 0.2 e 0.3.

A= (5)

Cr

Sendo ¢;, a corda da ponta e ¢, a corda da raiz, ambos em m.

3.3 AERODINAMICA DA EMPENAGEM

O dimensionamento dos componentes presentes na empenagem representam um
dos aspectos mais empiricos e menos precisos de todo o projeto (RODRIGUES, 2014b). A
fungao priméria da estabilizador horizontal (parte fixa) é prover a estabilidade longitudinal
e o profundor (parte mével) atua como forma de garantir o controle longitudinal e a
trimagem da aeronave.

Logo, ainda durante a fase preliminar do projeto de uma aeronave destinada
a participar da competicao SAE Aerodesign, as dimensoes da estabilizador horizontal
devem ser suficientes para resistir aos esforgos atuantes durante o voo, e assim garantir a
estabilidade e controle da aeronave.

A metodologia para o dimensionamento da estabilizador horizontal da empenagem se
baseia em dados histéricos e empiricos, onde é levado em consideragao um fator adimensional
denominado de volume da cauda horizontal, utilizada para estimar as dimensoes minimas

necessarias para o estabilizador horizontal. Esse fator é calculado como:

Vi — lurSET (6)
HT = ——q —

cS

Sendo lyr a distancia entre o CG da aeronave e o centro aerodinamico do perfil da
empenagem horizontal dada em m, Sy a drea necessaria para estabilizador horizontal da
empenagem em m?, ¢ a corda média aerodinamica do perfil da asa em m e S a 4rea da

asa m?2.
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E possivel observar da Equacao 6 que o numerador é uma funcao com parametros
dependentes da empenagem horizontal, enquanto que o denominador é uma funcao com
parametros dependentes da asa. Logo, o volume da cauda horizontal é uma taxa de
proporgao entre esses dois parametros (SADRAEY, 2012).

Utilizando por base os dados de avides monomotores existentes, os valores ideais para
o volume da cauda horizontal estao compreendidos na faixa de 0,35 & 0,5 m® (RODRIGUES,
2014b).

A Equacgao 6, possui como finalidade principal o calculo da area necessaria para
o estabilizador horizontal da empenagem de modo a garantir a estabilidade e controle
longitudinal da aeronave sendo necessario, portanto, o conhecimento prévio dos parametros
lgr, Sur, ¢ e S. Esses valores sao adotados de acordo com a experiéncia do projetista e
as necessidades do projeto. Valores maiores para [y, acarretam menores valores de area

para o estabilizador horizontal (GUIMARAES et al., 2020).
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4 PRINCIiPIOS DE ESTABILIDADE

Neste capitulo sao apresentados os principais conceitos da teoria que fundamentam
e auxiliam no estudo da estabilidade estatica de aeronaves. Para isso, é necessario o
conhecimento acerca das forcas e momentos que agem sobre a aeronave, bem como o ponto
em que esses momentos atuam, que é denominado de Centro de Gravidade e sera explicado

na secao apropriada dentro deste capitulo.

4.1 FORCAS SOBRE A AERONAVE

Na nomenclatura aerondutica existem quatro forcas atuantes na aeronave. Essa
nomenclatura se restringe, obviamente, ao ambiente particular de quem lida com o voo e seu
conhecimento é essencial para que os pilotos possam operar apropriadamente (STUDART;
DAHMEN;, 2006). Nesse sentido, o ar escoando em uma determinada dire¢ao em relagao
ao aviao produz uma forga sobre o mesmo chamada de for¢a aerodinamica total. Essa
forga, por sua vez, pode ser decomposta em duas componentes: a sustentagao e o arrasto.
Além disso, outras duas forcas atuam na aeronave que sao a tragao e o peso. A Figura 13,

apresenta a atuacao dessas forcas na aeronave.

Figura 13 — Principais forcas atuantes na aeronave.

Sustentagdo
Arrasto
Tragdo 000000
Peso

Fonte: Préoprio Autor.
Essas quatro forgas sao detalhadas a seguir:

e Sustentagao (.5): é a componente da forga aerodinamica total perpendicular & dire¢ao

do voo resultante da diferenca de pressao gerada pela asa.

e Arrasto (D): é a componente da forga aerodinamica total paralela a diregao do voo.

Essa forca é essencialmente devido ao atrito entre a superficie do aviao e o ar.

e Tracao (T'): é a forga produzida pelo grupo motor propulsor e atua no eixo longitu-

dinal da aeronave.
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e Peso (P): é a aceleracao da gravidade atuante sobre a massa do avido em dire¢ao

ao centro da terra.

4.2 CENTRO DE GRAVIDADE (CG)

A determinagao da posi¢ao do Centro de Gravidade (CG) da aeronave é essencial
para o estudo de estabilidade. Nessa secao, é apresentado um modelo analitico que possibilita
a realizacao do célculo da posicao do CG através do balanceamento de momentos atuantes
na aeronave. O CG, do ponto de vista de uma aeronave, pode ser definido como um ponto
de referéncia no qual os momentos atuantes no nariz da aeronave (no sentido anti-horario,
negativo) possuem a mesma intensidade e sentido contrario (no sentido horario, positivo)
que os momentos atuantes na cauda, de modo que nao exista tendéncia de rotagao em
nenhuma dire¢gao. A Equagao 7, demonstra como determinar o CG a partir da relagao
entre os momentos gerados por cada componente da aeronave e o seu peso total tomando

como referéncia uma linha perpendicular ao eixo do motor.

Z?:l Wid, (7)

Tee = T p
t

Sendo W; o peso de cada elemento gerador de momento em N, W, o peso total da
aeronave também em N, d é a distancia a partir da linha de referéncia até o centroide do

elemento analisado dado em m e n o numero de elementos considerados.

Para a aplicacao da Equacao 7, é necessario tomar como referéncia uma linha
imagindria e, a partir desta, calcular a influéncia dos momentos gerados por cada com-
ponente. A partir disto, sao somados todos os momentos gerados pelos componentes da
aeronave considerando os respectivos sentidos e, entao, divide-se o resultado pelo peso
total da aeronave. E importante ressaltar, que a Figura 14 apresenta apenas os principais
componentes da aeronave, sendo necessario considerar mais componentes na realizacao do

calculo para uma analise mais detalhada.

A posicao do CG, ¢é interessante que seja representado em funcao da corda da raiz

da asa como apresentado a seguir:

CG%, = @100% 8)
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Figura 14 — Determinagao do CG da aeronave.
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Fonte: Préoprio Autor.

Na Equagao 8, CG%. representa a localizacao do CG da aeronave em relagao a
corda da asa em termos de porcentagem, rcg ¢ a distancia perpendicular a linha de
referéncia até o CG e zy € a distancia perpendicular a linha de referéncia até o bordo de

ataque e, finalmente, ¢ é a corda da asa. A Figura 15 ilustra esse conceito.

Figura 15 — Posicao do CG em funcao de uma porcentagem da corda na raiz da asa.
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Fonte: Préoprio Autor.

Para aeronaves destinadas a participar da competicao SAE Aerodesign, a posicao
do CG estd, geralmente, posicionado de 20% a 30% da corda para boas qualidades de
estabilidade e controle (RODRIGUES, 2014b).

4.3 ESTABILIDADE ESTATICA

A &rea de estabilidade e controle de uma aeronave estuda o quao bem um aviao
performa durante o voo e a facilidade com que o mesmo responde aos comandos (NELSON

et al., 1998). A estabilidade pode ser entendida como a tendéncia de um avidao de retornar
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a sua posicao de equilibrio apés uma pertubacao. Essa pertubacao pode ser originada,
basicamente, por dois fatores: uma acao incorreta do piloto na realizacao de manobras
quando ajustes da superficie de controle sao realizados durante o voo ou originada por
fenomenos atmosféricos inesperados como rajadas de vento, gradientes de velocidades do
vento ou turbuléncias. Para uma aeronave pequena, como € o caso das que competem na
SAE Aerodesign, a influéncia de rajadas de vento lateral ocorre com maior intensidade,
portanto, a mesma necessita de uma estabilidade maior sem perder a capacidade de realizar
as manobras requeridas durante o percurso (EMMERICK, 2011).

Em uma condic¢ao de voo normal, é comum que o piloto realize ajustes na superficie
de controle de modo que apds encerrada tal acao a aeronave mantenha a condicao de voo
escolhida mesmo que nao ocorra mais interferéncia nesses controles (COOK, 2012). Dessa
forma, uma aeronave instavel exige que o piloto corrija manualmente todos os movimentos
indesejados provenientes da instabilidade até que se consiga colocar a aeronave no ponto de
trimagem, gerando assim maior exaustao e estresse durante as missoes de voo. A andlise das
condigoes de trimagem, portanto, é de suma importancia para se verificar qual o angulo de
ataque, coeficiente de sustentacao, coeficiente de arrasto e deflexdo do profundor permitira

que a aeronave atinja a trimagem para diferentes valores de velocidade. (NORONHA;
EGERT; EGERT, 2019).

A estabilidade e controle estao diretamente ligadas a manobrabilidade e a capacidade
da aeronave de se manter estavel durante o voo, de modo que uma alta manobrabilidade
implica em voos menos estaveis visto que pequenos angulos de deflexao nas superficies
de controle ja sao suficientes para provocar rotagoes significativas em torno dos eixos
enquanto que aeronaves muito estaveis dificultam a realizacao de manobras requerendo
superficies de controle mais robustas e, consequentemente, acrescentando massa a estrutura
final do avidao (HALLA, 2018). E interessante para o piloto que a aeronave possua boa
resposta aos comandos dos controladores aliado a uma estabilidade suficiente para manter
a aeronave em equilibrio frente a pertubacoes do ar. Portanto, o correto dimensionamento
das superficies de controle e estabilizadores é essencial para o projeto aerodinamico de
um avidao, pois sao os responsaveis por controlar (manobrar) ou manter (estabilizar) a
aeronave sobre os eixos horizontal, lateral e vertical.

Para o caso das aeronaves destinadas a participar da competicao SAE Aerodesign,
nota-se uma tendéncia em projetos que optam por maior estabilidade em detrimento da
maior manobrabilidade (BENCKE et al., 2011). Essa tendéncia pode ser explicada ao se
analisar as caracteristicas e requisitos exigidos pela competicao, cujo objetivo é projetar
uma aeronave que possa transportar a maior quantidade de carga possivel com seguranca, e
que consiga aterrissar sem que falhas ou acidentes ocorram. Com isso, a SAE simula alguns
dos principais desafios da industria aeronautica no transporte de cargas frageis ou mesmo
de passageiros. Além disso, durante a competigdo nao é necessario (nem recomendado) a

execucao de acrobacias.
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4.3.1 Definicao de estabilidade estatica

O estudo da estabilidade visa analisar estados de equilibrio do voo de aeronaves.
Um sistema em equilibrio permanece em equilibrio se nao houver perturbacoes pela agao
de forgas ou momentos externos. Na engenharia aerondutica, a estabilidade é dividida em
dois ramos: estatica e dinamica (FLORES et al., 2017). Para o presente trabalho, o foco
esta voltado para o estudo da estabilidade estatica.

Se as forgas e momentos atuantes em uma aeronave tendem a retorna-la para a
posicao inicial apés uma pertubacao, esta é dita estar estaticamente estavel. Para ilustrar
isso, podemos considerar uma esfera sobre uma superficie curva semelhante a Figura 16 (a).

A esfera apés um determinado tempo posterior a pertubacao retornara a Posicao central
(de equilibrio) (ANDERSON; BOWDEN, 2005).

Figura 16 — Estabilidade Estatica.

[ |

(a) - Estaticamente Estavel (b) - Estaticamente Instavel (a) - Estaticamente Neutro

Fonte: Adaptado de Raymer (1999).

Por outro lado, observa-se na Figura 16 (b) que a esfera apds qualquer distirbio
sofrido tende a se afastar da posicao de equilibrio, ou seja, a mesma se encontra em uma
condigao de instabilidade estatica. J& para a Figura 16 (c) para todo e qualquer distirbio
sofrido, a esfera tende a adquirir uma nova posicao de equilibrio diferente da anterior, desse
modo, a mesma pode ser considerada estaticamente neutra. Para o caso de uma aeronave,
é natural observar a partir dos conceitos supracitados que ela deve possuir estabilidade
estatica de forma a garantir que apds qualquer distirbio, seja por fenomenos atmosféricos
inesperados ou pela prépria acao do piloto, ela retorne para a sua posicao de equilibrio.

A estabilidade de uma aeronave depende da aplicacao do projeto, por exemplo,
avioes cargueiros possuem uma maior estabilidade que avides cagas supersonicos, pois no

caso do segundo, os requisitos da missao exigem uma capacidade de manobra elevada
(RODRIGUES, 2014Db).

4.3.2 Momentos em uma aeronave

Para a andlise de estabilidade longitudinal estatica, é fundamental o estudo dos

momentos atuantes em torno do CG da aeronave. Desse modo, a Figura 17 apresenta a
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vista lateral de uma aeronave com as forcas geradoras dos momentos mais significativos na

determinacao dos critérios de estabilidade longitudinal estética.

Figura 17 — Forcas e momentos atuantes em uma aeronave durante o voo.
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Fonte: Préprio Autor.

Por meio da Figura 17, é possivel realizar um balango de momentos em torno do

CG de modo a determinar o momento resultante da seguinte forma:

meag = —le + L’wdQ -+ Dd3 — Ltd4 + Mye (9)

Na Equacao 9, mgg representa o momento total em torno do CG da aeronave, T' é
a tracao exercida pelo motor, L,, representa a sustentacao maxima fornecida pela asa, D é
o arrasto total sobre a aeronave, L; é a sustentagao fornecida pelo estabilizador horizontal
todos dados em N e m,. ¢ o momento atuante em torno do Centro Aerodinamico da asa
em Nm. Os termos a direita da Equacao 9, podem ser determinados através dos célculos

realizados pelas equipes de aerodinamica e desempenho de modo que:

1. A Tracao (T), pode ser determinada analiticamente ou experimentalmente através
das carateristicas geométricas da hélice e parametros de desempenho do motor como

rotagao e potencia;

2. A Sustentagao da asa (L), é determinada a partir do conhecimento do Coeficiente
de Sustentagao da asa (C) através do estudo da Teoria da Linha Sustentadora de

Prandtl de modo que o mesmo pode ser determinado como:
CrL = ala — ap—o). (10)

Sendo a um numero adimensional que representa o coeficiente angular da curva da
asa, a ¢ o angulo de ataque e ay—g é o angulo de ataque para sustentacao nula dados
em graus. Desse modo, a sustentagao da asa ¢ dado pela equacao:

1

L= §pUZSCL (11)
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Sendo p a densidade do ar, v a velocidade do ar escoando sobre a aeronave, S a area

plana da asa e C' o coeficiente de sustentacao para o angulo de ataque analisado.

3. O Arrasto total (D), é determinado a partir do somatério do arrasto induzido com o

coeficiente de arrasto do perfil.
CD :Cd—I—CDZ‘ (12)

Sendo c¢q4 o coeficiente de arrasto sobre o perfil determinado a partir da observacao
das curvas ¢g4 vs « para o angulo de ataque estudado. O Cp;, representa o arrasto
induzido da aeronave sendo dado por:
2
&3

Cpi = meAR (13)

4. A sustentagao da empenagem horizontal (Lt) é dada pela equagao:
Lt - CLtq_tSt (14)

Sendo S; a area plana da empenagem horizontal, ¢; a pressao dinamica da mesma
dada por: ¢; = %pvf. Aqui, v; representa a velocidade de escoamento do ar sobre a
empenagem horizontal que é, ligeiramente, inferior a velocidade do ar na asa. Por
fim, C'r; é o coeficiente de sustentacao da empenagem horizontal que sera melhor
definido na segao referente a contribuicao da estabilizador horizontal para estabilidade

longitudinal estatica.

E importante ressaltar que uma aeronave somente estd em equilibrio quando o
momento ao redor do CG for igual a zero, portanto, como serd apresentado a seguir, um
aviao somente estara trimado quando o coeficiente de momento ao redor do CG for nulo,

moag = 0.

4.4 ESTABILIDADE LONGITUDINAL ESTATICA

Para que a aeronave se mantenha estavel longitudinalmente (em torno do eixo
horizontal perpendicular & fuselagem da aeronave), durante o voo é necessario que exista
um momento restaurador que retorne a mesma para a posicao de equilibrio apds ocorrida
alguma perturbagao. Esse momento restaurador, é gerado a partir da influéncia dos termos
presentes a direita da Equagao 9, que atuam sobre a aeronave apds alteragoes no seu
angulo de ataque, de modo a retorna-la a posi¢ao trimada. A Figura 18, ilustra o conceito

de estabilidade longitudinal estatica.
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Figura 18 — (a) Equilibrio (trimada); (b) Momento de arfagem negativo; (¢) Momento de
arfagem positivo.

Cwu,cs = € negativo
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Fonte: Préoprio Autor.

Para exemplificar essa situacao graficamente, considere os dois avioes da Figura 19,
onde apresenta o grafico que representa os momentos de arfagem em torno do CG da

aeronave em funcao do seu angulo de ataque.

Figura 19 — Coeficiente de momento ao redor do CG em funcao do angulo de ataque.

CM, cg

Avido 2

Y

Ponto de

trimagem Avigo 1

Fonte: Préprio Autor.

Observe que os dois avides estao voando no angulo de trimagem (ponto B), ou
seja, no angulo o que promove a estabilidade longitudinal da aeronave e que é o ponto em
que a curva do coeficiente de momento cruza o eixo horizontal e o momento de arfagem é
igual a zero. Agora, considere que as duas aeronaves sao deslocadas dos seus respectivos
pontos de equilibrio, devido a uma rajada de vento repentina, que aumenta o angulo de

ataque para o ponto C (o nariz da aeronave é deslocado para cima). Nesse caso, existird
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um momento restaurador negativo atuante no aviao 1 que tenderd a rotacionar o nariz
para baixo retornando o mesmo para sua posi¢ao de equilibrio. Por outro lado, no aviao
2 existirda um momento positivo que tendera a rotacionar o nariz da aeronave para cima
afastando a mesma cada vez mais da posicao de equilibrio. Esses momentos restauradores
sao influenciados por diversos fatores como a posicao do CG, angulos de incidéncia da asa,
estabilizadores horizontal e vertical, bem como as superficies de controle que exercem uma

forca sobre a aeronave devido ao escoamento do fluido.

De maneira semelhante, se a rajada de vento rotacionar o nariz para baixo (Ponto
A) existird no aviao 1 um momento restaurador positivo que tenderd a retorné-lo para
posicao de equilibrio através da rotacao do nariz da aeronave para cima. Para o aviao
2, acontecera o inverso pois havera um momento rotacionando o nariz do mesmo para
baixo afastando-o da sua posicao de equilibrio. Dessa forma, o diagrama de coeficiente de
momento nos indica de forma gréafica a caracteristica de estabilidade da aeronave, sendo
que o objetivo de todo projeto aeronautico é obter um grafico semelhante a aeronave 1.

Nesse sentido, é fundamental entender que o grafico da Figura 19 representa a
curva de momento de arfagem em funcao do angulo de ataque, ou seja, é a curva que
representa o momento angular em torno do eixo lateral, que varia conforme o angulo de
ataque muda durante o voo.

Verifica-se, com isso, que a condi¢ao primordial para garantia da estabilidade
longitudinal estatica de uma aeronave depende diretamente do coeficiente angular da
curva de momento em torno do CG, que depende do angulo de ataque, devendo este ser
negativo. Logo, a curva do coeficiente de momento em funcao do angulo de ataque deve
ser decrescente, Cp,o < 0 (NELSON et al., 1998).

O coeficiente angular do momento em torno do CG pode ser calculado como

apresentado na Figura 20.

Figura 20 — Determinacao do coeficiente angular da curva do coeficiente de momento ao
redor do CG em fungao do angulo de ataque.

Ch,eo
CmO

Cm1
Cm2

Fonte: Préoprio Autor.
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O coeficiente angular da curva de momento em torno do CG da aeronave em funcao

do angulo de ataque pode ser calculado como segue:

d _
Cm _ ¢ Cm=Cm (15)

da Qg — (¥

Além disso, outro critério a ser considerado para que a aeronave possua estabilidade
longitudinal estatica estd relacionado ao angulo de trimagem que deve, necessariamente,
ser positivo (Cy,0 > 0)) para que a aeronave apresente o mesmo comportamento do aviao
1 (RODRIGUES, 2014b). Logo, as condigbes para que a aeronave possua estabilidade
estatica longitudinal sao que o coeficiente angular da curva de momento em torno do CG
ddc—m seja negativo e que o angulo de trimagem seja positivo.

o

Ao analisar os critérios de estabilidade longitudinal estatica até o momento, foi
considerada apenas a curva de momento de arfagem total da aeronave, porém, é interessante
para o projeto aeronautico se conhecer a contribuicao da asa, estabilizador horizontal e
fuselagem para a formacao dessa curva (NELSON et al., 1998). Por isso, nas préximas
secoes ¢é realizada a formulagao matemadtica necessaria para se avaliar os critérios de
estabilidade longitudinal estatica a partir da contribuicao desses trés elementos bem como

é explicado a teoria mateméatica que fundamenta as equacoes.

4.4.1 Contribuicao da asa na estabilidade longitudinal estatica

A contribuicao da asa para estabilidade longitudinal estatica pode ser analisada
a partir do auxilio da Figura 21, onde sao apresentadas as forcas (Sustentacao (L) e
Arrasto (D,,)) e o momento (M,e,) devido a asa e a posigao relativa do CG e do Centro

Aerodinamico da asa.

Figura 21 — Contribuicao da asa na estabilidade longitudinal estatica.
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Fonte: Adaptado de Nelson et al. (1998).

Para essa andlise, é necessario definir algumas nomenclaturas como se segue:
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i. O angulo de ataque de uma aeronave é o angulo entre o vento relativo e a
linha de referéncia longitudinal a fuselagem (LRF). Esse angulo é denotado
POr Qb

ii. A asa é representada apenas pela sua corda média aerodinamica (¢);

iii. A asa é posicionada com um angulo 7, relativo a LRF. Isso é feito para
que a fuselagem voe horizontalmente durante a operacao de cruzeiro. Logo,
Ay = Qb + Ty OU Qi = Qlyy — Ty}

iv. hge € a distancia do bordo de ataque até a o Centro Aerodinamico do perfil;

v. heg € a distancia do bordo de ataque até o Centro de Gravidade;

vi. Zcg é a distancia vertical entre a posicao do Centro Aerodinamico e o
Centro de Gravidade;

E possivel obter a equagao que representa a contribuicao da asa para estabilidade
longitudinal estatica através da parcela do momento de arfagem em torno na aeronave
referente a asa, M¢q,,. Esse momento, pode ser determinado a partir do somatorio de

todos os momentos atuantes na asa. Logo:

My = Ly cos (v, — i) [hoa — Pacl (16)
My, = Dy, sin (v, — i) [hea — Pae (17)
M3y, = Ly sin (v, — iy) Zoa (18)
My, = Dy, cos (ay — iw) Zoa (19)

Além disso, é importante considerar a contribuicdo do momento em torno do centro

aerodinamico do perfil, M., .

Como forma de simplificar a anélise, as seguintes consideracoes sao validas:
cos (uy — 1y) = 1, Sin (Quy — ) = Qy — Tuy, L, >> D,

Essas aproximacoes sao validas, pois geralmente o angulo «,, ¢ muito pequeno e
a forca de sustentacao é bem maior que a forca de arrasto, e como para a maioria dos
avioes a posi¢ao Zog do centro de gravidade possui um brago de momento muito pequeno

pode-se consideréd-lo igual a zero. Logo, o somatoério de momentos pode ser escrito em
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sua forma simplificada desprezando-se a contribuicao da forca de arrasto e do brago de

momento Zgog. Logo, Mecq, ¢ dado por:
MCGw = Macw + Lw [hCG - hac] (20)
A Equagao 20 pode ser reescrita na forma de coeficientes através da divisao de

todos os termos pela relagao % pv2SE que representa pressao dinamica sobre a asa. Logo:
MCGw o Macw Lw [hCG - hac]

- = — - 21
tpv2Se  Lpv?Se spv2Se (21)
Note que esses coeficientes adimensionais agora sao representados por:
_ Mce, . — Macw . — _Lu
CmCGw - %pv2357 Cmacw - %pUQSE’ CLw - %pUQS
Portanto:
hC’G’ hac
CmCGw - Omacw + CLw ( ¢ - I (22)

A variacao do coeficiente de sustentagao em funcao do angulo de ataque da asa é

calculada pela Equagao 23 apresentada a seguir:
CLU, = CLOw + CLaw(a> (23)

Sendo C'rg, 0 coeficiente de sustentagao para angulo de ataque nulo (o, = 0°) e Crau

representa o coeficiente angular da curva C, versus « da asa. Logo:

h hac
Cmccw = Cmacw + (CLOw + CLozw(a)) (g - )

C c (24)

Aplicando-se as condicOes necessérias para se garantir a estabilidade longitudinal estatica
é possivel observar que o coeficiente de momento para uma condi¢ao de angulo de ataque
Q= 0 é:

Crow = Cr + Crow (h% - hc) (25)

Derivando a Equacao 24 em funcgao de « é possivel obter o coeficiente angular da
curva de momento de arfagem em torno do CG para a contribuicao da asa como:

Cmaw = C(Lozw (hg - ht_l6> (26)
C

C

Analisando a Equacao 26, é possivel observar que para o coeficiente angular ser
negativo e, portanto, contribuir positivamente para a estabilidade longitudinal estética
da aeronave, o centro de gravidade deve estar localizado a frente do centro aerodinamico,
porém, em aeronaves convencionais nao € isto que ocorre, portanto, a asa isolada se
caracteriza por um componente desestabilizante na aeronave, logo, torna-se necessaria a
presenca da superficie horizontal da empenagem que através da sustentacao gerada pelo
seu perfil aerodinamico é capaz de contrapor a forcas geradas pela asa e, assim, estabilizar

a aeronave.
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4.4.2 Contribuicao da estabilizador horizontal na estabilidade longitudi-

nal estatica

Nessa secao, é apresentado um modelo analitico para determinar a contribuicao da
empenagem horizontal para os critérios de estabilidade longitudinal estética. Esse modelo,
é desenvolvido tomando como referéncia as forgas e momentos atuantes sobre a empenagem
horizontal.

Para as aeronaves que participam da competicao SAE Aerodesign a configuracao
da empenagem localizada na cauda do avido se mostrou muito mais eficiente (PIMENTEL
et al., 2017). Desse modo, como a estabilizador horizontal da empenagem estd montada na
aeronave em uma posicao atras da asa, deve-se observar alguns critérios para garantir o
controle da aeronave, uma vez que nessa condicao de montagem, a empenagem esta sujeita
a efeitos de interferéncia que afetam diretamente a aerodinamica da mesma. Esses efeitos

ocorrems:

i. Devido ao escoamento induzido, pois a direcao do vento relativo que atua
na asa nao ¢ o mesmo que atua na superficie de controle;

ii. Devido ao atrito de superficie e ao arrasto de pressao que sobre a asa o
escoamento de ar que atinge a empenagem possui velocidade inferior ao da
asa e, desse modo, a pressao dinamica é menor na empenagem comparado

a asa.

A partir das consideragoes realizadas é possivel determinar a equacao que descreve
a contribuicao da empenagem horizontal para a estabilidade longitudinal através da parcela
da mesma na curva do momento de arfagem em torno do CG da aeronave. A Figura 22,

apresenta os momentos gerados em torno do centro de gravidade da aeronave.

Figura 22 — Contribui¢ao da empenagem horizontal na estabilidade longitudinal estatica.
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Fonte: Adaptado de Nelson et al. (1998).
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Assim como na asa, o momento em torno do CG da aeronave pela influéncia
da empenagem horizontal pode ser obtido a partir do somatorio de todos os momentos

atuantes na empenagem. Logo:

My = Ly cos (qp — €)1y (27)
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Mgt = _Dt sin (Oéwb — €)lt (28)
M3t = Lt sin (Oéw - iw)zt (29)
M4t = -Dt COS (Oéw - Z.w>Zt (30)

Devido ao brago de momento referente a distancia [; ser o maior na aeronave,
é possivel verificar que a Equagao 27 é a que possui maior intensidade, desse modo,
algumas simplificagoes podem ser realizadas a fim de facilitar a solucao da equagao. Essas

simplificagoes sao as seguintes:

i. O brago de momento z; ¢ muito menor que o braco de momento L;, logo z;

pode ser considerado praticamente nulo para fins de célculo;

ii. A forca de arrasto D; é muito menor que a forca de sustentacao L; na
superficie de controle, desse modo, a mesma também pode ser considerada

praticamente nula;

7

iii. O angulo (ayp — €), geralmente é muito pequeno, logo as seguintes simplifi-
cagoes sao validas: sin a,, — iy, &= 0 € cos au, — iy =~ 1.

iv. O momento em torno do centro aerodinamico do perfil da empenagem
horizontal geralmente é muito pequeno, logo, o mesmo também pode ser

considerado nulo para fins de célculo.

Desse modo, considerando as simplificacoes realizadas, o M, para contribui¢ao

da empenagem horizontal pode ser escrito como:

MCGt — _ltLLz (31)

Percebe-se que a contribuicao da empenagem horizontal para a estabilidade longi-
tudinal estatica é uma funcao simplificada que depende apenas da distancia [; e da forca
de sustentacao L, gerada pela estabilizador horizontal.

Para tornar a Equacao 31 adimensional é necessario determinar, primeiramente, a
forca de sustentacao da empenagem em funcao do seu coeficiente de sustentacao que é

dado por:

1
Lt = §pUQStCLt (32)
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Na forma de coeficiente de sustentacao, a Equacao 32 é reescrita a seguir.

Cy, = Lug, (33)

[e.9]

Sendo ¢, a pressao dinamica atuante dada por ¢, = % pv.

Substituindo a Equacao 32 na Equacao 31, tem-se que:

MCGt = _thOoStCLt (34)

Adimensionalizando-se o momento ao redor do CG através das condigoes de escoa-

mento na asa, tem-se que:

MCGt o _thOoStCLt

= 35
Que resulta em:
—1;S
CmcGt = St Et CLtn (36)

O termo 7, é chamado de eficiéncia de cauda que é oriunda da relagao entre a
pressao dinamica da asa e a pressao dinamica atuante na superficie da empenagem. Para
fins de projeto, a eficiéncia de cauda corresponde a um valor entre 80% e 95% dependendo

da localizacdo da empenagem com relagao a asa (JR; CERQUEIRA, 2010). Logo:

12
7]: oot _ 2p t (37)

1 .2
Goow 5PV

O quociente ’SLL?C 1, representa o volume da cauda horizontal presente na Equagao 6.

Desse modo, a Equacao 37 pode ser reescrita como:

C

mcaGt

= —VuCrm (38)

Portanto, percebe-se que a contribuicao da estabilizador horizontal da empenagem,
com relagao ao CG da aeronave, para garantir a estabilidade longitudinal estética, depende
diretamente do volume de cauda adotado e do coeficiente de sustentagao gerado no
estabilizador horizontal.

Para expressar a Equacao 38 em funcao do angulo de ataque, tomamos a Figura 22

como referéncia, na qual pode-se observar que:
O = Quyy — Ty — € + 14 (39)

O coeficiente de sustentacao do estabilizador horizontal pode ser escrito como:

dC'r

O, =
Lt dOé

Qp = CLatat (40)
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CLt - CLat(aw - iw —e+ Zt) (41)

O angulo provocado pelo escoamento induzido € é complexo para ser determinado
analiticamente e normalmente é determinado experimentalmente. Uma expressao que

permite a determinacao de ¢ pode ser escrita do seguinte modo:

de
= — 42
€ =¢g+ daa ( )

O angulo de ataque induzido €, e seu correspondente £y, para uma condi¢ao de
angulo de ataque zero pode ser calculado a partir da teoria da asa finita para uma

distribuicao eliptica de sustentagao pela aplicagao das Equacgoes 43 e 45.

114,601,

43
TAR,, (43)
114,6C1
_ 44
c TAR,, (44)

A relagdo de mudanca do angulo de ataque induzido em funcao do angulo de ataque

¢ determinada a partir da derivada da Equacao 43, portanto:

d=  114,6C
il Rt 45
do TAR,, (4)
Assim, substituindo as Equacoes 42 e 45 na Equacao 41, tem-se que:
d
CLt = CLat |:Oéw — iw + ZZ — (50 + _gaw):| (46)
da
Que pode ser reorganizado como:
de . .
CLt - CLataw 1 - @aw - CLozt(Zw — 1 + 50) (47)

Substituindo a Equacao 47 na Equacao 38 e aplicando a propriedade distributiva,

tem-se que:

de

Crcat = —VanCraiou (1 - a) + VinCrat(iw — i + €0) (48)

A Equacao 48 pode ser expressa em termos de uma equacao linear que permite a
determinacao do coeficiente de momento ao redor do CG da aeronave em fungao do angulo

de ataque do seguinte modo:

CmCGt - Cm(]t + Cmata (49)



47

Comparando a Equacao 48 com a Equacgao 49, é possivel observar que:

Cmot = VanClrat(iw — i + €0) (50)
de
Cmat - _VHT]OLat (]- - @) (51)

Logo, observa-se que a contribuicao do estabilizador horizontal para se obter uma
condicao de estabilidade longitudinal estatica pode ser controlada pela correta selecao
do volume de cauda Vg e do coeficiente angular Cp ;. O coeficiente angular da curva
de momento sera cada vez mais negativo se forem aumentados os valores do brago de
momento [;, da area do estabilizador horizontal S; e do coeficiente angular C}.; da curva
C1 vs a do estabilizador horizontal. Portanto, o projetista pode ajustar qualquer um

desses fatores como forma de se atingir a condicao de estabilidade desejada.

4.4.3 Contribuicao da fuselagem na estabilidade longitudinal estatica

Assim como a asa e a empenagem horizontal influenciam nos critérios de estabilidade
longitudinal estatica de uma aeronave, a fuselagem também tem uma parcela de contribuicao
na curva de momento de arfagem em torno do CG embora na maioria das vezes seja
relativamente pequena (BIRD; LICHTENSTEIN; JAQUET, 1952). Especificamente para
a competicao SAE, a fuselagem deve possuir as menores dimensoes possiveis de modo
a diminuir a influéncia do arrasto parasita (associada com o atrito viscoso e o arrasto
de pressao provenientes da separacao do escoamento ao redor de toda a superficie do
aviao) na aeronave, no entanto, deve oferecer espago livre para o transporte de carga e dos
dispositivos elétricos.

Através de estudos considerando um escoamento de fluido ideal e a partir da equacao
da quantidade de movimento e consideragoes de energia, verificou-se que a variagao do
coeficiente de momento em funcao do angulo de ataque para corpos compridos de secao
transversal circular (a exemplo dos utilizados em modelos de fuselagem na industria
aerondutica) é proporcional ao volume do corpo e a pressao dinamica atuante. Desse modo,
a partir da teoria aerodinamica, verificou-se que o melhor modelo de fuselagem é aquele
em que a dimensao do comprimento é maior que as dimensoes da altura e largura (MUNK;

STRAND, 1992).

Em um estudo realizado por Multhopp (1942), avaliou-se a influéncia do escoamento
induzido ao longo da fuselagem na presenca da asa para diversos modelos de se¢ao
transversal para a fuselagem. Um resumo das equacgoes utilizadas e dos resultados obtidos
em seu trabalho sao apresentados a seguir para a determinagao dos valores de Cy,of €

Chna-
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Para a determinacao do coeficiente de momento da fuselagem na condicao de um

angulo de ataque nulo pode ser determinada a partir da equagao a seguir:

(k2 — ki) / o, :
Cm = 5h ta = w d D2
7 736,55,¢ J, wi(aow +ip)de (52)
A qual pode ser aproximada por uma somatdria:
x=ly
Crof = 36 55 Z wf Qo + 1) Az (53)

Na Equacao 53, a relacao (ks - k1) representa fatores de correcao que estao relacio-
nados com a forma da fuselagem e dependem da razao entre o comprimento /f e a maxima
largura d,,, da fuselagem (Figura 23), S, é a drea da asa, ¢ a corda média aerodinamica
da asa, wy a largura média da fuselagem em cada secao analisada, ag,, representa o angulo
para sustentacao nula da asa em relacao a linha de referéncia da fuselagem, 75 ¢ o angulo
de incidéncia da fuselagem em relacao a uma linha de referéncia no centro de cada secao

avaliada e Ax é o incremento de comprimento que define cada secao avaliada ao longo da
fuselagem.

Figura 23 — Determinacao da relagao (ko— k1) em fungao da relacdo l¢/d,x.

1.0
09 H
ky-k; 08 -
0.7
0.6 . , .
0 10 20
I/d max

Fonte: Adaptado de Nelson et al. (1998).

O coeficiente angular da curva de momentos ao redor do CG em funcao do angulo

de ataque da fuselagem C,,,s pode ser determinado a partir da equacao:

(k’g — k’l) /lf asu
Cma = 5h o = d 54
1= 736,58,¢ J, Wi\ go ) ¥ (54)
A qual pode ser aproximada pela seguinte somatoria.
z=ly
(k’g — k’l) 2 (%u
Craf = 5o e = E - | A 59
736,58, &=\ ) =" (55)
O termo %%: representa a variagao do angulo do escoamento local em fungao do

angulo de ataque, essa relacao varia ao longo da fuselagem e pode ser estimada de acordo

com as curvas apresentadas na Figura 24.
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. . ~ ~ 9
Figura 24 — Determinagao da relagao 5=.
4
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Fonte: Adaptado de Nelson et al. (1998).

A aplicacao das Equacoes 55 e 53 pode ser melhor entendida a partir da analise da
Figura 25 que apresenta como a fuselagem pode ser dividida em varios segmentos para

avaliacao do critério de estabilidade longitudinal estatica.

Figura 25 — Representagao dos segmentos da fuselagem para a determinagao de Csor €

CMa f-
Seguimento 1-4 Seguimento 6-11
e, ¢ obtido da e = x [y as]
da Figura 24 - a da In Ja
—
o [ e
>
ol 5
Seguimento 5
ey ¢ obtido da Assume-se que  Jgy _ 0
@ Figura24 -b abaixo da asa da
Fonte: Adaptado de Nelson et al. (1998).

Para os seguimentos que antecedem a asa o parametro %% pode ser estimado através
da Figura 25, para os seguimentos posteriores a asa assume-se que %% varia linearmente
deOal-— g_(i' Por outro lado, para a regiao entre o bordo de ataque e o bordo de fuga nao
existe influéncia do escoamento gerado pela asa e portanto %% = 0 (NELSON et al., 1998).

Para o presente trabalho, considerou-se fazer a analise da contribuicao da fuselagem

para garantia da estabilidade longitudinal estatica separado das demais contribuicoes de
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forma manual, visto que o cdlculo depende fundamentalmente das dimensoes especificas
de cada fuselagem que variam de forma nao linear ao longo da estrutura de modo que a

automatizacao dos calculos se torna mais complexo.

4.4.4 Estabilidade longitudinal estatica da aeronave completa

Nas secoes anteriores foi realizada a formulacao matemética da contribuicao para a
estabilidade longitudinal estatica separadamente para cada elemento, todavia, para realizar
a analise dos critérios de estabilidade faz-se necessario considerar a aeronave como um
todo.

Desse modo, como forma de determinar os critérios que garantem a estabilidade
longitudinal estatica de uma aeronave ¢é essencial ter em mente a caracteristica da equagao
que representa o momento de arfagem C,,cq, em torno do CG da aeronave que tem a

forma de uma funcao linear de primeiro grau como segue:

CmCGa = Cmoa + C’moza (56)

Sendo C),0, 0 coeficiente do momento de arfagem em torno do CG, C,nq ©
coeficiente angular da curva de momento em torno do CG, sendo também a derivada de
Cmoa € g é 0 angulo de ataque da aeronave. O subscrito a representa que a andlise é
realizada na aeronave completa.

Desse modo, o célculo para contribuicao total para a estabilidade longitudinal
estatica pode ser obtido a partir do somatério das contribuicao de cada elemento antes

realizado separadamente. Logo, a Equagao 56 pode ser desmembrada em:

C'mOa = C1mOw + C’mOt + C1mOf (57)

Cmaa = C’mcvw + C1mozt + C’mcvf (58)

Portanto, a partir do conhecimento dos valores de C,,g e C,,, para cada um dos
elementos isolados, o calculo para determinacao da curva de arfagem em torno do CG da
aeronave completa em funcao do angulo de ataque pode ser calculado.

O resumo das equagoes que permitem a determinacgao da contribuicao de cada
um dos componentes de uma aeronave para a determinacao dos critérios de estabilidade

longitudinal estatica estd apresentado a seguir:

1. Asa

h hac
Cm()w = Omacw + Crow (% - = ) (59)

h Pac
Cmaw = CLaw (% - G ) (60)
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ii. Estabilizador Horizontal

Crnot = VanClrat(iw — i; + €0) (61)
e
Cmot = = VunCrau (1 - g—;) (62)
iii. Fuselagem
o=y
Crof = 36 5ch ;wf Qow +15)Ax (63)

z=ly
(]fg — k1> 2 aEu
== 7 — A 4
Cmas = 36 55, xzwf da ) =F (64)

A partir da aplicacao da Equacao 56, é possivel construir o grafico que mostra a
variagao do coeficiente de momento para a aeronave completa em fungao do angulo de

ataque, um exemplo deste grafico estd apresentado na Figura 26.
Figura 26 — Momento de arfagem total em torno do CG da aeronave.

CM, cg
CmOa

Cmaa

Cltrim

Fonte: Préoprio Autor.

A andlise da Figura 26, permite comentar acerca do angulo de ataque para a
trimagem da aeronave oy, que representa o angulo necessario para manter a aeronave
em uma condigao de equilibrio estatico > Mce = 0 quando livre de qualquer perturbagao
adversa.

A partir dos conceitos apresentados, as equacoes completas para o calculo de C), 0,

e Cihaa podem ser escritas do seguinte modo:

z=ly

hCG hac . . k2 - kl
C1mOa = Cmacw_'_CLOw < c c )+VHUCLat(Zw_Zi+EO 36 55 Z wf Oéow—l-’bf




z=ly
hCG hac de (kg — kl) 2 85u
Cmaa = CLaw (? - ) —VanCrat (1 - @) t o rg z Z Wil Ba Az (66)
5 wt ")

4.4.5 Ponto Neutro e Margem Estatica

O ponto neutro de uma aeronave pode ser definido como a localizagdo mais
posterior do C'G' com a qual a estabilizador horizontal da empenagem ainda consegue
exercer controle sobre a aeronave e garantir a estabilidade longitudinal estatica, ou seja,
representa a condicao para a qual a aeronave possui estabilidade longitudinal estética
neutra (KOTHE; EGERT, 2015).

O conceito do ponto neutro pode ser utilizado como um processo voltado para
projeto que visa verificar a estabilidade longitudinal estatica de uma aeronave, pois de
acordo com a posicao do C'G em relagao a posi¢ao do ponto neutro, o coeficiente angular
da curva C,,cq vs a pode ser negativo, nulo ou positivo, como pode ser observado na

Figura 27.

Figura 27 — Representacao do coeficiente angular para o ponto neutro.

Cu,e b
hes > hwe
Cro hes = hwe
a
hes < Pwe

Fonte: Préoprio Autor.
Nessa secao as notagoes hog e hpy sao utilizadas para indicar a posicao em relagao
a corda média aerodinamica, assim, considere a partir desse ponto da analise que:

_ h
heg = % (67)
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Matematicamente, a posicao do ponto neutro pode ser obtida fazendo-se C), 40 = 0
na Equacgao 66, e assim, tem-se que:
_ - de
0= CLathG - CLawhac + Cmozf - VHT]CLat 1—- @ (69)
Na Equacao 69 ¢é possivel notar que a posicao do ponto neutro depende da posicao
do centro de gravidade e de caracteristicas aerodinamicas da aeronave, desse modo,

considerando que o centro de gravidade estd exatamente sobre o ponto neutro heg = hpy

e isolando hpy a Equacao 69 torna-se:

Cmocf + VHnCLat ( dE)

1—-——
C’Lozw C’Lozw da

R = hge — (70)

A localizacao do ponto neutro obtida com a Equacao 69, é chamada de ponto neutro
de manche fixo, essa nomenclatura é utilizada para aeronaves que possuem superficies
de controle que podem ser fixadas em qualquer angulo de deflexao desejado, de modo
que, apés a realizacao de algum comando pelo piloto, a superficie de controle acionada se
desloca para a posicao desejada e 14 permanece até que um novo comando seja aplicado
(FILHO et al., 2007).

O resultado obtido com a Equacao 69, é um valor que referéncia a porcentagem
da corda média aerodinamica e é medido a partir do bordo de ataque da asa, além de
representar a posi¢ao mais traseira do C'G. Desse modo, é possivel notar que enquanto o
C'G da aeronave estiver localizado antes do ponto neutro a aeronave sera longitudinalmente

estavel e, logo, Chaa < 0.

A margem estatica M E é definida como a distancia entre o ponto neutro e o CG
da aeronave (KUNZ et al., 2019). Logo:

ME = hpy — heg (71)

A Figura 28, apresenta esse conceito.

Figura 28 — Representacao da margem estatica de uma aeronave.
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Fonte: Préprio Autor.
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Pela analise Figura 28, é possivel observar que a margem estdtica representa uma
medida direta da estabilidade longitudinal estdtica de uma aeronave e como forma de se
atender os critérios C,,0, > 0 e Cp0e < 0, a margem estatica dever ser sempre positiva,
indicando que o CG esté posicionado antes do ponto neutro.

Para aeronaves que participam da competicao AeroDesign uma margem estatica
compreendida entre 10% e 20% traz bons resultados quanto a estabilidade e manobrabili-
dade da aeronave (RODRIGUES, 2014a).

4.5 CONTROLE LONGITUDINAL

O controle de uma aeronave pode ser realizado através da deflexao de qualquer
uma das suas superficies sustentadoras (de controle). Essa deflexao, gera um acréscimo de
da forca de sustentagao que gera em torno do CG da aeronave um momento que altera o
comportamento do voo (RODRIGUES, 2014a). Em uma aeronave convencional, o controle
longitudinal ¢ realizado através da deflexao do profundor em um angulo J,, que para a
competicao SAE Aerodesign pode ser completa ou parcialmente mével como apresentado

a Figura 29.

Figura 29 — Modelos de superficies horizontais da empenagem em avioes que participam
da competicao AeroDesign.

L

(a) Completamente movel (b) Parcialmente movel

Fonte: Préoprio Autor.

Para os dois casos apresentados, a mudanca do angulo de ataque do estabilizador
horizontal ou a deflexao do profundor provoca um momento em torno do CG da aeronave
devido ao acréscimo da forca de sustentagao na empenagem horizontal.

A eficiéncia de controle representa o quanto eficiente é a deflexao da superficie de
controle para se obter um momento capaz de balancear uma aeronave (ALMEIDA, 2021).
Para o controle de uma aeronave, é importante conhecer as condigoes criticas presentes no
envelope de voo. Nesse sentido, a condi¢cao de voo mais critica de controle longitudinal é
quando a aeronave estd voando em baixas velocidades (SADRAEY, 2012). Duas operagdes

de voo que apresentam uma velocidade muito baixa sao a decolagem e o pouso. O controle
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de decolagem, é mais dificil do que o controle de pouso devido a consideracoes de seguranca.

Desse modo, é necessario obter uma equacao algébrica que permita a determinacao
do angulo de deflexao do profundor necessaria para manter a aeronave trimada compreen-
dida entre a velocidade de estol e a velocidade maxima. Para isso, considere a aeronave

que possui estabilidade longitudinal estatica apresentada na Figura 30.

Figura 30 — Condicao de trimagem para uma aeronave que possui estabilidade longitudinal
estatica.

Cw,c
Cm Oa

Fonte: Préoprio Autor.

Na Figura 30, é possivel observar que para condigao de ¢, = 0 a aeronave encontra-
se trimada em um determinado angulo de ataque oy, que corresponde a um coeficiente
de sustentacao. Assim, o angulo de deflexdao pode ser obtido analiticamente através da
equacao que representa o equilibrio de momentos em torno do CG da aeronave dado pela

Equacao 72.
CmCGa = Cmoa + Cmaaa (72)

Para se trimar a aeronave em um novo angulo de ataque as, é necesséario que ocorra
uma deflexao 4, do profundor capaz de gerar um aumento do coeficiente de sustentacao do
profundor Cp; que cria uma variacao do momento de arfagem em torno do CG no sentido
horario ou anti-horéario de acordo de acordo com o sentido da deflexao realizada. O efeito

dessa deflexao pode ser observado na Figura 31.
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Figura 31 — Condicao de trimagem para uma aeronave que possui estabilidade longitudinal
estética.
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Fonte: Proprio Autor.

E possivel verificar da Figura 31, que uma deflexao positiva do profundor, ou seja,
no sentido horario permite que a aeronave seja trimada em um angulo de ataque ay < .
O inverso, para uma deflexao negativa do profundor no sentido anti-horario a aeronave
é trimada em um angulo de ataque as > «7. Nesse sentido, considere que a variagao do
coeficiente de sustentacao do profundor provoque uma variagao no momento de arfagem

em torno do CG dada por ACycq, a Equagao 72 pode ser reescrita da seguinte forma.

CmCGa = Cmoa + CmaaOé + AC1MCG’ (73)

Sendo AC)cq a variacao do das curvas de momento de arfagem para d =0e § = 0,

a Equacgao 73 pode ser escrita como:
CmCGa = Cmoa + CmaaOé - VHnCLatép (74)

Desse modo, relacionando a Equagao 74 com a Figura 31 é possivel determinar o coeficiente
de momento para qualquer angulo de ataque desejado. Porém, o objetivo e determinar o
angulo de deflexao do profundor que mantenha a aeronave trimada, ou seja, com C,,cgq = 0.

Desse modo, igualando a Equacao 74 a zero, tem-se:
0= C(mOCL + C(mOcaO[ - VHnCLatdp (75)

Considerando 9, = dtrim e isolando-o, tem-se:

CmOa + Cmaaa
0 rim — 76
! VHnOLozt ( )

E desse modo, a Equacao 76 fornece o angulo de deflexao do profundor necessario para se
trimar a aeronave em qualquer angulo de ataque compreendido entre a velocidade de estol

e a velocidade maxima.
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5 METODOLOGIA

A metodologia utilizada para realizacao do presente trabalho subdivide-se em duas
etapas: etapa de validacao de software e etapa de projeto de estabilidade longitudinal
estatica para a equipe Iguanas Aerodesign. Em cada etapa sao apresentados todos os dados
utilizados bem como sao referenciados todas as equacoes utilizadas.

Para o desenvolvimento das andlises de estabilidade longitudinal estatica sao
necessarios os dados referentes a geometria da aeronave, propriedades aerodinamicas da asa
e das superficies de controle, velocidades de cruzeiro, decolagem e aterrissagem, bem como
a aceleracao da gravidade e as propriedades fisicas do ar. Esses parametro iniciais (inputs)
foram fornecidos pelas subédreas da equipe Iguanas, que realizaram as atividades referentes
ao projeto seguindo suas respectivas metodologias. De posse dos dados foi utilizado um
software desenvolvido pela prépria equipe de estabilidade e controle a fim de manipula-los
e obter as curvas e parametros (outputs) referentes a estabilidade longitudinal estética e
com isso, realizar a analise dos resultados. Com a utilizagao de um script, se pode reduzir
os tempos de projeto da aeronave e assim facilitar o processo de recalculo e ajustes que
podem ocorrer durante a concepcao da mesma. Esse script utiliza as equagoes referentes
ao estudo de estabilidade longitudinal presente em Nelson et al. (1998) para determinar os
parametros de saida de projeto como angulo de trimagem, deflexoes méxima e minima do

profundor e os coeficientes de momento.

5.1 PARAMETROS AERODINAMICOS

Para realizar as andlises sao necessérios diversos dados obtidos de outras areas do
projeto aeronautico, tal como a equipe de aerodinamica.

Esse dados, sao inseridos no software através das entradas de textos presentes na
interface grafica e, posteriormente, salvos em um bloco de notas para futuras alteragoes.
Esse arquivo estd dividido em grupos, sao eles: dados da empenagem horizontal, dados da
asa e coeficientes Cp,0r € Cpqr referentes a fuselagem. De modo a facilitar a organizacao
dos dados para serem inseridos na interface, foi elaborado uma planilha onde as equipes
de aerodinamica e desempenho podem inserir os dados obtidos de suas analises.

A utilizacao dessas planilhas é essencial para a organizacao dos dados obtidos de
modo que tais informagoes sao compartilhadas entre as subequipes. Para a equipe de
estabilidade e controle, esses dados sao indispensaveis e apds as andlises novas alteragoes

podem ser sugeridas de modo a garantir a estabilidade e controle da aeronave.
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5.2 PARAMETROS DE DESEMPENHO

Para o estudo dos critérios de estabilidade longitudinal estdtica é necessario definir
uma velocidade inicial para realizacao das primeiras andlises que sao influenciadas pelos
estudos de aerodinamica e desempenho. Para fins de projeto, é sempre importante definir
um range de velocidade de operacao na qual a aeronave estara submetida que pode ser
determinado através dos estudos realizados pela equipe de desempenho de uma aeronave
SAE Aerodesign. Neste range constam, normalmente, as velocidade de estol, cruzeiro,
decolagem e aterrissagem.

Neste trabalho, serao considerados apenas as condi¢oes mais criticas de voo nas
analises. Desse modo, a velocidade adotada que mais influencia a estabilidade longitudinal
estatica foi a de decolagem devido ao fato dela ser uma das velocidades mais baixas e
influenciar diretamente na queda dos aeromodelos (SADRAEY, 2012).

De modo semelhante a equipe de aerodinamica, foi desenvolvida uma planilha para
que a subequipe de desempenho pudesse armazenar os dados obtidos para serem utilizados
posteriormente por outras subequipes. A Tabela 2, apresenta a planilha utilizada pela

equipe.

Tabela 2 — Modelo de tabela de velocidades de operagao.

Velocidades Valor Simbolo
Velocidade de cruzeiro V.,
Velocidade de decolagem Vy
Velocidade de aterrissagem V.
Velocidade de estol V,

Fonte: Proprio Autor.

Vale ressaltar que para o desenvolvimento do relatério de desempenho completo,
bem como o de estabilidade e controle, faz-se necessario que as andlises sejam realizadas
para todas as velocidades possiveis de voo de modo a prever as diversas condigoes de

operacao na qual a aeronave estara submetida.

5.3 CONTRIBUICAO DA FUSELAGEM PARA A ESTABILIDADE
LONGITUDINAL ESTATICA

A metodologia adotada para a determinagao da contribuicao da fuselagem para
os critérios de estabilidade longitudinal estatica foi baseada nas referéncias citadas na
fundamentacao tedrica do presente trabalho. Desse modo, o esbogo preliminar da aeronave
do projeto corrente com as principais informagoes geométricas e uma planilha sao utilizados
para determinacao dos parametros Cp,of € Cras que sobre o esbogo sao tragados os dados
geométricos necessarios das Equagoes Equagao 55 e Equacao 53. A Figura 32, apresenta o

esboco utilizado.
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Figura 32 — Esbogo conceitual da aeronave para Competicao de Acesso SAE.
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Fonte: Proprio Autor.

De posse do esboco, a aeronave é seccionada em diversos elementos de modo a

ey
da

somatorio presente nas Equagoes 53 e 55. Essa metodologia foi utilizada como o objetivo

determinar o parametro para cada se¢ao da aeronave. Com isso, pode-se realizar o
de facilitar a obtencao dos parametros Cp,or € Cpop Visto que os mesmos dependem
diretamente das dimensoes da aeronave e apds determinados os mesmo foram inseridos no
programa desenvolvido para ser contabilizado na contribui¢ao da estabilidade longitudinal
estatica. A tabela presente na Figura 33 foi utilizada a fim de servir como modelo para o

preenchimentos dos dados relativos ao somatério da Equacao 53.

Figura 33 — Modelo de planilha utilizada para determinacao do parametro Cy,os -

DETERMINAGAO DA CONTRIBUIGAO DA FUSELAGEM PARA A ESTABILIDADE LONGITUDINAL ESTATICA - Cmof
3 4
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Fonte: Préoprio Autor.

Analogamente, foi desenvolvido uma planilha para armazenar os dados referentes

aos parametros presentes na Equacao 55. A Figura 34 apresenta essa planilha.
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Figura 34 — Planilha parcial utilizada para determinacao do parametro Cy,qy.
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Fonte: Préoprio Autor.

A determinacao dos fatores de correcao é realizada através da andlise da curva
presente na Figura 23 que depende da razao entre o comprimento Iy e da largura maxima

largura d,,q, -

5.4 DESENVOLVIMENTO DE INTERFACE GRAFICA PARA ANA-
LISES DE ESTABILIDADE ESTATICA

Um programa utilizando a linguagem Python foi elaborado para realizar as andlises
de estabilidade longitudinal estatica e andlise das caracteristicas de controle da aeronave.
O motivo pelo qual foi desenvolvida uma interface grafica foi a necessidade de que todos os
calculos fossem realizados em um mesmo ambiente de modo que possibilitasse a visualizagao
em tempo real das alteracoes feitas em cada parametro de entrada. Além disso, com a
utilizacao de uma interface grafica seria possivel a exportacao dos dados em um tnico
arquivo de bloco de notas além de possibilitar exportar um pequeno relatério dos dados e
graficos fornecidos pelo programa.

O programa é constituido por um cédigo principal onde estao inseridos as fungoes
utilizando os principios da Linguagem do Programacao Orientada a Objetos de modo que
o “pai” recebe as fungoes “filhas” que leem e manipulam os dados para gerar os resultados
esperados. Para a estruturagao da Janela Principal foi utilizado o package Tkinter de
modo que as demais funcgoes estao conectadas a esse pacote. Para leitura e manipulacao
dos dados de entrada foi utilizado o package Pandas que é o principal pacote Python para
andlise e processamento de dados, além disso, para melhor personalizacao dos graficos de
momento de arfagem em torno do CG da aeronave foi utilizado o package Matplotlib.pyplot
que possui uma gama extensa de funcoes para geracao e personalizagao de graficos em

linguagem Python.



61

O programa principal integra todas as fungoes e organiza a execugao de forma

sequencial. O fluxograma com todas as etapas de execugao do programa ¢ apresentado na
Figura 35.

Figura 35 — Fluxograma de relacionamento dos parametros da interface grafica.
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Abaixo estao listadas algumas funcionalidades presentes na versao final do programa.

i. Criagao de arquivos “.txt” com o resultado numéricos das analises;
ii. Alteragao dos dados de uma arquivo e criagdo de novos através das opgoes
“Salvar” e “Salvar como”;
iii. Geracao de arquivo “.pdf” com gréfico e resultados em forma de mini
relatorio através da opcao “imprimir”.
iv. Exportacao dos graficos em formato “.png”;

v. Comentérios acerca dos dados gerados.

Entende-se que a comparacao de dados de aeronaves passadas, é essencial para as
analises futuras de modo que os arquivos “.txt” sdo importantes para criacao de um banco
de dados permitindo que a equipe compare-os com os resultados das aeronaves passadas e

acrescente informacoes que serao necessarias para criacao dos relatérios de projeto final.
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E possivel uma analise rapida ainda na fase de projeto preliminar para determinacao de
alguns parametros de entrada e assim obter um projeto preliminar o mais rapido possivel,

permitindo maior tempo para analises mais detalhadas e melhorias.

5.5 VERIFICACAO DO SOFTWARE COM PARAMETROS DA RE-
FERENCIA

A fim de validar os resultados apresentados pelo programa desenvolvido, foi uma
verificacao das equacoes do software tomando como referéncias os resultados obtidos em
um estudo de estabilidade longitudinal de referéncia (NELSON et al., 1998). Os parametros
de entrada utilizados na referéncia foram inseridos no programa e o algoritmo presente no
script foi executado através de comandos na interface grafica.

O presente trabalho tem a formulagao matematica beaseada nos trabalhos de Nelson
et al. (1998). Desse modo, a comparagao dos resultados sera essencial para validagao das

equagoes presentes dentro do programa.

O diferencial do presente trabalho esta no desenvolvimento da interface grafica que
possibilitou a visualizagao dos dados inseridos, bem como dos gréaficos gerados de forma
automatica. A Tabela 3, apresenta os parametros de entrada utilizados para o calculo de

estabilidade longitudinal da aeronave da referéncia.

Tabela 3 — Inputs utilizados pela referéncia para a andlise de estabilidade.

Grandezas Descrigao Valor
Shi Area planar da superficie horizontal 43 pés
Qb Angulo de incidéncia da superficie horizontal -1°
i Angulo de incidéncia da asa 1°
Nht Eficiéncia de cauda 1
Vit Volume da superficie horizontal 0,66

ARy, Alongamento da superficie horizontal 0,21
Gnt Pressao dinamica da superficie horizontal 0,2 Pa
Qont Coeficiente angular da curva cl vs do perfil da S.H 0,01
Sw Area plana da asa 184ps?
AR, Alongamento da asa 6,06
e Eficiéncia da asa 1
Crndia Corda média aerodinamica 5,7 pés
Pae Distancia do bordo de ataque ao c.a do perfil 1,425 pés
g Distancia do bordo de ataque ao CG 1,6815 pés
Qow Coeficiente angular da curva cl vs do do perfil da asa 0,097
Crnac Coeficiente de momento cm vs do perfil da asa -0,116
QcrLo Angulo para sustentacao nula da asa -5°
Craf Contribuicao da fuselagem para o Coef. Ang. de arfagem 0,12
Crof Contribuicao da fuselagem para o Coef. de arfagem -0.037

Proprio Autor.
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5.6 PROJETO DE ESTABILIDADE LONGITUDINAL ESTATICA: AE-
RONAVE IGUANAS

Apoés validado os resultados comparando-os com a referéncia, se utilizou da meto-
dologia e do programa apresentados no presente trabalho para realizacao do projeto de
estabilidade estatica de uma aeronave destinada a participar da competicao de Acesso
SAE Aerodesign de 2022 sendo esta desenvolvida pela equipe Iguanas Aerodesign.

O estudo da estabilidade estatica de um aeronave abrange as areas de estabilidade
direcional, lateral e longitudinal, cada uma tratando do equilibrio estatico nos eixos verti-
cal, longitudinal e lateral, respectivamente. Todavia, para o projeto de aeronaves para a
competicao SAE considerou-se que os critérios de estabilidade longitudinal estatica sao os
mais relevantes em comparagao com os demais. Desse modo, o presente trabalho utilizara
de dados das subequipes de aerodinamica e desempenho acerca de uma aeronave a ser
construida pela equipe para realizagao de uma analise de estabilidade longitudinal estatica.

A Tabela 4, apresenta todos os dados inseridos no programa para o calculos dos pa-
rametros referentes aos critérios de estabilidade longitudinal estatica da aeronave projetada

pela equipe Iguanas Aerodesign.

Tabela 4 — Inputs de entrada para o projeto de estabilidade da equipe iguanas.

Grandezas Descrigao Valor
Shi Area planar da superficie horizontal 0,12 m
bt Angulo de incidéncia da superficie horizontal 0°
Qi Angulo de incidéncia da asa 5°
Mht Eficiéncia de cauda 0,98
Vit Volume da superficie horizontal 0,4992

ARy, Alongamento da superficie horizontal 5,3
Qht Pressao dinamica da superficie horizontal 0,0115 Pa
Qoht Coeficiente angular da curva cl vs do perfil da S.H 0,1611
Sw Area plana da asa 0, 7137m?
AR, Alongamento da asa 6,8

e Eficiéncia da asa 0,95

Cindia Corda média aerodinamica 0,355 m
Pae Distancia do bordo de ataque ao c.a do perfil 0,0702 m
heg Distancia do bordo de ataque ao CG 0,09 m
Qow Coeficiente angular da curva cl vs do do perfil da asa  0,0937
Chriae Coeficiente de momento cm vs do perfil da asa -0,35

Qoo Angulo para sustentacao nula da asa -9°

Proéprio Autor.

Os dados presentes na Tabela 4 foram obtidos com base nas dimensoes da aeronave
do esbogo. Parametros como relagoes de alongamento, corda média aerodinamica, areas

alares e semelhantes sao facilmente determinadas a partir das equacoes ja apresentadas
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nesse trabalho. Os angulos de incidéncia da asa e superficie horizontal, sao determinados
com base em consultas de referéncias que abordam projetos para SAE Aerodesign e que
demonstram, estatisticamente, serem mais eficientes. De maneira geral, bons angulos de
incidéncia para asas de aeronaves da competicao estao em torno de 4 a 6° (RODRIGUES,
2014b). Para o angulo de incidéncia da empenagem horizontal, a literatura mostra que a
maior parte dos perfis aerodinamicos utilizados possui caracteristica simétrica, e que para
estabilidade o angulo de 0° ¢ o mais indicado (GOMES et al., 2003).
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6 RESULTADOS E DISCUSSOES

Esta secao apresenta os resultados obtidos através da metodologia proposta. Os
parametros de entrada para a validacao dos resultados disponibilizados pela interface
grafica podem ser conferidos na referéncia mencionada na segao anterior. Os dados de
entrada para o projeto de estabilidade longitudinal estatica foram retirados de um aeronave
a ser fabricada pela equipe Iguanas Aerodesign através dos estudos preliminares realizados
pelas subequipes de aerodinamica e desempenho além do proprio esboco de projeto. Os
calculos para a contribuigao da fuselagem para a estabilidade longitudinal estatica foram

realizados com o auxilio das planilhas presentes nas Figuras 33 e 34.

6.1 VERIFICACAO DO SOFTWARE

Os parametros retirados da referéncia foram inseridos no software de estabilidade
longitudinal estatica para calculo dos coeficientes adimensionais e investigacao dos critérios
de estabilidade que aqui sao apresentados.

A partir dos resultados gerados pelo programa, foi possivel observar que todos os
dados foram compativeis com a referéncia. Esse fato, era esperado devido as equacoes
serem analiticas e os dados de entrada serem os mesmos, porém, essa analise foi essencial
para validar as equagcoes presentes no cédigo base do programa. Além disso, dois outros
parametros nao calculados pela referéncia foram exportados pelo programa que sao a
Margem Estatica e a Deflexao necessaria para o profundor manter a aeronave em condi¢ao

de trimagem.

Tabela 5 — Qutputs da referéncia.

Grandezas Descricao Valor
ME Margem estatica 0,2559
Omaz Deflexao do profundor para trimagem 13,013°

Fonte: Proprio Autor.

Na Tabela 5 é visto que a margem estdtica ficou em torno de 25%. Nesse sentido, é
importante ressaltar que o exemplo dado na obra do Nelson et al. (1998) se refere a uma
aeronave tripulada de pequeno porte e, desse modo, algumas relacoes diferem dos projetos
destinados a competicao SAE como a ME que, nesse caso, como ja mencionado fica em
torno de 10 a 20%. Porém, segundo Sadraey (2012) a margem estdtica para aeronaves
em escala real esta em torno de 10 a 30% e, desse modo, a aeronave utilizada no estudo

atende aos critérios de estabilidade longitudinal estatica.
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6.1.1 Curvas de momentos para a referéncia

A partir dos dados da referéncia, o programa pode gerar os graficos com as curvas
de momento de arfagem em torno do CG da aeronave. Essas curvas foram comparadas com
a referéncia de modo a observar a similaridade. Como ja mencionado, as saidas (outputs)
foram compativeis com o resultado final gerado pelo programa. A Figura 36 apresenta
a curva de momento de arfagem para contribuicao isolada da asa para a estabilidade

longitudinal estatica.

Figura 36 — Curva de momentos em torno do CG da aeronave para contribuigao isolada
da asa.
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Fonte: Préoprio Autor.

O gréfico da Figura 36 representa a variagao do coeficiente de momento de arfagem
em torno do CG da aeronave, considerando apenas a contribuicao da asa para a estabilidade
longitudinal da aeronave. E possivel verificar que nenhum dos dois critérios necessarios para
a estabilidade da aeronave foram atendidos visto que a curva apresenta uma inclinacao
positiva, ddC_am > (0 e o termo independente é menor que zero o que vai contra ao desejado
para os critérios de estabilidade longitudinal estatica que determina que C,,o > 0.

Desse modo, verifica-se que por si s6 a asa nao possui a capacidade de prover
estabilidade para a aeronave de modo que é necessario outros artificios para que essa
estabilidade seja alcancada. Estudos realizados pelas referéncias ainda nos primeiros estudos
aeronauticos verificam que a adi¢ao da um estabilizador na cauda contribuia para esse
objetivo. Desse modo, é necessario acrescentar a estrutura da aeronave uma superficie
estabilizadora. A Figura 37, apresenta a contribuicao da empenagem para a estabilidade

longitudinal estatica.
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Figura 37 — Curva de momentos em torno do CG para contribuicao da empenagem
horizontal.

Estabilidade longitudinal - Contribui¢ao da Empenagem

Cmcgt

00 25 50 75 100 125 150 175 20.0
Angulo de trimagem o

Fonte: Préoprio Autor.

Na Figura 37 é possivel verificar que apenas adicionando-se a empenagem a estrutura
da aeronave o corre uma melhoria significativa na estabilidade longitudinal da aeronave
como um todo. Sendo assim, tanto % quanto C),o atendem aos critérios estabelecidos
para estabilidade longitudinal estatica. A Figura 38 apresenta a curva de momento total de

arfagem em torno da aeronave adicionando-se a curva anterior a contribuicao da fuselagem.

Figura 38 — Curva de momento total em torno do CG da aeronave.
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6.2 PROJETO IGUANAS 2022

Nessa secao, sao apresentados os resultados obtidos para a andlise de estabilidade
longitudinal estatica realizada para uma aeronave destinada a participar a competicao
SAE Aerodesign. Primeiramente, sao observados os critérios de estabilidade longitudinal e
parametros pertinentes da analise e, sem seguida, os graficos de momentos de arfagem em

torno do CG para contribuicao da asa, empenagem e aeronave completa, respectivamente.

6.2.1 Contribuicao da fuselagem para estabilidade longitudinal estatica

Para o projeto de estabilidade longitudinal estatica da aeronave projetada pela
equipe Iguanas Aerodesign, foi necessario realizar o célculo prévio da contribui¢ao da
fuselagem para a estabilidade longitudinal com o auxilio das tabelas contidas nas Figuras
34 e 33.

Para o célculo da contribuicao da fuselagem para os critérios de estabilidade
considerou-se um esbogo conceitual da aeronave do projeto para determinacgao dos pa-
rametros geométricos necessarios para os somatorios presentes nas Equagoes 63 e 64. A

Figura 39, apresenta o resultado para Cl,, .

Figura 39 — Calculo para contribuicao C,,s da fuselagem para a estabilidade longitudinal.

DETERMINACAO DA CONTRIBUICAO DA FUSELAGEM PARA A ESTABILIDADE LONGITUDINAL ESTATICA - Cmof

SECAO Ax wf Qow +if wr2(a0w +if)Ax
1 0,06135 0,08582 5 -0,002259236
2 0,06135 0,107 5 -0,003511981
3 0,06135 0,13 5 -0,005184075
4 0,06135 0,13 5 -0,005184075
5 0,06135 0,13 5 -0,005184075
6 0,06135 0,13 5 -0,005184075
7 0,06135 0,13 5 -0,005184075
8 0,06135 0,13 5 -0,005184075
9 0,06135 0,13 5 -0,005184075
10 0,06135 0,019 5 -0,000110737
11 0,06135 0,019 5 -0,000110737
12 0,06135 0,019 5 -0,000110737
13 0,06135 0,019 5 -0,000110737
14 0,06135 0,019 5 -0,000110737
15 0,06135 0,019 5 -0,000110737
16 0,06135 0,019 5 -0,000110737
17 0,06135 0,019 5 -0,000110737
18 0,06135 0,019 5 ~0,000110737
19 0,06135 0,019 5 -0,000110737
20 0,06135 0,019 5 -0,000110737
21 0,06135 0,019 5 -0,000110737
2 0,06135 0,019 5 -0,000110737
23 0,06135 0,019 5 -0,000110737
2% 0,06135 0,019 5 -0,000110737
25 0,06135 0,019 5 ~0,000110737
Ih 0,949l 7,303846154]3 0,355 M £0,04383153
k2-k1 0,855% [RZEY] Cmot -0,00403| [

Fonte: Préoprio Autor.
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Para o célculo do C,,,¢, seccionou-se a fuselagem em incrementos de = 0, 06135m
que formaram 25 se¢oes. Para cada uma, foi avaliada a largura média wy e inserida na
planilha. Foi adotado para fins de cdlculo um angulo de incidéncia da fuselagem iy = 0

devido a parte frontal da mesma ser, aproximadamente, quadrada.

Figura 40 — Cdlculo para contribuicao C,, s da fuselagem para a estabilidade longitudinal.

DETERMINAGAO DA CONTRIBUICAO DA FUSELAGEM PARA A ESTABILIDADE LONGITUDINAL ESTATICA - Cmaf

SECAO Ax wf X x/c dele/dela  |wf2(dele/dela)Ax
1 | 006135 |0,08582 0,18405 [ 0,5184507] 14 0,000632586
2 | 006135 | 0,107 |0,153375|0,4320423] 1,5 0,001053594
3 | 006135 | 0,13 | 0,06135 | 0,1728169 4 0,00414726
4 | 006135 | 013 0 0 0 0
5 | 006135 | 013 0 0 0 0
6 | 006135 | 0,13 0 0 0 0
7 | 006135 | 013 0 0 0 0
8 | 006135 | 013 0 0 0 0
9 | 006135 | 013 0 0 0 0
10 | 006135 | 0,019 | 0,06135 | 0,1728169| -0,193838863 -4,29302E-06
11 | 0,06135 | 0,019 |0,092025 | 0,2592254| -0,051690363 -1,1448E-06
12 | 006135 | 0,019 | 0,1227 |0,3456338(-0,045229068 -1,0017E-06
13 | 006135 | 0,019 |0,153375 | 0,4320423| -0,029075829 -6,43953E-07
14 | 006135 | 0,019 | 0,18405 | 0,5184507| -0,025845182 -5,72402E-07
15 | 0,06135 | 0,019 |0,214725 ] 0,6048592| -0,023260664 -5,15162E-07
16 | 0,06135 | 0,019 | 0,2454 |0,6912676|-0,021322275 -4,72232E-07
17 | 006135 | 0,019 |0,276075 | 0,7776761| -0,019383886 -4,29302E-07
18 | 0,06135 | 0,019 | 0,30675 | 0,8640845| -0,018091627 -4,00682€E-07
19 | 0,06135 | 0,019 [0,337425] 0,950493[-0,016153239 -3,57751E-07
20 | 0,06135 | 0,019 | 0,3681 | 1,0369014] -0,015507109 -3,43441E-07
21 | 0,06135 | 0,019 |0,398775 | 1,1233099| -0,01421485 -3,14821E-07
22 | 0,06135 | 0,019 | 0,42945 | 1,2097183]-0,012922591 -2,86201E-07
23 | 0,06135 | 0,019 |0,460125 | 1,2961268] -0,011630332 -2,57581E-07
24 | 0,06135 | 0,019 | 04908 | 1,3825352]-0,009691943 -2,14651E-07
25 | 0,06135 | 0,019 |0,521475 | 1,4689437] -0,006461295 -1,43101E-07

4,041E-05 | soma| 0,005822049

Fonte: Préoprio Autor.

De maneira semelhante, foi utilizado o incremento de Ax = 0,06135 e avaliou-se o
parametro z/¢ para cada segao através da andlise da Figura 24.

Como pode ser visto pela Figura 39 o valor foi de —0,0040321073 para Cp,, € de
4,0412107° para Cy,ay como apresentado na Figura 40, que influenciam na estabilidade
longitudinal sdo compativeis com os esperados e com a referéncia. Além disso, como ja
comentado no presente trabalho a influéncia da fuselagem ¢é baixa para os critérios de
estabilidade se comparado aos outros elementos além da largura da cauda ser bastante
influenciadora, visto que para o modelo analisado a cauda é formada por um tubo de

aluminio, que gera pouca influéncia na estabilidade longitudinal.

6.2.2 Coeficientes de momento, angulo de trimagem, ponto neutro e
margem estatica
A aeronave foi projetada de modo a atender as diversas restrigoes que constam na

documentagao referente ao acesso a Competicao de Acesso SAE Aerodesign de 2022. As

restricoes mais relevantes para o presente trabalho dizem respeito as limitagoes geométricas
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da aeronave que nao devem ultrapassar os 2,2 m de envergadura de asa e ser capaz de se
manter estavel durante todo o percurso de voo, além de pousar transportando a maior
quantidade de carga possivel, sem danos graves a estrutura.

Inicialmente, foi realizado o estudo da estabilidade longitudinal estatica para o
angulos de incidéncia da empenagem horizontal e da asa igual a 0° e 5°, respectivamente, e
a relagao da posi¢ao do CG com a corda média aerodinamica CG%.. igual a 20%. Os perfis
simulados para a asa e empenagem foram o Eppler 423 e o Naca 0009, respectivamente, que
sao modelos bastante utilizados nas competicoes SAE anteriores. Porém, apds a realizacao
do primeiro calculo no software, a aeronave apresentou instabilidade longitudinal estatica
com um angulo de trimagem oy.im < 0 e Cpy > 0. Desse modo, a fim de atender aos
critérios de estabilidade longitudinal estatica, foi proposto a alteracao da posicao do CG
para 25% da corda média aerodinamica. Com isso a aeronave atendeu aos critérios da
estabilidade longitudinal estatica e permaneceu em conformidade em relagao as restri¢oes

do projeto. A Tabela 6, apresenta os resultados obtidos.

Tabela 6 — Outputs do projeto de estabilidade longitudinal estatica.

Grandezas Descricao Valor
€ Angulo de escoamento induzido 3,5774°
de/do Derivada do angulo de escoamento induzido 0,3974 °
Cmaw Coef. Angular de momento em torno do CG - Asa 0,0041
Cmoy Coef. de momento em torno do CG - Asa -0,3128
Cmigne Coef. Angular de momento em torno do CG - E.-H.  -0,0305
Cmont Coef. de momento em torno do CG - E.H. 0,4349
Qtrim Angulo de trimagem 4,4763°
Cmeya Coef. Angular de momento total em torno do CG -0,0264
C'my, Coef. de momento total em torno do CG 0,1181
Omaz Angulo maximo de deflexao da superficie horizontal 11,1723°
PN Ponto neutro 0,6095
ME Margem estética 0,3560

Fonte: Proprio Autor.

Como C,,, < 0 e C,,, > 0, por definicao, a aeronave atende aos critérios de
estabilidade longitudinal estatica além de um valor positivo para o angulo de trimagem. E
importante discorrer acerca do valor da deflexao maxima da superficie de controle horizontal
cujo valor foi de aproximadamente 11°. Esse valor representa a deflexdo maxima necessaria
para a controlabilidade da aeronave durante a operacao de decolagem e aterrissagem que
sao as condicoes de voo nas quais o profundor sofre maiores solicitacoes.

O resultado obtido para o ponto neutro esta compativel com os dados inseridos,
porém, o mesmo influencia diretamente na Margem Estatica que para os dados inseridos
apresentou um Output de ME = 35,6% que esta fora do range recomendado pelas
referéncias que aconselham uma margem estatica compreendida entre 10% a 20%. A fim

de obter um valor mais aceitavel para a M E, o C'G foi deslocado de sua posic¢ao inicial
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mais a frente da fuselagem, porém, as tentativas nao influenciaram o bastante para que a
MFE se adequasse as necessidades do projeto. Desse modo, optou-se por manter o valor do
parametro e confronta-lo com mais referéncias.

Para o caso a margem estatica obtida é importante discorrer a respeito do seu
significado pratico para um projeto aerodesign, pois, sabendo que a margem estdtica é
uma relacao direta da diferenga entre o ponto neutro e a posicao do CG, quanto mais alto
essa diferenca, significa dizer que a aeronave é mais estavel e, consequentemente, menos
manobravel o que dificulta a realizacao de rolamentos, arfagens e guinadas intencionais
pelo piloto. Desse modo, a experiéncia de projeto é um fator importante para se decidir o

ponto de equilibrio entre estabilidade e manobrabilidade.

6.2.3 Curvas de momento

De posse do coeficiente de momento em torno do CG e da sua derivada ¢é possivel

montar o grafico do momento de arfagem como apresentado nas Figuras 41, 42 e 43.

Figura 41 — Grafico de momento de arfagem para contribuicao isolada da asa.

Estabilidade longitudinal - Contribui¢@o da Asa

0.0 25 5.0 75 100 125 150 175 200
Angulo de trimagem a

Fonte: Préprio Autor.

Como esperado, observa-se que a asa isoladamente ¢ um elemento incapaz de
promover a estabilidade longitudinal estatica da aeronave contribuindo de forma negativa
para os critérios estabelecidos, visto que o Cl,n, > 0 para o grafico da Figura 41 e C,,, < 0.
Por outro lado, na Figura 42 observa-se que a adigao da superficie horizontal contribui

para a estabilidade longitudinal atendendo aos dois critérios.

O gréfico da Figura 43, representa o coeficiente de momento de arfagem que a
aeronave estara submetida em funcao do angulo de ataque a. O angulo de trimagem esta

em, aproximadamente, 4,47° para as condicoes pré-estabelecidas.
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Figura 42 — Grafico de momento de arfagem para adigao da empenagem horizontal

Estabilidade longitudinal - Contribuicao da Empenagem

0.0 25 5.0 75 100 125 150 175 200
Angulo de trimagem o

Fonte: Préoprio Autor.

Além disso, a curva caracteristica possui um coeficiente angular C,,., < 0, ou seja,
para valores crescentes de angulo de ataque surge um momento em torno do CG que tende
a rotacionar o nariz da aeronave para baixo e que para valores decrescentes de angulo de
ataque surgira um momento em torno do CG que tendera a rotacionar o nariz da aeronave

para cima até que a mesma alcance, novamente, o estado de equilibrio (trimagem).

Figura 43 — Gréafico de momento de arfagem total em torno do CG da aeronave.

Estabilidade longitudinal - Contribuicdo Total

Cmcg
o

0.0 25 5.0 7.5 10.0 12.5 15.0 17.5 20.0
Angulo de trimagem a

Fonte: Préprio Autor.
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6.3 INTERFACE GRAFICA

Como ja mencionado durante o texto, o programa desenvolvido para o cédlculos
de estabilidade longitudinal estatica foi criado utilizando linguagem de programagcao
Python com foco na Programacao Orientada a Objetos. A linguagem Python, possui
diversos pacotes para desenvolvimento de GUT’s (Graphic User Interfaces) e para esse
trabalho foi utilizado o pacote Tkinter que possui diversas rotinas prontas para estilizacao
e personalizagao da interface. O programa nomeado de ControlStab-1.0 (GUI), possui uma
interface bem amigavel e intuitiva de modo que a aba principal constitui-se de Entrys
que sao caixas de textos destinadas a insercao dos parametros de entrada localizadas a
esquerda da interface e caixas de textos para saida dos resultados localizadas a direita
da interface, bem como os graficos principais. O programa também conta com uma lista
de simbolos que servem para instruir o correto preenchimento das entradas. A Figura 44,

apresenta a interface principal do programa.

Figura 44 — Interface geral da interface grafica do programa ControlStab-1.0 (GUI).

ControlStab-1.0 (GUI) - x
Arquivo  Ajuda?

Geral Instrugdes

Area da ep. hor.

Angule de incidéncia da ep. hor.
Angule de inciéncia da asa
Volume da ep. hor.
Alongamento da ep. hor.
Pressdo dindmica da ep. hor.

-0.00402873

Fonte: Préprio Autor.

O usuério pode salvar os dados inseridos em um bloco de notas e abri-lo para o
preenchimento automatico das caixas de entradas através da prépria interface por meio
das opgoes “Salvar” e “Abrir”, respectivamente.

Uma vez preenchidas as informacoes nas caixas de entradas para serem analisadas
o botao “Calcular” na parte inferior direita da tela deve ser apertado para geracao dos
dados.

Os resultados para coeficiente de momento de arfagem, coeficiente angular de
arfagem, angulo de trimagem, de deflexdao méaxima, ponto neutro e margem estatica

aparecem logo acima do botao “Calcular”, bem como os graficos do momentos de arfagem
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para asa, empenagem e aeronave completa em ordem da direita para a esquerda.
A fim de facilitar o preenchimento dos dados de entrada de forma correta, foi criado
uma aba de "Instrugoes” onde consta as principais defini¢oes e formulas para determinacao

dos parametros de entrada. A Figura 45, apresenta essa aba.

Figura 45 — Aba “Instrugoes” da interface gréfica do programa ControlStab-1.0 (GUI).

(& Centrolstab-1.0 (GUI)
Arquivo  Ajuda?

Geral [Instrucses)

Velosidade do ar n
empenagem horizortal

e g Presto dniric da
B B J i i
AR= S 0. ) zev ! ne=
-—Sy= c === = : C:
Si= vqlc S, y m=gq., LoV g
7 AR= b b |
S B e
Determinagéo da éarea . .
da empenagem horizontall RelagGes de alongamento Eficiéncia de cauda Relagéo de afilamento
| V “
wmeg)| . oce I - W
. N T o~ : Iz
= ~< =4
hl_ X | . % v

a Co € o angulo
para a sustentacdo
nulal

Determinagcdo a partir
da curva em vs alpha do
perfill

Fator
indz

de arasto A
) o

Determinagéo da eficiéncia
da asal

Fonte: Préoprio Autor.

A aba da Figura 45, serve como norteadora para o preenchimento das abas da
interface principal, porém, o usuario deve se ater a necessidade de verificar a literatura a
fim de aprofundar os conhecimentos sobre cada termo e como ele influencia no resultado
final do projeto de estabilidade da aeronave. Mais detalhes da interface sao apresentados

no Apéndice A. O codigo parcial para criagao do programa é apresentado no Apéndice C.
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7 CONCLUSOES

Neste trabalho, foi apresentada uma metodologia para a determinacao dos critérios
de estabilidade longitudinal estdtica para projetos de aeromodelos da equipe Iguanas
Aerodesign de modo a atender as exigéncias da competicao SAE Aerodesign.

Para tal, foi desenvolvido um software em Python que permite a rapida determi-
nacgao e avaliacao dos parametros que contribuem para a estabilidade longitudinal da
aeronave o que possibilita a realizacao de ajustes no projeto e a verificacao da influéncia
destes na estabilidade final.

Através dos dados inseridos no software, foi possivel projetar uma aeronave com
caracteristicas que apresentam boa estabilidade longitudinal estatica, bem como uma
manobrabilidade capaz de vencer os esforgos sobre a aeronave e desloca-la para as direcoes
desejadas. Porém, foi observado que a Margem Estatica ficou fora da faixa indicada pela
referéncia (10% a 20%) e, portanto, deve-se aprofundar as andlises e suas interferéncias na
estabilidade longitudinal estatica.

O programa executavel e o cédigo fonte foi disponibilizado para a equipe Iguanas
Aerodesign para o seu uso e modificacao de modo a otimizar o funcionamento do pro-
grama. O cédigo total nao é apresentado neste trabalho por se tratar de uma ferramenta
competitiva, mas uma prévia do cédigo pronto é disponibilizada no Apéndice C.

A metodologia desenvolvida no presente trabalho serviu como start e apoio biblio-
grafico para novos projetos de estabilidade da equipe Iguanas, porém, vale ressaltar que
toda metodologia deve ser aprimorada no decorrer do tempo de modo a se adequar com as
proximas competicoes.

Para trabalhos futuros, sugere-se a implementacao da andlise dos parametros de
estabilidade e controle lateral e vertical permitindo analisar a aeronave em todos os eixos
de rotagao garantindo assim um trabalho completo.

Dessa forma, o presente trabalho conseguiu alcancar o objetivo proposto, de criar
uma ferramenta capaz de auxiliar no projeto de aeronaves, com énfase na estabilidade

longitudinal estatica.
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APENDICE A - DETALHES DA INTERFACE

GRAFICA.

Abrir Projeto

[ Este Computador
B Area de Trabalhc

« v 4 [« TC > CALCULOS 5 GUI v
Organizar v Nova pasta
@ OneDrive

& | Pesquisar GUI »

|5 Documentos. X
Dados Nova Aer  Dados NovaAer  Dados Referenci  Dados._Referenci
& Downloads onave.xt onave_Confitxt atct ahixt
&= Imagens
D Masicas
B Objetos 30
B Videos
& Disco Local (C) Dados Referenci  Dados Referenci  Dados Referenci  Dados_Referenci
a_itxt a_kitxt a_otxt a_pixt
& Rede .
Nome: o] [ Text Fites (xt) v

ControlStab-1.0 (GUI)
Arquivo  Ajuda?

Geral Instrugdes

Descrigio

Area da ep. hor.
Angulo de incidéncia da ep. hor.
Angulo de inciéncia da asa
Volume da ep. hor.
Alongamento da ep. hor.
Pressdo dinamica da ep. hor.

Calcular

Descrigio
Area da ep. hor.

Angulo de incidéncia da ep. hor.
Angulo de inciéncia da asa
Volume da ep. hor.
Alongamento da ep. hor.
Pressio dinamica da ep. hor.
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APENDICE B - DADOS DE SAIDA PARA
AERONAVE IGUANAS E DADOS DA REFERENCIA.

_,'] aeronave_nelson_robert.txt - Bloco de Notas — O
Arquivo Editar Formatar Exibir Ajuda
Empenagem valor_1 Asa valor_2 Fuselagem valor_3
St 43 Sw 184 Cmof  -0.037
ai -1 ARw 6.06 Cmaf 0.12
aw 1 = 1 - -
n 1 c 5.7 - -
Vt 0.66 Hac 1.425 - -
ARt -0.21371 Hcg 1.6815 - -
pt 0.01 abw 0.097 - -
adt 0.01 Cmac -8.116 - -
- - aClo -5 - -
———————————————— Outputs -------- —---mmmn oo
Cmoa Cmaa a_trim deflex PN ME
9.0557 -1.1007 ©.0506 13.013 ©.5509  ©.2559
Ln1, Col1 100%  Windows (CRLF) UTF-8
:] Dados_Nova_Aeronave_Confi.txt - Bloco de Notas — O X
Arquivo Editar Formatar Exibir Ajuda
Empenagem valor_1 Asa valor_2 Fuselagem valor_3
St 0.12 Sw 0.7137 Cmof -0.00402873
ai 0 ARw 6.8 Cmaf ©.0000404136
aw 5 = .95 - -
n 0.98 c 0.355 - -
Vt  0.4992 Hac ©.0702 - -
ARt 5.3 Hecg .09 - -
pt 0.015 abw  0.0937 - -
adt 0.1611 Cmac -8.35 - -
- - aClo -9 - -
———————————————— Outputs -------- -------- -
Cmoa Cmaa a_trim deflex PN ME
0.1181 -0.0264 4.4763 11.1723 0.6095 0.356
Ln 1, Col1 100%  Windows (CRLF) UTF-8
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APENDICE C - CODIGO PARCIAL DO PROGRAMA

W Nt

o Ul

8

W Nt

W wwww
[N

W N O W

10y

CONTROLSTAB-1.0 (GUI)

from tkinter import *

from tkinter import ttk

import numpy as np

from matplotlib import pyplot as plt

from matplotlib.backends.backend tkagg import FigureCanvasTkAgg
from tkinter import filedialog

import pandas as pd

root = Tk()
root.iconbitmap('C

ers/Kessio/Documents/

class Application(funcoes):

def init (self):
self.root = root
self.tela()
self.frame da tela()
self.criando_botoes ()
self.grafico()
self.labels()
self.entry()
self.lista par()
self.Menu()
root.mainloop ()

def tela(self):

self.root.title('ControlStab-1.0 (GUI)")
self.root.configure (background = '#808080")
self.root.geometry("1920x1080")

self.root.resizable (True, True)
def frame da tela(self):

self.frame prin = ttk.Notebook(self.root)
self.frame prin.place(relx = 0, rely = 0, relwidth = 1, relheight = 1)

self.frame_principal = Frame(self.frame_prin, bg :
self.frame prin.add(self.frame principal, text = "Geral")

self.frame secun = Frame(self.frame prin, bg =
self.frame prin.add(self.frame secun, text = "I

self.frame e = Frame(self.frame principal, bg = "#808080"'
self.frame e.place(relx = 0.05, rely = 0.03, relwidth = 0.4, relheight

[}
4
loe]

o
-

self.frame_1 = Frame(self.frame_ principal, bd = 4, bg
highlightbackground = 'white', highlightthickness = 2)
self.frame 1l.place(relx = 0.05, rely = 0.07, relwidth = 0.4, relheight

self.frame w = Frame(self.frame principal, bg = '"#808080")
self.frame w.place(relx = 0.05, rely = 0.36, relwidth = 0.4, relheight

self.frame 2 = Frame(self.frame principal, bd = 4, bg = "#808080",
highlightbackground = 'white', highlightthickness = 2)
self.frame_ 2.place(relx = 0.05, rely = 0.4, relwidth = 0.4, relheight

self.frame_f = Frame(self.frame_principal, bg = '#808080"'
self.frame f.place(relx = 0.05, rely = 0.82, relwidth = 0.4, relheight

self.frame 3 = Frame(self.frame principal, bd = 4, bg = "#8
highlightbackground = 'white', highlightthickness = 2)
self.frame 3.place(relx = 0.05, rely = 0.86, relwidth = 0.4, relheight

self.frame 4 = Frame(self.frame principal, bd = 4, bg = "#808080",
highlightbackground = 'white', highlightthickness = 2)
self.frame_4.place(relx = 0.5, rely = 0.86, relwidth = 0.45, relheight

self.frame 5 = Frame(self.frame principal, bd = 4, bg = "#8
highlightbackground = 'white', highlightthickness = 2)
self.frame 5.place(relx = 0.5, rely = 0.07, relwidth = 0.45, relheight
0.28)

_STAB.ico')

0.09)

0.28)

0.09)

0.42)

0.09)

0.08)

0.08)
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