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RESUMO

VASCONCELOS, D. S. Codigo computacional para calculo de derivadas de estabilidade de
aeronaves convencionais. 2020. 63 fl. Trabalho de Conclusdao de Curso (Graduacao em

Engenharia Aeronautica) — Faculdade de Engenharia Mecanica, Universidade Federal de
Uberlandia, Uberlandia

E ste trabalho propde uma rotina computacional para determinar derivadas de estabilidade
longitudinais e latero-direcionais. A metodologia ¢ baseada na literatura classica de
mecanica do voo e controle de aeronaves e pode ser empregada em aeronaves
convencionais que operam em regime subsOnico. O desenvolvimento do cddigo foi
através do sofiware MATLAB® devido a sua ampla difusdo nas areas de engenharia e ensino.
O codigo apresentado utiliza os dados de entrada de geometria e condi¢ao de voo e tem, como
saida, as derivadas de estabilidade da aeronave. Compararam-se os resultados da metodologia
adotada com o software Datcom e com os valores encontrados na literatura, para a aeronave
monomotora Cessna 182. A partir das analises, verificou-se que os resultados tiveram uma
variabilidade de 0,6% a 163%, e 1,3% a 41,2% se comparados com o0 DATCOM e a literatura,
respectivamente.

Palavras-chave: derivadas de estabilidade, longitudinais, latero-direcionais, aeronave
convencional, voo subsonico, estimagao de parametros de aeronaves.



ABSTRACT

VASCONCELOS, D. S. Computational code for estimating longitudinal and laterodirectional
stability derivatives of conventional subsonic aircraft. 2020. 63 pp. Final project (under
graduation Aeronautics Engineering) — Universidade Federal de Uberlandia, Brazil.

T his work proposes a computational routine for determining derivatives of longitudinal and
latero-directional stability. The methodology is based on the classic literature on flight

mechanics and aircraft control and can be used in conventional models that operate in subsonic
regimes. The code was developed using the MATLAB® software due to its wide dissemination
in the areas of engineering and teaching. The presented code uses the input data of geometry
and flight condition and has as output the derivatives of aircraft stability. The results of the
methodology adopted were compared with the Datcom software and with the values found in
the literature, for the single-engine aircraft Cessna 182. From the analysis, it was found that the
results varied from 0.6% to 163%, and 1.3% to 41.2% if compared with DATCOM and the

literature, respectively.

Keywords: stability derivatives, longitudinal, lateral-directional, conventional aircraft,

subsonic flight, aircraft parameter estimation.
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INTRODUCAO

Um dos importantes aspectos associados ao projeto e
desenvolvimento de aeronaves é a estimacdo de suas derivadas de
estabilidade e controle. As derivadas estimadas em voo, atraveés de
técnicas de estimag¢do de pardmetros, sdo importantes para que
sejam determinadas as caracteristicas aerodindmicas de aeronaves
novas e ainda ndo completamente testadas, sendo uteis na validagdo
dos pardametros preditos, na atualizacdo do modelo de simulador de
voo, na avaliagdo de qualidades de voo, na expansdo do envelope
de voo, no desenvolvimento ou refinamento de leis de controle de
voo e na investigagdo de acidentes.

— OLIVEIRA e GOES, 2008

E m 1976, a McDonnell Douglas Corporation comegou a automatizar os métodos contidos
no USAF Stability and Control Datcom consolidando o sofiware Datcom Digital em
1978, escrito em linguagem FORTRAN IV. O desenvolvimento deste sofiware buscava suprir
a necessidade de estimativas rapidas e econdomicas de estabilidade aerodinamica e
caracteristicas de controle, que sao substanciais em operagdes de projeto preliminar. De acordo
com Williams (1979), os procedimentos de calculo manual, podem exigir despesas de horas de
trabalho significativas.

Neste trabalho ¢ desenvolvido um cdédigo computacional que estima as derivadas de
estabilidade para aeronaves convencionais utilizando o sofiware MATLAB® (MATrix
LABoratory). Este software, criado no fim dos anos 1970 por Cleve Moler, foi escolhido por
ser amplamente utilizado nas areas de engenharia aeronautica e educacional, além de possuir
um ambiente simples e facil de usar. E um sistema interativo em que o elemento bésico de
informag¢do ¢ uma matriz que ndo requer dimensionamento, permitindo a resolucdo de
problemas numéricos em um tempo menor do que se gastaria para escrever um programa
semelhante em linguagem Fortran, Basic ou C. (COSTA, 2016).

A base teorica aplicada no programa computacional deste projeto foi desenvolvida de
acordo com os procedimentos classicos de estimativa de forgas e momentos aerodindmicos
encontrados na literatura. Para isso utilizou-se como bibliografia o livro Methods for estimating
stability and control derivatives of conventional subsonic airplanes (ROSKAM, 1971c). Este

livro se baseia no estudo classico da aeronave.


https://en.wikipedia.org/wiki/McDonnell_Douglas_Corporation
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A literatura utiliza como base dados empiricos obtidos em experimentos € 0 Component
Build-up Method em que as forcas e momentos da aeronave vém da contribui¢do de cada
componente estrutural como asa, estabilizador horizontal, estabilizador vertical, etc.

Pretende-se validar a implementagdo do modelo computacional através da comparacao
entre os valores das derivadas longitudinais e latero-direcionais obtidos pelas seguintes trés
fontes de dados: o cddigo desenvolvido no projeto, a literatura de Roskam (2001) e o software
Datcom (Data Compendium), utilizando a aeronave Cessna 182 como objeto de estudo. O
codigo servird como apoio para os discentes do curso de Engenharia Aerondutica que cursam a
disciplina de Mecanica do Voo e Controle de Aeronaves.

A pesquisa aqui apresentada teve como objetivo geral explorar o desenvolvimento de
um codigo em linguagem MATLAB® para determinar as derivadas longitudinais e latero-
direcionais de uma aeronave. Como objetivo especifico, espera-se obter os parametros
geométricos da aeronave a partir do modelo em CAD; realizar a simulagdo da aeronave com
duas ferramentas distintas: MATLAB® e Datcom; comparar os resultados do MATLAB com
os resultados do Datcom e com os presentes em Roskam (2001); testar a volatilidade para as
derivadas obtidas; enfim, elaborar um manual para o programa desenvolvido.

Este estudo se estrutura em trés capitulos. O capitulo 1 apresenta a fundamentagado
tedrica. O capitulo 2 expde a metodologia da implementagdo do sistema computacional. O
capitulo 3 discorre sobre resultados obtidos através da metodologia computacional e apresenta

sua analise. A conclusdo vislumbra possibilidades de trabalho.
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1 FUNDAMENTOS TEORICOS

E ste capitulo contempla uma revisao bibliografica a respeito das derivadas de estabilidade,
com énfase na terminologia dos pardmetros necessarios para a aplicagdo da metodologia
implementada no software MATLAB®. A base tedrica, e a metodologia de calculo
demonstrada neste capitulo sdo fundamentalmente baseadas nos livros Methods for estimating
stability and control derivatives of conventional subsonic airplanes (ROSKAM, 1971c) e
Airplane flight dynamics and automatic flight controls — part i and ii (ROSKAM, 2001).
Dedugdes matematicas, assim como maiores aprofundamentos teoricos, estdo fora do escopo
deste trabalho. Para maiores esclarecimentos sugere-se consultar as referéncias citadas. E
importante evidenciar que a metodologia ¢ valida para aeronaves em regime subsonico e utiliza
como base o Componet Build-up Method em que as contribuicdes de cada componente

estrutural formam as for¢as ¢ momentos da aeronave.

1.1 Aerofolio

O aerofolio € um corpo de forma destinada a produzir uma forga aerodindmica normal
a direcdo do movimento relativo, como uma asa, uma empenagem, etc. (DUTRA, 1979). O
aerofolio define caracteristicas aerodindmicas de grande influéncia na estabilidade e controle
da aeronave. Informagdes mais detalhadas sobre aerofolios podem ser obtidas através da NACA
(National Advisory Committee for Aeronautics).

O parametro mais relevante do aerofolio para este trabalho ¢ a derivada relativa a

variagdo do coeficiente de sustentagdo com o angulo de ataque, ci,. Alguns exemplos sdo

demonstrados na tabela 1.

TABELA 1. Dados experimentais de aerofolios NACA sob
baixas velocidades

Airfoil ag T, c, Tac e e a*
(deg) (1/deg) (deg) (deg)
0006 0 0 0.108 0.250 9.0 0.92 9.0
0009 0 o 0.109 0.250 134 132 114
1408 0.8 =0.023 0.109 0.250 14.0 135 10.0
1410 -1.0 -0.020 0.108 0.247 143 1.50 11.0
1412 -1.1 -0.025 0.108 0.252 152 1.58 120
2412 -2.0 -0.047 0.105 0.247 16.8 1.68 9.5
2415 -2.0 -0.049 0.106 0.246 164 1.63 10.0
2418 =23 -0.050 0.103 0.241 140 1.47 10.0
2421 -1.8 =0.040 0.103 0.241 16.0 1.47 8.0
2424 -1.8 —0.040 0.098 0.231 16.0 1.29 8.4

-

FONTE: adaptada de Roskam (2001, s. p.39)



1.2 Parametros geométricos

Os aerofolios sdo integrados nas superficies de sustentacdo, e assim, ¢ determinado, para
cada superficie, parametros geométricos e caracteristicas aerodindmicas de estabilidade e
controle. Esta se¢ao esta dividida em duas subsecdes. A primeira se refere aos parametros

geométricos da asa, estabilizador horizontal e estabilizador vertical. A segunda ¢ relativa aos

da fuselagem.

1.2.1 Asa e estabilizadores

A geometria das superficies de sustentacao tem grande importancia na determinacdo das
caracteristicas aerodindmicas da aeronave (ROSKAM, 2001). O quadro 1 define as

propriedades geométricas para asa e estabilizadores, utilizados em andlises de estabilidade e

controle:

QUADRO 1. Propriedades geométricas para asa e estabilizadores e controle

PARAMETRO EQUACAD
Afilamento 2 C, (1.1}
= C.
Alongamento B2 b (1.2
A=—=2—"—+
S (C.(1+ A))
Area b 13
S=-Ga+2) (13)

Tamanho da corda média 2 (1+i+2H (1.4)
geomeétrica (m. g. ) E==Ch——
= = 3 1+4
Localizagio lateral da corda média 1424 (1.3)
geométrica (m. g. c) Ymge =D —6{1 )
Localizagio longitudinal da corda 1+ 24 (1.8)
média geomeétrica (m. g. ¢) Xmg-:' =b 6(1 + A) #tan Ayg
Angulo de enflechamento no A A 1—4 (1.7)

tan fAc = tan B —
guarto de corda ; LE A(1 + A)
Angulo de enflechamento no meio 201—-4) (1.8)
da corda tan ﬂfr = tan "']'LE - m

FONTE: dados da pesquisa
Elaboragado: Duran Silva Vasconcelos (2020)

Onde b ¢ a envergadura, Ct ¢ a corda na ponta, e Cr € a corda na raiz da superficie.
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Também ¢ necessario definir, para a asa e o estabilizador horizontal, o angulo de diedro
e o parametro Zw, que se define pela distancia entre a linha de centro até o quarto de corda da

raiz exposta.

1.2.2 Fuselagem

A fuselagem ¢ uma estrutura de forma aproximadamente aerodinamica que abriga a
tripulagdo, passageiros ou carga, ¢ a qual sdo fixadas as asas, as superficies da cauda, e onde
sdo montados os motores da maioria das aeronaves (ANTAS, 1979). Esta estrutura tem grande
influéncia em caracteristicas aecrodinamicas, principalmente na contribui¢do para contabilizar o
arrasto, ¢ também na posi¢do do centro aerodindmico da aeronave. Devido a complexidade
estrutural, sua geometria transversal ¢ muitas vezes aproximada de um circulo. O quadro 2
define as propriedades geométricas para asa e estabilizadores, utilizados em andlises de

estabilidade e controle.

QUADRO 2. Propriedades geométricas para estabilizador e asa

P AR AM E TRO SIGLA
Comprimento L
Area S
Area transversal média So
Area lateral Ss
Diametro médio d
Didmetro maximo A ax
Diametro no bordo de ataque da asa h1
Diametro no bordo de ataque do estabilizador ho
horizontal

Diémetro aum quarto de seu comprimento total hif
(partindo do nariz)

Diémetro atrés quartos de seu comprimento total h, f
(partindo do nariz)

Largura maxima Wmax
Profundidade da fuselagem na regido do estabilizador hy
vertical

Altura méxima na area de interse¢do com a asa di

(partindo do solo)

FONTE: dados da pesquisa
Elaboragao: Duran Silva Vasconcelos (2020)



20

1.3 Coeficientes

Os coeficientes aerodindmicos sdo numeros adimensionais que caracterizam as
propriedades de forca e momento aerodindmico entre corpo e fluido. Tratando-se de
estabilidade e controle de uma aeronave, os coeficientes adimensionais mais presentes acerca

deste ponto sdo apresentados no quadro 3.

QUADRO 3. Coeficientes de estabilidade e controle

COEFICIENTE EQUACAD
Coeficiente de sustentacio c L (1.99
L @s)
Coeficiente de arrasto: n (1.10y
Cp=—=
(g 5)
Coeficiente de derrapagem: FA). (1.11)
Y (@s)
Coeficiente de momento de Ly (1.12)
rolagem: G = (3 5 b)
Coeficiente de momento de My (1.13)
arfagem: Crm = (§5¢)
Coeficiente de momento de - Ny (1.14)
guinada: n = (7S b)

FONTE: dados da pesquisa
Elaboragdo: Duran Silva Vasconcelos (2020)

Em que, L ¢ a sustentacdo, g ¢ a pressdo dinamica, D ¢ o arrasto, FAyé a forga lateral
aplicada, La ¢ a componente no eixo X de momento aerodinamico, Ma¢€ a componente no eixo
Y de momento aerodindmico e N4 ¢ a componente no eixo Z de momento aerodinamico.

Estas caracteristicas sdo aplicadas a uma variedade de superficies de controle como: asa,
estabilizador horizontal, estabilizador vertical, canard etc. (ROSKAM, 2001). Para distinguir
as caracteristicas aerodindmicas das superficies relevantes neste trabalho, utiliza-se dos

subscritos: W para a asa, H para o estabilizador vertical, V para o estabilizador vertical e B para

a fuselagem.

1.4 Caracteristicas aerodinamicas das superficies de sustentacao e da fuselagem

Nesta se¢do sdo apresentadas as caracteristicas de maior importdncia acerca de

predicdo e analise de estabilidade e controle de uma aeronave.
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1.4.1 Curva de Sustentacdo: CL x «

A figura 1 representa um esbogo da curva Cr x a. O pardmetro Cr, ¢ o coeficiente de
sustentagdo para angulo de ataque nulo da aeronave e o Cr_¢ a inclinacdo da curva €. x a da

aeronave (RODRIGO, 2009).

FIGURA 1.CurvaCLx

CL f

CLq
ClLo

-

/ g o

FONTE: adaptada de Rodrigo (2009, p.1)

A curva de sustentacdo depende do alongamento, angulo de enflechamento, nimero de

Mach, afilamento e da curva de sustentacao do aerofolio.
1.4.2 Centro aerodindmico: Xac

O centro aerodinamico ¢ definido como o ponto em que ndo ha varia¢do do coeficiente
de momento de arfagem com o é4ngulo de ataque, ou seja, o ponto onde Cm, = 0. As
caracteristicas de influéncia sobre este pardmetro sdo alongamento, angulo de enflechamento,

numero de Mach, afilamento e da curva de sustentacao do aerofolio.
1.4.3 Angulo de ataque com sustentacdo nula: <o

O angulo de ataque da plataforma ¢ definido como o angulo entre corda na raiz (Cr) e a
dire¢do da velocidade do escoamento incidente. Obter o angulo cuja sustentagdo € nula implica
em determinar o angulo de ataque em que a sustentagdo total gerada pela superficie seja igual
a zero. Este parametro ¢ fundamental para determinar o angulo de incidéncia para voo de

cruzeiro e aterrissagem. Os pardmetros utilizados para determinar o angulo de ataque com
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sustentag¢do nula (o) sdo: angulo de enflechamento, tor¢ao, afilamento e da curva de

sustentag¢ao do aerofolio.
1.4.4 Downwash e sua taxa de varia¢do com o dngulo de ataque: (de/dx)

Este parametro possui diferentes metodologias de calculo para voo subsoOnico,
transOnico e supersonico. Esta se¢do discute apenas as caracteristicas do voo subsonico. O
downwash na parte traseira da asa ¢ uma consequéncia do sistema de vortices representado na
figura 2. Devido a diferenga de pressdo gerada pela interagdo da geometria do aerof6lio com o
escoamento, uma camada de vortice ¢ gerada atrds da asa. Esta camada de vortice ¢ desviada
para baixo (downwash) pela camada limite e pelos voértices de ponta que, juntos, constituem o

sistema de vortice de asa (ROSKAM, 2001)

FIGURA 2. Geometria para determinacdo de downwash

VORTEX
CORES

.28 C : C
A-A R .26 C,
c | b
\-, . "/—\ CHORD PLANE M3
ZERO LIFT PLANE| {
b
| e -

FONTE: adaptado de Roskam (2001, s. p.52)

A figura 2 demonstra a influéncia dos efeitos de vortice da asa sobre o estabilizador
horizontal. A taxa de variagdo do downwash com o angulo de ataque ¢ denominada gradiente

de downwash (de/da).
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1.5 Derivadas de estabilidade

As derivadas de estabilidade advém da linearizagdo das equagdes de movimento da
aeronave que sao compostas pelas forcas e momentos aerodindmicos. A forma aproximada de
como cada for¢a ¢ momento estao relacionados com as variaveis de estado ¢ demonstrada nos

quadros 4 e 5, para o estado de equilibrio e perturbado, respectivamente.

QUADRUO 4. Relagdo das forgas e momentos com as variaveis de estado de equilibrio

Variable | all = 0 ] B b, B, 8,
F drag at zero induced drag negligible for | negligible for negligible for | negligible for
Ary value for all small: small: small: small:
variables s e
F negligible for | side force side force
35 e small: due to: T LI due to:
= ﬁ,
lift at zero lift due to: negligible for i lift due to: s
A, | value for all small: negligible A negligible
* variables «
rolling moment { rolling moment | rolling moment rolling moment
Li, Zero due to sideslip | due to: due to: i due to:
g is affected by: X 8,
o
pitching pitching negligible for pitching
M_ﬁll moment at moment due small: moment due
zero value to: negligible to: negligible
for all a B o,
variables
yawing moment| yawing moment| yawing moment yawing moment
N, zZero due to sideslip | due to: due to: zero due to:
’ is affected by:
@ p 8, 8,
FONTE: Roskam (2001, s. p.67)




QUADRO 5. Relagao das forgas e momentos com as variaveis de estado perturbado
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Variable Direct Variables Derived Variables Control Variables
u v w p q r v W v |l w | v | W R Be O, &
U, U, U, U,
£ )N aF OF 5, OF . aF . aF 3F 5, aF,
" du dw dq dw dat da 308, ad¢
£, 0F 9F oF, | oF, oF,, oF 9F 5, aF,,
y av ap ar | av ap ap 35, a0,
£\ 3F,, aF F 5, aF,, aF 4, aF 4, dF ,, aF
¢ au aw dq aw aa aa 30, ad¢
N L, L, aL, | aL, L, ALy dL o iy
av dp ar av ap op 904 ad;
m, |Ma M, M, M, M, oM aM,, M|
au aw aq ow du ad 38 ady
n, aN aN, aN, | aN, aN, N, N, aN,
av ap ar dv ap ap b, ad,

FONTE: Roskam (2001, s. p.126)

Os espacos em branco no quadro 5 indicam que ndo ha efeito de uma variavel sobre a

outra. As perturbagdes sdo assumidas considerando um espaco de equilibrio simétrico.

A partir desta se¢do serdo discutidas as derivadas de estabilidade de uma aeronave

convencional subsonica. Exceto quando explicitado, toda a metodologia de célculo e base

teorica ¢ fundamentada em Roskam (1971c). O quadro 6 explicita as derivadas que serdo

estimadas neste trabalho e as superficies que tem contribui¢do direta para contabiliza-las.

QUADRO 6. Superficies que influenciam cada derivada

DER IV AD A DE AS A ES TAB ILIZAD OR ES TAB ILIZAD OR FUSE L AGEM
ES TAB ILID ADE HORIZONTAL VERT IC AL

CL, X X

Cp, X

C m, X X X

CL,

Cm, X

C Lq X X

Continua...
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Continuagdo do QUADRO 6
DER IV AD A DE AS A ESTABILIZADOR | ESTABILIZAD OR FUSE LAGEM
ES TAB ILID ADE HOR IZONTA L VERT IC AL
Cm X X
C LZ X X
@ mg X X
CyB X X X
C IB X X X
Cng X X X
Cy, X
C lv X X X
Cn, X X
Cyr X
C lr X X
C n‘r X X

FONTE: dados da pesquisa
Elaboragao: Duran Silva Vasconcelos (2020)

1.6 Derivadas do Angulo de ataque

1.6.1 Variagdo do coeficiente de sustentag¢do com o dngulo de ataque: Ci,

Esta derivada pode ser calculada através da Eq. (1.15):

.y ds
(o +Cp e 5 (-0 (1.15)

Em que €, e C, o as derivadas relativas a contribui¢do da asa com influéncia da
=9 B (o9

w H
fuselagem e do estabilizador horizontal, respectivamente. Para voos com nimero de Mach

maior que 0.6, seus valores podem ser estimados através da Eq. (1.16):

c, =2m 4
= | twnfae (1.16)
2+ |(A=:’:—5( 1+?ﬁ)+4
Onde:
B=V1— M2 (1.17)

O fator k ¢ definido como a razdo da curva de sustentacdo do aerofolio por 2 7.
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Para voos com numero de Mach menores que 0.6, o valor de Cr, também pode ser

estimado (vide figura 1 no APENDICE). A figura 3 demonstra um exemplo, extraido de

Roskam (1971c), para um valor de afilamento igual a zero.

FIGURA 3. Curva de sustentagdo para numeros de Mach pequenos

.08

Db
FCLH. 4
DEG™) o
04 il
02 .'-"-E-‘.'.';E"';-'-“;-' ; ;:'::-' .'E"'.:' T |
o LRI i e el
0 2 4 b 8 10 12

ASPECT RATIO ~ A

FONTE: adaptada de Roskam (1971c)

A razdo de pressdo dinamica do estabilizador horizontal pode ser assumida com o

intervalo:
09<nn<1.0

A taxa de downwash para o estabilizador horizontal, 4 , pode ser determinada através
dox

da seguinte metodologia:

ds ds CI‘“WM

_ Wy (1.18)

dux doyg=p C
M M=0 Clay .
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O gradiente de downwash (4£) para velocidades baixas ¢ obtido através das variaveis
dx

K4 ,Kae Ku , que podem ser estimadas pela figura 4. Os parametros hy e Iy sdo definidos pela
distancia entre o quarto de corda da asa e do estabilizador horizontal no eixo Z ¢ X

respectivamente, como demonstrado na figura 5.

FIGURA 4. Fator de alongamento de asa, fator de afilamento de asa, fator de posicionamento de
estabilizador horizontal

|
\\\ 14 E_:'“
l:;,.3 \\ Reproduced from Reference 1 12 \4\ .. 1 —-1':-
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. ~ ” \\ :" \\ !
0 l .a-%._:\\\\ \i \
o /] 4 4 8 ] 10 ‘_::\E:‘%Eg\:\\\\:; | \\
=

2.
14 \\ = | 0 I_ Y K-
LR .
e k

/i

N

o,

T T
produced from Reference 1
1.3 N
‘ 4 | :
Ky, Y I |
S A | | !
1 [ 1 | I I
. | Reproduced from Reference 1
\ 2
|8 ] .
1 y
| r\\‘
10 0 ] 1
0 2 L 1.0 0 2 4 [ 8 1.0

FONTE: adaptada de Roskam (1971c)
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FIGURA 5. Parametros geométricos de localizacdo do estabilizador horizontal

ROOT CHORD PLANE 1 _—4@'—
E“.-—-
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\

!
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l

FONTE: adaptada de Roskam (1971c)

1.6.2 Variagdo do coeficiente de arrasto com o dngulo de ataque: Cp,

Esta derivada ¢ geralmente negligenciavel em andlises de estabilidade dinamica.
Entretanto, pode ser relevante para problemas de estabilidade e controle em voos com baixas
velocidades. Uma metodologia aplicével para estimar esta varidvel, em voos subsonicos, ¢

definida pela Eq. (1.19).

_ BC_Dﬂ 2L Cry (119)
C'D T da + TAg

aCpy
O termo e representa a mudanga do perfil de arrasto com o dngulo de ataque. Esta

contribui¢do ¢ muitas vezes pequena e complexa de ser estimada. Para o proposito de analise
de design preliminar € aceitavel considera-lo nulo.

O parametro e ¢ denominado fator de eficiéncia de Oswald e pode ser estimado através
da figura 6. As variaveis de influéncia sobre o parametro sdo geométricas, especificamente,

alongamento e o enflechamento a um quarto da corda média aerodindmica.
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FIGURA 6. Método para estimar o fator de eficiéncia de Oswald
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FONTE: Roskam (1971c)

1.6.3 Variagdo do coeficiente de momento de arfagem com o dngulo de ataque: Cm,

Considera-se que, para todos os valores subsonico de nimero de Mach, esta derivada

pode ser estimada através da Eq. (1.20).

c. =%m o (1.20)
o dC] o

N :
Onde a margem estatica, ﬁ ¢ definida como:
L

Em = X, — K (1.21)

_ Loc g i = ( de )
Facwatr—B g8 g 1-55
_ aewg ¥ty THS Facn (1-%=) (1.22)
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O parametro X acywp Pode ser obtido através da Eq. (1.23).

%, Faey + AFacy (1.23)

cwg ~  acy

Os centros aerodindmicos adimensionais X, , € X, sdo definidos pela da figura 7. Os

valores numéricos dos parametros citados nesta secdo podem ser obtidos através das figuras 8,
9 ¢ 10. A figura 8 e a 10 demonstram apenas a parte referente ao calculo para atilamento nulo,

mais informagdes podem ser obtidas na se¢do 3 de Roskam (1971c).

FIGURA 7. Definigdo dos centros aerodindmicos dimensionais e adimensionais

¢
N o R
T =
1—n£H=— xé_"'c'rl
¢

FONTE: Roskam (1971¢)



FIGURA 8. Localizacao do centro acrodinamico das superficies de sustentacdo
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FONTE: adaptada de Roskam (1971c¢)

FIGURA 9. Centro aerodinamico, constante de transformagéo K1
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FONTE: adaptada de Roskam (1971c¢)
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FIGURA 10. Centro aerodindmico, constante de transformagao K2

20 FrreETeT
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60

FONTE: adaptada de Roskam (1971c¢)

A metodologia para estimar X, € X, ¢ dividida em dois passos.

Passo 1. Determinar X' /C para o estabilizador horizontal e para a asa de acordo com
ac R

a figura 8.

Passo 2. Converter X' /C para X através da Eq. (1.24).
ac R

ac

Koo = Ky (’:—R —K,) (1.24)

Os fatores K1 e K2 sdo definidos pela figura 9 e pela figura 10 respectivamente. O
pardmetro AX,, » € muitas vezes pequeno e possui uma metodologia complexa de estimar seu

valor. Por isso, sua formulagdo matematica ndo sera demonstrada neste projeto; métodos para

estimd-lo aparecem na se¢do 3 de Roskam (1971c).
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1.7 Derivadas de velocidade

A derivada relativa a variagao do coeficiente de arrasto com a velocidade ¢ comumente

negligenciavel para numeros de Mach subsonicos. Portanto, ndo sera discutida neste trabalho.
1.7.1 Variagdo do coeficiente de sustentagdo com a velocidade: CL,

Para numeros de Mach menores que 0.8, esta derivada pode ser obtida através da Eq.

(1.25).

G, =1on G (1.25)
1.7.2 Variagdo do coeficiente de momento de arfagem com a velocidade: Cm,

A derivada Cm, surge fisicamente a partir das mudangas em Cm, € no centro
aerodindmico com o numero de Mach. Dentro do intervalo subsénico, mudangas no Cm, com
o numero de Mach sdo negligenciaveis. Assim, o calculo de Cm pode ser realizado através da

Eq. (1.26).

., = —C By (1.26)

0Xac . , . ~ . v
Onde, W pode ser estimado através da simulagdo grafica da curva X, x M.
oM w

1.8 Derivadas da taxa de arfagem

A derivada relativa a variagdo do coeficiente de arrasto com a taxa de arfagem variavel

¢ geralmente negligencidvel para voos subsonicos € ndo serd discutida neste trabalho.

1.8.1 Variagdo do coeficiente de sustentagdo com a taxa de arfagem: Ci,

Esta variavel é definida pela soma da contribuicdo da asa e do estabilizador horizontal.
Os efeitos de influéncia da fuselagem sdo pequenos e negligencidveis, podendo ser definida

pela Eq. (1.27).
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C, = Ci,,+Cry (1.27)

A metodologia de calculo da contribuicao da asa de acordo com Toll (1948) e Fisher

(1949), que demonstram que:

A+2 cosde
— &
C‘quM  AB+2 cosig Cqu-Mzn (1.28)
&
Onde,
= (% Xw
CL'-T“'M:Q B (2 T2 & ) CLmt'm‘:u (129)

A variavel Xw ¢ definida pela distancia entre o centro de gravidade da aeronave e o

centro aerodindmico da asa. O valor de Ci_,, ¢ determinado na se¢do 1.7.1.

A contribui¢do do estabilizador horizontal, de acordo com Roskam (1971a) pode ser

definida através da Eq. (1.30).

CL,_,'.HM =2C,y, Na Vi (1.30)

O valor do coeficiente de volume do estabilizador horizontal, Vy, pode ser estimado

por meio da Eq. (1.31).

7. — XH fH (1.31)
H™ 7 3

O parametro X ¢ definido como a distancia entre o centro de gravidade da aeronave e

o centro aerodinamico do estabilizador horizontal. Muitas vezes € aceitavel utilizar X# como a

distancia entre o quarto de corda geométrico da asa e o quarto geométrico de corda do

estabilizador horizontal.
1.8.2 Variagdo do coeficiente de momento de arfagem com a taxa de arfagem: Cm,

A derivada Cm, pode ser obtida através da soma das contribui¢des da asa e do

estabilizador horizontal. A contribuicdo da fuselagem ¢ geralmente pequena (ROSKAM,
1971c).
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C""ra - E’“qw + CmQH (1.32)
A contribui¢do da asa para a derivada Cm, pode ser obtida atraves da Eq. (1.33),
demonstrada em Toll (1948) e em Fisher (1949).
A% tan® ﬂ.!_!
(i)
AB+ecosihe B
= = 1.33
%WlM Cqu|M:D AZ tant ng ( )
[ Avecoshe
Em que,
“hr ERNE 1
g (1.34)

= —K(  cosic -~
Lo : 24 A+6Tosic
&

: A+2 mﬂE
3

Lﬁl [ [E'}i’_}z+£ {im}] | A rentac

C,
Ly
7 IWpr=g

Na Eq. (1.34), o termo K ¢ definido pela figura 11.

FIGURA 11. Constante de corre¢do da contribui¢ao da asa para Cm a

1.0

e
RSPECT RATIO ~ A

FONTE: Roskam (1971c¢)
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A contribui¢do do estabilizador horizontal pode ser obtida através da Eq. (1.35).

— 7 XH
Cm‘#f = -2 CLB\:HHHH VH ? (135)

1.9 Derivadas da taxa de variaciao do angulo de ataque

Me¢étodos para computar o efeito da taxa de variagdo do angulo de ataque, @, para uma
aeronave arbitrdria ainda ndo estdo disponiveis. Por isso, utiliza-se neste trabalho o método
chamado lag-of-downwash. Neste método, ¢ assumido que o downwash atras da asa (ou outra
superficie de sustentagcdo) depende principalmente da forga dos vortices de ponta de asa nas
proximidades da cauda horizontal.

A derivada relativa a variagao do coeficiente de arrasto com a taxa de angulo de ataque

variavel € negligenciavel para voos subsonicos. Por isso, ndo pertence ao escopo deste trabalho.

1.9.1 Variagdo do coeficiente de sustenta¢do com a taxa de variagdo do dngulo de ataque, Ci,

Esta variavel ¢ definida pela soma da contribui¢do da asa e do estabilizador horizontal.
Os efeitos de influéncia da fuselagem sdo pequenos e negligencidveis. Pode ser definida pela

Eq. (1.36).

Cde = EL"’."'I.V + CdeH (136)

A literatura Roskam (1971a) demonstra que ndo ha uma formula explicita disponivel
para o calculo da contribui¢do da asa para (i, portanto, sera considerada apenas a contribuigio

do estabilizador horizontal, Cr._
°H

Para o célculo da contribui¢do do estabilizador horizontal, a Eq. (1.37) pode ser

utilizada.

de

s = 2 Clay ™ Ve 5 (1.37)

C
L -

1.9.2 Variagdo do coeficiente de momento de arfagem com taxa de variag¢do de dngulo de
ataque: Cm,

Esta derivada pode ser expressa através da Eq. (1.38).

Crm. = Cmo + Con (1.38)

& Mgy H
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De acordo com Roskam (1971c) exceto para asas triangulares, ndo ha métodos de

estimagdo de Cm; disponiveis. Por isso, a derivada relativa a variagdo do coeficiente de
w

momento de arfagem com a taxa de varia¢do de angulo de ataque, Cm,,, serd contabilizada pela

contribuicao do estabilizador horizontal, podendo ser definida como:

_ 5 de Xy 1.39
Crney 2 Crpy My Vi o 2 (1.39)

1.10 Derivadas do angulo de derrapagem

Exceto quando indicado, o método desta se¢do tem como base em Hoak (1975).

1.10.1 Variagdo do coeficiente de forca lateral com o dngulo de derrapagem: Cyﬁ

Para aeronaves convencionais, esta derivada pode ser estimada através da Eq. (1.40).

c,.=C,, +C (1.40)

¥g L VEg

+C

Y@y
A contribui¢do daasa, C Voo ¢ significante apenas em casos em que o angulo diedro, T',
w

da asa ¢ diferente de zero. Neste caso, a Eq. (1.41) ¢ sugerida.

Cyg,, = —0.0001|T| 57.3 (1.41)

Para a contribui¢do da fuselagem, Cyﬁ , pode ser estimado de acordo com a Eq. (1.42).
B

= 2K 2 1.42
Cogy = —2K: (1.42)

O fator K ¢ determinado através da figura 12 e So € a area transversal da fuselagem no
ponto onde o escoamento deixa de ser potencial. Uma explicacdo mais detalhada desse

parametro pode ser encontrada em Roskam (1971c).
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FIGURA 12. Fator de interferéncia corpo-asa para a derivada de derrapagem
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FONTE: adaptada de Roskam (1971c)

A contribui¢do do estabilizador vertical pode ser determinada através da Eq. (1.43).

= _ 4z v 1.43
Crgy = ~*Cuuy (1 +dﬁ) g (143)

| ‘Em que, k ¢ um fator empiricgadeﬁnido Oe % fsiegruggléglag Opgl{fﬁgln‘}ggrgaSﬁ c?. ? laaef) .do
estabilizador vertical e o termo (1 +

dﬁ)*TlV

Sy
do - _35 Zw 1.44
(1 + dﬁ) ny = 0.724 + 3.06 ro— +0.4 =1 +0.0094 (1.44)

&

Onde, Zw define-se como a distancia entre o quarto de corda da asa e a linha de centro

da aeronave.
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FIGURA 13. Fator empirico para estimar a derivada de derrapagem
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FONTE: Roskam (1971c¢)

A variagdo da sustentagdo com o angulo de ataque do estabilizador vertical, C L pode

ser estimada através da Eq. (1.16) definida na secdo 1.7.1 deste trabalho. Entretanto, ¢
necessario que o alongamento utilizado seja o alongamento efetivo, que pode ser calculado

através da Eq. (1.45).

_ AI’,I,.E'l - AI’,LHEW
v = (SF) (1 G 1)) (149

A defini¢ao e a metodologia para estimar as variaveis presentes na Eq. (1.45) sdo

descritas na se¢do 7.1 de Roskam (1971c).

1.10.2 Variagdo do coeficiente do momento de rolagem com o angulo de derrapagem: C L

Para aeronaves convencionais, esta derivada pode ser estimada através da Eq. (1.46).

c + Gy, + Gy, (1.46)

B Ctﬂwr:'

Define-se a contribuicao da asa por meio da Eq. (1.47).
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Cig Cig Cig ACg
Cipra =573 | Cowa Y| 2o | Koun K +(G—L£) + r{—r Kup +—F }+ (ﬁ{?tﬁ)zw +
z
Ay
a fﬂ’ﬂﬁé m {14?}
4
]
Onde Cy,,,, € o coeficiente de sustentagdo da aeronave no estado de equilibrio; C—B ¢
L Ac

2
a contribuicdo de giro da asa; K), € o fator de correcdo de compressibilidade devido a
. . Cig o
rotagdo; Ky € o fator de corre¢do em razao da influéncia da fuselagem; C—B ¢ a contribuicao do
LA
) ¢ . . , .
alongamento; I ¢ o dngulo de diedro; TB ¢ o efeito de diedro; Ky € o fator de corregdo de

. oqe . . Acl r . . . 4
compressibilidade em virtude do diedro; —FB ¢ o efeito de corpo-induzido na asa; (ACl ﬁ) ¢
Zw

ACZB

outro efeito de corpo-induzido na asa; 8 ¢ a tor¢do da asa e ————
(8 tanAc)
4

¢ o fator de corregdo da

asa por causa da tor¢do. A metodologia para estimar estes parametros ¢ encontrada em
Roskam (1971¢).

A contribui¢do do estabilizador vertical, C Ly pode ser estimada a partir da Eq. (1.48):
4

— Zyecasa—Ilysina 1.48
Gy Ev EJ"EV b ( )

As distancias Zv e lv sdo definidas de acordo com a figura 14.
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FIGURA 14. Geometria para determinar a posi¢cdo do estabilizador vertical em relagdo ao centro de
gravidade da aeronave

WMERTICAL TAIL
ATRODYHRAMIC CERMTLR

§
BODY %-AxiS Ze
7 !
Xa
L- y' ~

AIRPLANE C.5.

FONTE: Roskam (1971c)

1.10.3 Variagdo do coeficiente do momento de guinada com o angulo de derrapagem: Cn,

A derivada relativa a variacao do coeficiente do momento de guinada com o angulo de

derrapagem pode ser estimada por meio da Eq. (1.49):

+C

Cop = Cng, +C ngy (1.49)

Gy ngg

A contribui¢do da asa CnB ¢ muito pequena, exceto para angulos de ataque muito altos.
w

Na maior parte dos casos, esta derivada € negligenciavel (ROSKAM, 1971c¢). Nesse sentido, a
derivada relativa a variacdo do coeficiente do momento de guinada com o angulo de
derrapagem, Cn,, sera contabilizada pelas contribui¢des da empenagem vertical e da fuselagem.

A contribui¢do da fuselagem, CnB , incluindo a interferéncia dos efeitos da asa no corpo,
B

pode ser estimada através da Eq. (1.50).

Cop, = —57.3 Ky K, - 2 (1.50)

fr 5

Onde, Ky ¢ um fator empirico para os efeitos de fuselagem e asa, Kr, € o fator do

Numero de Reynolds para a fuselagem. Na secdo 7 de Roskam (1971c) ¢ demonstrada a
metodologia de calculo para estimar ambos os fatores. Enquanto, Spg e [p sdo definidos na

figura 15.
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FIGURA 15. Geometria para definir medidas relevantes para a derivada de derrapagem

SB‘ = Body side area

w = Maximum body width

FONTE: adaptada de Roskam (1971c)

A contribuicdo do estabilizador vertical pode ser estimada a partir da Eq. (1.51)

lpcosa—Zysina
—— )

Crgy = ~C (1.51)

By Yey b
1.11 Derivadas da taxa de rolagem

L.11.1 Variagdo do coeficiente de for¢a lateral com a taxa de rolagem: Cy,

De acordo com Roskam (1971c) esta derivada ¢ geralmente negligenciada e a
contribui¢do do estabilizador vertical ¢ geralmente o fator de maior importancia. Por este

motivo, Cy, € considerada aproximadamente igual a contribui¢éo do estabilizador vertical, que

pode ser definida como:

f — Zycasa—Ilysing 1.52
CJ'P CJ'W 2 ( b ) Cy By ( )
1.11.2 Variagdo do coeficiente de momento de rolagem com a taxa de rolagem: Ci,
Esta derivada pode ser estimada a partir da Eq. (1.53).
(1.53)

Ci =0C +C +C
H Py

4 PwB p

A contribui¢do da asa com o corpo ¢ definida pela Eq. (1.54).
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Cfﬁws - ('Ei-':r) (1.54)

BCy,. . , .. . L g
Em que, (") é o amortecimento de rolagem e k é taxa de inclinagdo média da curva
k

w | =

de sustentacdo na se¢do da asa. A se¢do 8 de Roskam (1971c) demonstra métodos de
estimacao destes parametros.

A contribui¢do do estabilizador horizontal pode ser definida pela Eq. (1.55).

sy (baY
C,, =05 (C)n 2 () (1.55)

Onde, (Ci,)n ¢ a contribuigdo do estabilizador horizontal para (i, com base na

geometria de referéncia.

Estima-se a contribui¢do do estabilizador vertical por meio da Eq. (1.56)

_ 5 (Z)?
Gy =2 (3) G, (1.56
1.11.3 Variagdo do coeficiente de momento de guinada com a taxa de rolagem: Cn,

A contribuicdo do estabilizador horizontal para a derivada relativa a variacdo do
coeficiente de momento de guinada com a taxa de rolagem, C»,, pode ser negligenciada. Esta

derivada pode ser estimada de forma aproximada pela soma das contribui¢cdes da asa e do

estabilizador vertical, como demonstrado na Eq. (1.57).

C“r-r - E”pw + C”w (1.57)
A contribui¢do da asa pode ser estimada com a Eq. (1.58).
Cp, AC,, AC,,
{'.',!P = _Etpw tana — —{'.'EP tana — (—L) D Co| + ( 7 ) g+ (ﬂaf Ef) as, 8¢

Cp =05
LI.M i

(1.58)
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Onde Csz ¢ a contribuicdo da asa, a ¢ o angulo de ataque, CL é o coeficiente de

Cn
S 14 r . . ~ .
sustentagdo daaeronave, (") ¢ a inclinac¢do da curva de momento de guinada e rolagem
CL ¢p,=0
M

~ ACn r M . ~ r A ~
com a sustenta¢do nula, (__") ¢ o efeito linear da tor¢do da asa, 8 é angulo de tor¢do da asa,
6

ACn, . e , : s .
( ) ¢ o efeito de deflexd@o simétrica dos flaps, @ ¢ o efeito de sustentagdo bidimensional,
a5f*6f 5f

Or ¢ a deflex@o ao longo do sentido do escoamento do flap em graus.

Roskam (1971c) demonstra métodos de estimag@o desses parametros. A contribuicao

do estabilizador vertical pode ser estimada como:

EZycosa—lysina

Crpy = — 3 (Iycosa + Zysina) ( . ) C‘rﬁ,v (1.59)

PV

1.12 Derivadas da taxa de guinada

1.12.1 Variagdo do coeficiente de forca lateral com a taxa de guinada: Cy,

De acordo com Roskam (1971c), essa derivada possui pequena importancia para
analises de estabilidade e controle de uma aeronave. Pode ser definida como aproximagao da

contribui¢do do estabilizador horizontal, como demonstrado por meio da Eq. (1.60).

Cy, = Cy,, (1.60)
A contribuicdo do estabilizador vertical pode ser estimada como:

= -z (lycosa + Zysina) CJ'J?V (1.61)
B

Cy,,

1.12.2 Variagdo do coeficiente de momento de rolagem com a taxa de guinada: Ci_

Esta derivada pode ser estimada através da Eq. (1.62)

C,.=C, +Ci (1.62)
w 14
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A variagdo da derivada de guinada da asa, Ci_, com o coeficiente de sustentacdo ¢ dado

w
por:
_ i AL, ALY, AL,
Crpy = G (CL,,)CL:UM () r+ () e+ (aﬁfaf)fé‘f O (1.63)
Onde, (&) ¢ o angulo da curva de momento de rolagem e arfagem com sustentagio
L7 crL=0pm

AC . . . AC ;. . \ ~
nula, ( Flr) ¢ o incremento de C;_ devido ao diedro, ( elr) ¢ o incremento de C; devido a torgéo,
AC . e , . e . .
(ﬁ ¢ o efeito de deflex@o simétrica do flap, ag ;€0 efeito de sustentagdo bidimensional, 67 € a

5¢ Sr
deflexdo ao longo do sentido do escoamento do flap em graus. Roskam (1971¢) demonstra métodos

de estimagdo desses parametros.

A contribui¢do do estabilizador vertical ¢ dada pela Eq. (1.64).

C];ﬂ, = - (lycosa + Zysina) (Zycosa — lysina) Cyg, 5 (1.64)

1.12.3 Variagdo do coeficiente de momento de guinada com a taxa de guinada: C,
A derivada relativa a variacdo do coeficiente de momento de guinada com a taxa de

guinada, C, pode ser contabilizada através da soma das contribui¢des da asa e do estabilizador

vertical, como definido através da Eq. (1.65).

Cny = Cnypy + Cny) (1.65)
A contribui¢do da asa pode ser estimada com:
— (Cnr) 2 Cnr\ <
Crpy = (cg) Ci + (c-uﬂ) Co, (1.66)
. Cn, Cny\ . . . . .
Os parametros (7) e (C_ ) sdo definidos na secgdo 9 e Cp, € definido na secgdo 1.1 de
L Do

Roskam (1971c). Por fim, a contribui¢do vertical pode ser estimada por meio da Eq. (1.67).

2 . -
Crry =732 (lycosa + Zysina)” "r“-""ﬁp (1.67)

HTV
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2 MATLAB®: METODOLOGIA DE FUNCIONAMENTO

I I: ste capitulo demonstra a metodologia da implementagao do sistema computacional. O
codigo ¢ disponibilizado na plataforma GitHub e pode ser acessado através do link
https://github.com/DuranVasconcelos/Derivadas-de-Estabilidade. Os métodos aplicados para

o desenvolvimento da ferramenta sao fundamentados nos mesmos livros citados no capitulo 1.
2.1 Metodologia e consideracoes

O fluxograma apresentado na figura 16 resume as a¢des executadas pelo programa no

ambiente do MATLAB®.

FIGURA 16. Fluxograma de etapas do programa computacional

Célculo das

derivadas de

Entrada estabilidade
manual com

parametros céaleulo de longitudinal
geométricos, [ * par{?mfslrps T
o aerodinamicos -
de condicdes Célculo das

de V0o e 05 derivadas de
coeficientes estabilidade
CD,CL,Cm latero-direcional

Display dos
resultados

FONTE: dados da pesquisa
Elaboragdo: Duran Silva Vasconcelos

As informagdes de entrada e saida sdo separadas através do sistema de matrizes de estrutura,

que agrupa dados relacionados, utilizando recipientes de dados chamados de campos. As

[IP 4]

informacdes relativas a asa sdo referenciadas com o campo “a”, a fuselagem “b” e aos

(Y]

estabilizadores horizontal e vertical, os campos “h” e “v”, respectivamente. Apos a execucao do
codigo espera-se estimar os valores das derivadas de estabilidade e a contribuicdo de cada

superficie, os campos referenciados as derivadas sdo: “alpha”, para as derivadas relativas ao angulo

[Pl

de ataque, “u” as de velocidade, “q” as de momento de arfagem, “dalpha” as de taxa de variacao de

e

angulo de ataque, “B” as de angulo de derrapagem, “p” as de momento de rolagem e

K1)
T

as de

momento de guinada.

o A C AC C . o
Com excecao dos parametros: Ky, — ,—= ,=Z ¢ a segunda forma de estimacdo de Cy.,
C,CL=0 a(gf 6f Cr p
M=0

todos os parametros estimados por meios graficos na metodologia do livro Methods for estimating

stability and control derivatives of conventional subsonic airplanes (ROSKAM,
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1971c¢) sdo simulados no cédigo de forma automatizada. Os paradmetros ndo simulados podem

ser definidos através do apéndice.
2.2 Estrutura do cédigo

O arquivo que contém o algoritmo desenvolvido no projeto denomina-se “StabilityD” e
¢ estruturado em um sistema de fungdes dentro de fungdes, como mostrado na figura 17. O
quadro 7 apresenta o nome e as variaveis de entrada e saida de cada fungdo que realiza um
procedimento de calculo, ou seja, as fungdes designadas apenas a organizacdo do projeto,
“fLaterodirecionais”, “fLongitudinais”, “fYaw”, fRoll, “fBeta”, “fAlpha”, “fuCL” e “fdAlpha”,

nao sao apresentadas no quadro.

FIGURA 17. Estrutura geral do codigo

StabilityD

fGeometria fLaterodirecionais fLongitudinais calece
¥ L
-fBeta - fAlpha
-fCy B - falphaCl
-fCI_B - fAlphaCD
- fCIB_WB - calculoX_AC
- fCIB_HB - calculok?
- fCIB_V - fAlphaCm
-fCn_B
- fuCL
- fRoll
-fCy p - fgCLt
-fCl_p
- fCI_pW - fdAlpha
- fCl_pV
- fCI_pH
-fCn_p
- PYaw
-fCy_r
-fCl_r
- FCI_rW
- fCL_ry
-fCn_r
- fCn_rW
- fCn_r\v
- fAreaV
- fAlphaV

FONTE: dados da pesquisa
Elaboragdo: Duran Silva Vasconcelos (2020)



QUADRO 7. Nome e variaveis de entrada e saida das fun¢des do programa desenvolvido no projeto
Funcio Variaveis de entrada Variaveis de saida
fGeometria S.b,Ce,Cpr, X1, AL A A cC, Xeja X Yo, 2, Neyas
_ Ag/p
calecCG Xcgc, c Xcg
fAlphaCL S.b. AN C. B.d. ny. hy. Nesa Ay C. .l c
La) H> 0_” LaWB
fAlphaCm Xeg Xac: Crp Cin,,
calculoX AC A A, Agya, B Xac
Cr
calculok2 A, A, AE/‘I-' nH, ALE’ CLaWB’ f XCII_C, XaC
fAlphaCD C..ACp, Cp,
fuCL M CL, Xac CLu’ Cmu' CDu
quLt M XaC’ XCQ’ S TlH, C_' CL Cqu Cmql CDq’ Vh
fdAlpha Cy, My, Vh» Xac, Xcg Cryr Gy Cpy,
ny_B ZWa F: S, So, b:D15A5/49 CL Cyﬁ
an_B Xcga L: ba Sa hlfs h2f5h9 Wmax9K 5 CnB
Rl,a, ZC_
fClB_WB A’ )\’ A5/4, ny, ALE? CL>XLE’ E, SO: lBWB’lfW
a.r.z,
fCIB_HB AN Mg ny, Mg, Cp X1g. C, S, 6yg’Th
a,r, z,
fCIB_V Cr.Xeg b a. X, Z Cig.,
fCl1. B
- CLa Clﬁ > CZB > ClﬁWB, Cyﬁ ClB’ l
fCy_p Xcg, Xoe: Zz, a, b Cyp
fCl_pW A, )\, AC_/4a ﬁ, Cla lpW
fCl_pH AN A Bocy, Crp
fCl_pV Cyp Zes b Chp,
fC1_p C. .C. .C G
Pw PH Py 14
an_p A, )\, A5/4., ﬁ, 9, l, Zc’ C

Continua...

J’ﬁ’
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Continuagdo do QUADRO 7
Funcio Varidveis de entrada Varidveis de saida
fCy r LZs Cyg . b, B Cy,
fCl_I‘W A, }\, AC_/4-’ M, b, F, 0 ClrW
fCLrv LZe. Cypoa.b Cr,,
fCl_r Cps Clyypy G,
fCn_rw C.,A A Ac‘/4» CDa’ Xcga Xac C”TW
fCn_rV LZe Cypoa,b Cnyy
fCn_r A Ch,

FONTE: dados da pesquisa

Elaboragao: Duran Silva Vasconcelos (2020)
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3 ANALISE DOSRESULTADOS

Este capitulo demonstra resultados obtidos através da metodologia computacional
proposta para o projeto aqui apresentado. Os parametros de entrada sdo referentes a aeronave
Cessna 182. Os dados de saida sdo analisados através da comparagdo com os resultados obtidos

pelo apéndice B de Roskam (2001) e pelo software Datcom.

3.1 Parametros geométricos da aeronave Cessna 182

Os parametros geométricos foram obtidos através do software Catia, utilizando um
modelo em CAD da aeronave. Estes pardmetros foram inseridos nos codigos dos softwares
MATLAB® e Datcom.

3.2 Condic¢oes de voo

As condi¢des de voo foram definidas através do apéndice B de Roskam (2001). O

quadro a seguir demonstra os valores assumidos.

QUADRO 8. Dados de condigdes de voo

COND IC AODEVOO CRUZE IRO
Altitude, h (ft) 5000
Numero de Mach, M 0,201
TAS, Ul (ft/sec) 220,1
C.G, localizacio, fragdo de € 26,4
Angulo de ataque & (deg) 0

FONTE: dados de Roskam (2001)
Elaboragdo: Duran Silva Vasconcelos

3.3 Analise de resultados

A partir da simulacao computacional do modelo nos softwares MATLAB® e Datcom
estimaram-se os valores das derivadas de controle longitudinal e latero-direcional da aeronave
Cessna 182. Os valores obtidos pelo programa computacional desenvolvido neste projeto em
MATLAB® foram comparados com os valores de Roskam (2001) e com os obtidos pelo

software Datcom. Os resultados obtidos estdo apresentados na tabela 2.



TABELA 2. Valores estimados das derivadas de estabilidade do Cessna 182

51

Derivadas de estabilidade longitudinal
Matlab Roskam (2001) Variacdo (%) Datcom Variagdo (%)
(rad~1) (rad™1) Roskam (2001) (rad™') Datcom
Derivadas do angulo de ataque
ch 0,143 0121 18,2% 0,189 24 4%
CL 4 BBB 4 410 10,8% 4 890 0.1%
Cm =), 360 =0,613 41, 2% 0,188 91,6%
Derivadas de velocidade
ch = 0,000 = =
CL 0,000 0,000 - -
Cm 0,000 0,000 - -
Derivadas de momento de arfagem
ch - 0,000 - - -
CL 4 341 3,900 11,3% 5,182 16.2%
Cm =15.917 =12 400 28,4% =13,855 14.9%
Derivadas da taxa de variagdo do angulo de ataque
cD = = = = =
CL 1,488 1,700 12,5% 2220 33.0%
Cm -7.176 -7.270 1.3% 6,586 9.0%
Derivadas de estabilidade latero-direcional
Matlab Roskam (2001) Variacao (%) Datcom Variagao (%)
(rad~) (rad™1) Roskam (2001) (rad™ ) Datcom
Derivadas do dngulo de derrapagem
Cy -}, 336 -0, 393 14 6% -[),.349 3.8%
Cl =), 095 =0,092 2,8% =0, 065 46,1%
Cn =059 =0,059 0,3% =0, 022 167.7%
Derivadas da taxa de mlagam
Cy -0, 057 0,075 23,9% -0,0650 12.2%
Cl =[], 354 =484 24 8% =0.445 18.8%
Cn -0,030 -0,028 7.6% -0,024 24 6%
Derivadas da taxa de guinada
G | 0116 0.267 56,6% : :
Cl 0,087 0,080 21,6% 0,078 24 8%
Cn =0,126 =0,0594 34 5% =0.047 169 8%

FONTE: dados da pesquisa
Elaboragao: Duran Silva Vasconcelos (2020)

Comparando os resultados obtidos para os dois sofiwares computacionais, nota-se que
os resultados obtidos pelo software MATLAB® se aproximam mais daqueles obtidos por
Roskam (2001) que apresentou uma variagao entre 0,3% e 56,6%. Comparando com os

resultados obtidos pelo Datcom obteve-se uma variagdo entre 0,1% e 169,8%.



3.4 Teste de volatilidade

Com o intuito de justificar a variacdo dos resultados demonstrados na tabela 2,
realizaram-se dois testes de volatilidade. O primeiro, aumentando o valor em 10% das seguintes
propriedades geométricas: envergadura, corda na raiz, corda na ponta, enflechamento e
localizagdo do bordo de ataque da asa, e dos estabilizadores, e as propriedades da fuselagem

citadas no quadro 2; o segundo, alterando apenas as propriedades da asa, também em 10%. Os

resultados obtidos sdo apresentados na tabela 3.

TABELA 3. Teste de volatilidade 1 € 2

Derivadas de estabilidade longitudinal
Matlab Teste 1 Variacao Teste 2 Variacao
(rad™) (rad™) Teste 1 (rad™) Teste 2
Derivadas do angulo de ataque
cD 0,143 0,143 0,2% 0,141 1,4%
CL 4 886 4 883 0,1% 4 801 1,7%
Cm -0 360 0,357 0,9% {1,383 6.4%
Derivadas de velocidade
cD 0,000 0.000 - 0,000
CL 0,000 0.000 - 0,000
Cm 0,000 0,000 - 0,000
Derivadas de momento de arl’agern
cD 0,000 0,000 . 0,000 .
CL 4 341 4 334 0,2% 3,111 28,3%
Cm -15.917 -15,921 0,0% -0 g92 37.9%
Derivadas da taxa de variagdo do angulo de ataque
cD 0,000 0,000 - 0,000 .
CL 1,488 1,513 1,7% 1,088 26,9%
Cm -7,17T6 -7.297 1,7% -5,003 30,3%
Derivadas de estabilidade latero-direcinal
Matlab Teste 1 Variacao Teste 2 Variacio
(rad™) (rad™) Teste 1 (rad™) Teste 2
Derivadas do @ngulo de derrapagem
Cy -0,336 0,341 1,6% 0,329 2.0%
Cl =0, 095 0,106 11,9% 0,091 4 7%
Cn -0 059 -0.058 1,2% {1,054 8.5%
Derivadas da taxa de rolagem
Cy -0 054 -0, 060 10,2% 0,045 17,0%
Cli -0, 364 -0,367 0,9% 0,358 1,7%
Cn -0,036 0,030 17,5% 0,031 13,3%
Derivadas da taxa de guinada
Cy 0116 0,120 3,6% 0,079 31.,8%
Cl 0,097 0,097 0,1% 0,096 1.4%
Cn -0, 126 0,128 1,2% 0,104 17 6%

FONTE: dados da pesquisa
Elaboragdo: Duran Silva Vasconcelos (2020)
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3.4.1 Conclusoes

Os resultados do teste volatilidade 1 indicam que as derivadas longitudinais sao pouco
afetadas pela alteragao dos dados de entrada citados na se¢do 1.4, apresentando uma variagao
média de 0,7%, enquanto nas latero-direcionais houve uma variacdo média de 5,4%. Em
contrapartida, no teste 2 as derivadas longitudinais apresentaram uma variacdo média de 19%,
e as latero-direcionais 11%.

Os resultados do segundo teste indicam que as derivadas longitudinais relacionadas ao
de momento de arfagem e a taxa de variagdo do angulo de ataque sdo mais volateis quando a
alteracdo ocorre apenas na asa. Ambas sdo contabilizadas a partir da soma das contribui¢des
da asa e do estabilizador horizontal, ¢ sdo dependentes do coeficiente de volume do
estabilizador horizontal, V},, como demonstrado no quadro 7. A propriedade, V},, definida pela
eq.(1.31), devido a proporcionalidade do aumento das superficies no teste 1, teve seu valor
alterado em 0%, enquanto no teste 2, que ndo possui proporcionalidade na alteragdo, o valor
foi alterado em 41%.

As variagdes mais expressivas entre as derivadas latero-direcionais sdo as derivadas

G e Cyp,Cnp,Cyre Cn,» que, como demonstrado no quadro 7, dependem em comum da

variavel 1, que é definida como a distancia entre o X cg da aeronave e o X, do estabilizador

vertical. No primeiro teste X.,, X, e [, tiveram seus valores alterados em 11%, 9% e 9%,

cg»>
respectivamente. Enquanto no teste dois os valores foram alterados em 11%, 0% e 4,6%.

E importante citar que a varidvel que possui maior variagio, C y,, além de sofrer
influéncia dos pardmetros ja citados, também depende diretamente da envergadura da asa,
justificando sua volatilidade a alteragdes da geometria da asa.

Conclui-se que o algoritmo ¢ mais volatil a mudancas locais, em apenas umasuperficie
do que a alteracdoes em escala. Portanto, os parametros geométricos de entrada devem ser
definidos com maior precisdo para que os valores de variacao sejam razoaveis.

Também ¢ possivel concluir que as duas derivadas latero-direcionais de maior variacao
na tabela 2, possuem uma volatilidade relativamente alta, e que ambas dependem de uma

relagdo com X4 da aeronave e 0 X, do estabilizador vertical.
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CONCLUSAO

Neste trabalho, foi desenvolvido um programa computacional em linguagem MATLAB®
cuja fungdo ¢ estimar as derivadas de estabilidade longitudinais e latero-direcionais de
uma aeronave convencional subsonica. A metodologia utilizada no programa foi descrita em
Roskam (1971a, b e ¢), que de forma resumida foi executada em trés partes. Primeiramente,
definicdo de parametros geométricos de entrada e de condicdo de voo. Em seguida, defini¢ao
de uma série de formulacdes matematicas ¢ consideragoes. Por fim, a analise de resultados via
comparacdo de resultados obtidos em MATLAB®, Datcom e os presentes no apéndice B de
Roskam (2001).

Os dados geométricos foram definidos com base no modelo em CAD, da aeronave
Cessna 182. Os parametros de condi¢do de voo adotados para voo reto nivelado, foram
definidos com base no apéndice B de Roskam (2001). Quando comparados os resultados das
derivadas de estabilidade longitudinal, obtidos em MATLAB® e a os presentes em Roskam
(2001), notou-se uma variacao entre 0,3% e 56,6%. Para a comparagdo com os obtidos em
Datcom foi encontrada uma faixa de variacdo maior, entre 0,1% e 169,8%. Essa variacao
encontrada pode ser justificada por se utilizarem parametros de entrada diferentes e
metodologia de processamento de dados distinta; exemplo seria a influéncia da utiliza¢do de
modelos de viscosidade na metodologia usada pelo Datcom.

A metodologia de defini¢do da geometria da fuselagem ¢ uma das diferengas entre os
softwares. No Datcom, € necessario seccionar o corpo e descrever os pontos de altura maxima
€ minima em um sistema cartesiano, além da distancia entre a linha de centro e a largura da
fuselagem. Quanto ao método da literatura, define a fuselagem através dos didmetros a um ter¢o
e trés quartos do comprimento total e nos pontos do bordo de ataque da asa e do estabilizador
vertical.

Outra justificativa para a variagao nos resultados entre as trés fontes de dados pode ser
obtida através do teste de volatilidade que demonstra a tendéncia de variagao dos resultados por
meio de uma altera¢do nos pardmetros de entrada. O teste 1 demonstrou que o acréscimo de
10% nas varidveis geométricas de entrada de todas as superficies de sustentagdo resulta em
variacao de 0,1% a 17,5%. Enquanto no teste 2, em que ocorre o acréscimo de 10% apenas para
os parametros geométricos de entrada referentes a asa, obteve-se variagdo entre 1,4% e 37,9%.

Ainda como justificativas para a variagao entre fontes, cabe citar a perda de precisdo na

obtencao dos pardmetros de estimagdo das derivadas através dos graficos. Pode ocorrer devido
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a erros grosseiros na leitura dos dados ou até dentro do programa, em que se perde precisao
durante o processo de simulagdo dos graficos executado pelo algoritmo.

Pode-se concluir que o codigo desenvolvido ¢ validavel para estimar as derivadas de
estabilidade de acordo com a metodologia descrita em Roskam (1971c¢), apresentando uma
variacdo média de 19,4% com a literatura. Em segundo lugar, notou-se que, ao se compararem
os resultados entre o programa em MATLAB® e o Datcom, a variagdo pode ser

consideravelmente alta para as derivadas latero-direcionais Cnge Cn,, relativas a variacdo do

coeficiente de momento de guinada, e a derivada longitudinal, Cm,_.

Entretanto, a variagao média apresentada foi de 43,8%. Dessa forma, considerando os
resultados obtidos, pode-se concluir que estimar as derivadas de estabilidade de uma aeronave
através do programa computacional desenvolvido no projeto aqui apresentado ¢ viavel para
realizar predi¢ao de caracteristicas aerodinamicas. Para trabalhos futuros, pode-se realizar a
automatiza¢do de uma metodologia de estimag¢do das derivadas de controle para uma aeronave
convencional subsonica, utilizando a linguagem MATLAB®. Além disso, pode-se explorar os
parametros propulsivos do problema, incluir andlises de estabilidade estatica e dindmica ouaté
um projeto para aeronaves supersonicas ou transonicas. Por fim, este trabalho pode auxiliar na
predicdo de caracteristicas aerodinamicas através de um software difundido na area académica
e de engenharia, além de ser base para investigar e explorar métodos de estimagdo de derivadas

de estabilidade.
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APENDICE Figuras com parametros importantes para a definicao
das derivadas

Figura 1. Curva de sustentacdo para nimero de Mach baixo
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FONTE: Roskam (1971)
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Figura 2.
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Fator empirico, Ky, relacionado a derivada Cypara o efeito de interferéncia
(corpo+Asa-corpo).
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Figura 3. Efeito do nimero de Mach em ¢, para avides em geral.
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Figura 4. Derivada de guinada para asa € Cu-
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Figura 5. Efeito dos flaps em C ACy,
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Figura 6. Parametro de influéncia de arrasto e sustentagﬁo no amortecimento de guinada para
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Figura 7. Medidas para computacao da contribuicao da nacele e fuselagem
a posicao do centro aerodindmico
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