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RESUMO

Este trabalho consiste na modelagem e analise de desempenho e
estabilidade de uma asa voadora radio controlada. A aeronave foi projetada por
um entusiasta do aeromodelismo com a finalidade de ser usada para
monitoramento de areas rurais destinadas a agricultura. O projeto em questao
nao seguiu os critérios da literatura classica de projetos de aeronaves.

Desta forma, é feita uma avaliacdo do projeto com base nos conceitos
classicos de mecanica do voo e desempenho, levantando suas limitacbes e
possiveis solugdes visando a melhoria em seu desempenho. Para isso, uma
analise aerodinamica simplificada do modelo também é realizada.

A partir das analises, conclui-se que a aeronave nao tem um projeto
aerodinamico de alto rendimento e peca nos requisitos de estabilidade,
necessitando de cautela em sua operagao. Além disso, ndo foram feitas analises
de desempenho no projeto inicial, o que faz com que a aeronave nao trabalhe
com a condicdo mais otimizada, o que limita critérios de desempenho como

autonomia e alcance, tornando-os menos otimizados.

Palavras chave: Desempenho, estabilidade, mecéanica do voo, asa

voadora, aeromodelo.
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ABSTRACT

This work aims the performance and stability analysis of a radio-controlled
flying wing. The aircraft was designed by an enthusiastic of scaled model aircraft,
its goal was to be used for crop areas scanning. The mentioned project did not
follow the classical aircraft design procedures from the literature.

In this context, an evaluation of the project is carried out based on the
classic concepts for flight mechanics and aircraft performance, highlighting
limitations and possible solutions, aiming to improve the general performance. In
order to accomplish that, a simplified aerodynamic analysis of the model is
proposed.

Once the analysis is complete, one can conclude that the studied aircraft is
not aerodynamically optimized, and is far below the stability requirements, which
claims for a cautious operation. Furthermore, since there were no preliminary
aircraft performance analysis, the design resulted in a non-optimized operation
condition for the aircraft. Therefore, performance criteria, such as endurance and

range, were limited.

Keywords: Performance, stability, flight dynamics, flying wing, scaled model

aircraft.
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CAPITULO 1

INTRODUGAO

Os Veiculos Aéreos Nao Tripulados (VANTs), também conhecidos como
drones, sao aeronaves que podem ser remotamente pilotadas ou operar de
forma autbnoma. Inicialmente foram concebidos para fins militares, ficando
restritos a este tipo de aplicagdo por algumas décadas. Recentemente, com o
avanco de tecnologias de GPS, cameras digitais, placas para aquisicdo de
dados, sensores, estes tipos de veiculos tém sido mais utilizados para fins-nao
militares, como fotogrametria, sensoriamento remoto, agricultura e meio
ambiente, vigilancia, entre outros (Arfaoui, 2017).

Grandes empresas e centros de tecnologia tém investido em pesquisas
para desenvolvimento e aprimoramento de VANTs. A exemplo disso, Jordan &
Bailey (2007) discorrem sobre alguns projetos da agéncia americana NASA. Esta
desenvolveu um Sistema Aéreo Nao Tripulado (SANT) denominado AirStar. Este
projeto consiste no conjunto de sistemas terrestres e embarcados e um VANT,
cujo objetivo é facilitar testes e pesquisas neste campo de conhecimento. Um
dos programas que utilizam do AirStar, chama-se “NASA Aviation Safety
Program (AvSP)”, cujo objetivo € aumentar a seguranga na operagao de VANTS,
focando no projeto, manufatura, manutengao e operagao destas aeronaves.

Outro projeto de pesquisa relevante é o de Blaauw (2009), no qual &
desenvolvido um sistema de controle para VANTSs do tipo “blended-wing-body”
pouco estaveis e com variacdo das caracteristicas de estabilidade a partir da
variagao da posicdo do centro de massa. A metodologia é aplicada a duas

aeronaves distintas, denominadas “Sekwa” e “SU VSA”, de modo que suas



caracteristicas relativas a mecanica do voo sao obtidas, analisadas, permitindo
o desenvolvimento de Leis de Controle para cada aeronave.

Devido a facilidade de obteng¢ao de materiais para construgdo de aeronaves
de pequeno porte e a alta disponibilidade de sistemas de controle e de obtencéo
de dados com pregos acessiveis, alguns drones sao produzidos por praticantes
de aeromodelismo.

Estes “hobistas” utilizam como base outras aeronaves ja existentes, como
por exemplo jatos comerciais ou outros drones, através de pesquisas e/ou
conhecimento empirico adquirido pelo manuseio de outros drones. Assim foi
projetada a aeronave denominada “Abutre” pela empresa Velbrax Agro, cuja
finalidade é ser usada para monitoramento de atividades rurais como a
agricultura, reflorestamento e pecuaria. Assim, esta aeronave foi projetada sem
seguir os métodos classicos de projeto aeronautico propostos por exemplo em:
Roskam (2001), Sadraey (2013) ou Gudmundsson (2014). Sendo assim, este
trabalho busca analisar a aeronave Abutre a partir de conceitos classicos de
desempenho e mecanica do voo.

Essa analise pode ser feita a partir da analise computacional de
estabilidade considerando as equacbes do movimento perturbadas. Esta
metodologia € uma maneira simples e eficiente de se inferir sobre caracteristicas
de estabilidade de uma aeronave (Etkin, 1996). A avaliacdo da estabilidade da
aeronave € baseada em critérios e ainda ha a possibilidade de se comparar os
valores obtidos com o de outras aeronaves da mesma categoria encontradas na
literatura. Esta avaliagcdo € importante para conhecer o comportamento da
aeronave em voo, podendo inferir sobre sua qualidade de voo, manobrabilidade,
robustez frente a perturbacbes externas, além do diagrama de trimagem e a
polar de arrasto trimada. Além disso, construido o modelo dinédmico, € possivel
projetar controladores para ajustar o comportamento do sistema a uma
caracteristica de voo desejada e viabilizar operagcdes autbnomas.

Por outro lado, a fim de otimizar parametros como tempo de voo, a carga
paga da aeronave e definir as melhores condi¢gées para voo, € fundamental
realizar a analise de desempenho. Essa analise é feita com base na missao
tipica da aeronave, ou seja, em qual trajeto ela vai percorrer, conhecendo a

altitude, a velocidade e a distancia que vai voar.



O desempenho em voo de cruzeiro € importante para definir qual a forma
mais econOmica e eficiente que aquela aeronave pode percorrer, a fim de
minimizar o consumo de propelente e aumentar o alcance e autonomia da
mesma. O alcance é a distdncia que a aeronave pode percorrer com
determinada quantidade de combustivel. Ja a autonomia € o tempo que esse
avido podera manter-se em voo.

Logo, este trabalho tem por objetivo principal buscar identificar, a partir de
analises de mecanica do voo e desempenho, possiveis falhas e melhorias de
projeto a fim de aumentar a confiabilidade de aquisicdo de dados, seguranga e

manobrabilidade, bem como reduzir custos.

1.1. A aeronave “Abutre”

Como introduzido anteriormente, a aeronave foco deste trabalho é
denominada “Abutre”, ela consiste em um VANT do tipo “asa voadora” de
propulsdo elétrica em configuracdo “pusher’, de maneira que o conjunto
motopropulsor se localize na parte traseira da aeronave em relagdo ao sentido
de voo, como mostrado nas Figuras 14 e 15. Ela ndo possui trem de pouso,
assim sua decolagem é catapultada e o pouso é feito em planeio.

Os dados geomeétricos, de massa — sem componentes embarcados — e de
variaveis relativas a missao da aeronave estao dispostos na Tabela 1. Como
fonte de informacgdes para este trabalho foram usados um protétipo e um modelo
CAD fornecidos pelo dono da aeronave.

A velocidade de cruzeiro e a altitude de operacdo sao parametros
estabelecidos pelo projetista e operador, adotados entdo como parametros da
misséo tipica da aeronave. A altitude é adotada considerando um voo de cruzeiro
a 200 metros acima do nivel do solo considerando a cidade de Uberlandia-MG,
que se situa a uma altitude de 887 metros.



Tabela 1 — Dados de entrada.

Dado geométrico Representagao Valor
Envergadura b 1,94400 [m]
Area da asa S 0,73239 [m?]
Corda média aerodindmica c 0,55250 [m]
Altitude h 1087 [m]
Velocidade de cruzeiro U, 20 [m/s]
Densidade do ar o 1,10220 [kg/m?]
Numero de Mach Mach 0,05950
Massa em vazio my 1,22200 [kg]
Aceleracao da gravidade g 9,78522 [m/s?]
Alongamento AR 5,16000
Relagéo de afilamento A 1,00000
Fator de arrasto induzido A 0,04000
Fator de eficiéncia de envergadura e 0,96150
Coeficiente de Oswald €y 0,72120
Constante de proporcionalidade K 0,08550

A aeronave possui apenas um par de superficies de comando
denominadas “elevons”. A Figura 1 representa a localizacdo da corda média

aerodinamica e dos “elevons” em uma vista superior da aeronave.

0,103 m 0,807 m

0,1314m

0,1345 m

Figura 1 — Localizagao da corda média aerodinamica e superficies de comando.

Fonte: Autoria Propria.



Para os dados de massa e inércia, s&o utilizados dois casos distintos,
denominados “caso 1” e “caso 2”. Eles sdo adotados variando os componentes
embarcados e suas posi¢des, assim sao feitas analises de configuragbes que
variam a massa e ao mesmo tempo o centro de gravidade da aeronave.

Os componentes embarcados foram definidos pelo operador da aeronave
e sdo mostrados na Tabela 2. A letra de representacido de cada um sera utilizada
nas figuras seguintes. Alguns componentes como a hélice e os servos nao foram

considerados por terem massa, dimensdes e posigcao espacial despreziveis.

Tabela 2 — Componentes Embarcados.

Componente Massa Dimenséo Representaciao
Bateria Turnigy -2200mAh 3S
25C Lipo 188 [g] 105 x 33 x 24 [mm] A
Bateria Turnigy - 5000mAh 3S
200 Lipo 360 [g] 143 x 51 x 23 [mm] B,C
Controladora Pixhawk 4 16 [g] 44 x 84 x 12 [mm] D
Camera Canon S110 200 [g] 55,9x86,4x27,9 E
[mm]
ESC 80A 82 [g] 86 x 38 x 12 [mm] F
Motor GT3520 220 [g] 46 x 44 x 44 [mm] G

No caso 1, a distribuicdo dos componentes esta conforme a Figura 2. As
baterias representadas por B e C sédo colocadas juntas, de maneira que seus
centros de massa coincidam com o centro de massa dos demais componentes

em conjunto com a estrutura da aeronave.



Figura 2 — Representagao da posicdo dos componentes embarcados no caso 1.

Fonte: Autoria Propria.

No caso 2 a distribuicdo dos componentes esta conforme a Figura 3.

Figura 3 — Representagao da posicdo dos componentes embarcados no caso 2.

Fonte: Autoria Propria.

Desta maneira, as propriedades de massa e inércia sdo conforme descritas
na Tabela 3. A posicdo do centro de gravidade € medida em relagdo a um
sistema de eixos cuja origem € o bordo ataque, o eixo “X” contém a corda do
perfil central da aeronave em sentido ao bordo de fuga e o eixo “z” aponta para

baixo, no plano deste perfil.



Tabela 3 — Propriedades de massa e inércia.

Propriedade Representaciao Caso 1 Caso 2
Massa total m 2,46 [kq] 1,928000 [kq]
Localizagao do
Centro de Gravidade leo [0,418;0;0,014][m] | [0,378; 0; 0,013] [m]
Xy z]
Momento de inércia
- Ly 0,176456 [kg*m?] 0,176505 [kg*m?]
XX
Momento de inércia . -
o L, 0,079225 [kg*m?] 0,095033 [kg*m?]
yy
Momento de inércia
o I, 0,252573 [kg*m?] 0,268328 [kg*m?]
Y4
Momento de inércia
o Ly 0,00000 [kg*m?] 0,000000 [kg*m?]
Xy
Momento de inércia
L, 0,004192 [kg*m?] 0,004910 [kg*m?]

Xz

Momento de inércia

yz

0,000000 [kg*m?]

0,000000 [kg*m?]

Além disso, devem ser analisadas as especificacbes de cada tipo de

bateria. Essas caracteristicas sdo expostas na Tabela 4.

Tabela 4 — Especificagoes das baterias.

Propriedade Representagao Caso 1 Caso 2
Capacidade minima C 5000 [mAhR] 2200 [mADh]
Descarga constante Leons 20C 25C

Massa total Mpqr 0,720 [Kg] 0,188 [Kg]
Numero de células Nt 3S 3S

Parémetro de
n 1,300 1,300
descarga [LiPo]
Tempo de duragao
Rt 2 [h] 1 [h]
da carga
Tensdo 14 11.100 [V] 11.100 [V]
Vazao de Pico Ipico 35 [C] 35 [C]




O corpo da aeronave pode ser dividido em trés se¢des, ao longo de sua
envergadura, cada qual com perfis distintos entre si, como visto na Figura 4.
Estes perfis foram criados pelo projetista da aeronave e ndao sao catalogados.
As secgoes A e C sao constituidas cada qual por um unico perfil, diferentes entre
si. Ja a secao B é formada pela interpolagédo gradual entre os perfis das sec¢des
AeC.

Figura 4 — Divisdo das se¢6es da aeronave.

Fonte: Autoria Propria.



CAPITULO 2

REVISAO BIBLIOGRAFICA DE MECANICA DO VOO

Nesta secao sera abordado todo o embasamento teorico utilizado para as

analises propostas relativas as analises de mecanica do voo.

2.1. Sistema de eixos

O principio de toda analise e obtencdo de dados passa necessariamente
pela definigdo de uma fundagado segura (Cook, 2007). Para este trabalho, esta
“fundacado segura” sao os sistemas de eixos. Neles é possivel construir os
modelos que descrevem o movimento da aeronave. A relagao cinematica entre

os citados eixos € descrita em Cook (2007).

2.1.1. Eixos terrestres

Como a aeronave é um corpo em movimento, € necessario um sistema de
eixos a serem utilizados como referencial inercial.

Para tal sdo escolhidos os eixos terrestres, representados pelo sistema
00X0YoZo Na Figura 55. Desconsidera-se o movimento de rotagdo da Terra,
considerando-a como uma superficie plana e estatica (Cook, 2007). Desta
maneira, define-se um plano oyx,y,, conforme Figura 5.

No referencial adotado, a direcdo z, aponta para baixo de forma que a

aceleragao da gravidade g seja positiva.



Figura 5 — Representagao dos eixos terrestres.

Fonte: Cook (2007).

2.1.2. Eixos do corpo

Para as analises cinéticas e cinematicas, a aeronave é considerada um
corpo rigido cujo movimento no espaco € representado pelo movimento de seu
centro de gravidade, levando em consideragao o movimento de rotagédo em torno
de seus eixos fixos. Estes eixos sdo definidos conforme mostrado na Figura 6,

sendo o eixo x;, longitudinal, o eixo y, lateral e o eixo z;, normal.

$
y

Figura 6 — Representagao dos eixos do corpo.

Fonte: autoria propria.
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E importante definir uma transformacéo do eixo do corpo o,x,y,z, para o
eixo inercial 0yxy,z,, para que assim seja possivel descrever o movimento do
corpo neste ultimo. Para isto, usam-se os angulos de Euler ¥, ® e &, como
definido em Roskam (2001).

Pode-se mostrar que as componentes do vetor velocidade representadas
no referencial do corpo — U, V, W — e no referencial inercial — U,, V;, W; — sé@o

relacionadas.

U, U
{Vl}lep*R@*qu*{V} (2.1)

w

As matrizes de rotagao Ry, R, € Ry S0 entdo definidas.

cos¥ —sen¥ 0
Ry ={sen¥ cos¥ O (2.2a)
0 0 1
cos O 0 sené®
Ry = 0 1 0 (2.2b)
—sen® 0 cos@
1 0 0
Ry ={0 cos® —sen®d (2.2¢c)
0 sen® cos®

2.1.3. Eixos do vento

Outro importante sistema a se considerar € o de eixos do vento. Este
também compartilha do centro de gravidade da aeronave como sua origem,
porém seu eixo x € alinhado com o vetor velocidade da aeronave e seu eixo z
reside no plano de simetria do corpo (Peddle, 2008).

Define-se, assim, que o angulo de derrapagem S corresponde ao angulo

formado entre a projecao do vetor velocidade V no plano o,x;,y;, € 0 €ixo x;. Sua

orientacao segue referencial mostrado na Figura 7.
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XpaXg

V
(Flight Path)

¥Yb:¥s

Figura 7 — Representacdo do angulo beta.

Fonte: autoria propria.

2.1.4. Eixos de estabilidade

Os eixos de estabilidade sdo uma variagao dos eixos do vento. Assumindo-
se que o angulo de derrapagem da aeronave f € nulo (Blaauw, 2009), a condigao
fica como mostrado na Figura 8. Os eixos com o subscrito “s” indicam os eixos

de estabilidade.
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Figura 8 — Eixos de estabilidade.

Fonte: autoria prépria.

Desta maneira, observa-se que o angulo formado entre a projecdo da

velocidade V' no plano longitudinal e o eixo x; é denominado angulo de ataque

a, e tem orientagdo positiva conforme mostrado na Figura 8.

2.2. Equagoes do movimento

Toda a metodologia para a formulagao para as equagdes do movimento de
uma aeronave pode ser encontrada em Roskam (2001).

Para descrever o movimento da aeronave, considerando-a como um corpo
rigido com seis graus de liberdade, e também sua reagdo quando sujeita a forgas

externas sido desenvolvidas equagcdes do movimento no referencial do corpo,

m(U —VR + WQ) = Fyy + Fay + Fry (2.3a)
m(V + UR — WP) = F, + Fsy + Fr, (2.3b)
m(W —UQ + VP) = Fy, + Fa, + Fr, (2.3c)
LixP — Li,R — L,PQ + (I, — L,y )RQ = Ly + Ly (2.3d)
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LyyQ + Iy — I;;)PR + I,,(P* — R®) = M, + My (2.3e)

I;R — L;P + (Iyy — Lx)PQ + L,,QR = Ny + Ny . (2.3f)

Nelas, m representa a massa do corpo, U, U,V, V, W e W representam a
velocidade linear e aceleragao linear nos eixos x,, y, € z,, respectivamente. P,
P, Q, Q, R e R, representam a velocidade angular e a aceleracdo angular nos
eixos xj, v, € z,, respectivamente.

Uma vez que a aeronave estudada é propelida por um motor elétrico
alimentado por bateria, assim é razoavel considerar que sua massa m e também
a sua distribuicdo no corpo p sao constantes no tempo.

Os produtos de inércia, Ixx, Iyy, 1zz, Ixy, Ixz, Iyz, avaliam a dificuldade de
rotagcao de um corpo em relagdo a um determinado sistema de eixos definido, no
caso o sistema o, x,y,2,. Suas formulagdes encontram-se descritas na Equacéao

2.4, onde a densidade do corpo é representada por p,,.

Ixx = [ (y*+2z*)py,dv (2.4a)
Iyy = [,(x*+2z*)ppdv (2.4b)
Izz = [ (x*+y*)ppdv (2.4c)
Ixy = Iyx = [, xyp,dv (2.4d)
Ixz = Izx = [ xzp,dv (2.4e)
Iyz = Izy = [, yzp,dv (2.4f)

Para o caso especifico da aeronave aqui analisada, o plano o,x,z; € um
plano de simetria, portanto por definicao Ixy = Iyz = 0. O centro de inercia esta

na origem dos eixos do corpo, desta maneira o centro de massa coincide com o
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centro de rotacédo do corpo rigido, de forma que os momentos de inércia s&o
constantes em relacéo a este referencial.

Fyx, Fyy, Fy4, SG0 as componentes das forgas aerodinamicas, Ly, My, Ny s&0
as dos momentos aerodinamicos, Fry, Fr,, Fr, séo as das forgas propulsivas,
Ly, My, Nr séo as dos momentos propulsivos e Fy,, Fg,, F;, sdo as da forga
gravitacional, cada uma atuando no corpo nos eixos x;, y, € z,, respectivamente.

Levando-se em consideracédo as matrizes de rotacéo descritas na Equacgao
2.2, as componentes da forga gravitacional no eixo do corpo podem ser escritas

como na Equacgéao 2.5, na qual g representa a aceleragéao da gravitacional.

F,, = —mgsen® (2.5a)
F,, = mgsen ® cos 6 (2.5b)
F;;, =mgcos®cos O (2.5¢)

Também se definem as equagdes cinematicas, que permanecem iguais no
estado geral e no estado estacionario. Elas sdo descritas na Equagao 2.6 e
relacionam a rotacéo do corpo em relagao ao referencial nao inercial dada por P

Q e R e a taxa de variagao dos angulos de Euler.

P=®—¥senb (2.6a)
Q=06cos®+W¥cosOsend (2.6b)
R =¥ cos@cos® — Osend (2.6¢)

O conjunto das Equacgdes 2.3 e 2.6 € denominado de Equagdes Gerais do
Movimento. Contudo, conforme é possivel perceber, elas sdo nao lineares e
acopladas, o que dificulta a analise de estabilidade e o possivel projeto de
controladores para ajuste da qualidade de voo, por isso faz-se necessario

lineariza-las.
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2.2.1. Equacdes do movimento no estado estacionario

O estado estacionario ou de equilibrio é definido como aquele no qual todas
as variaveis de movimento permanecem constantes no tempo com relagao ao
sistema de eixos fixo do corpo (Roskam, 2001). Nesta condigédo, assume-se que
o somatério de forcas e momentos externos sdo nulos. Desta maneira, as
variaveis de movimento no estado estacionario passam a ser representadas pela
letra maiuscula correspondente a variavel em questao acrescida do subscrito 1.

Aplicando estas definicdes a Equacgao 3, obtém-se a Equagéao 2.7.

m(—=ViRy + W1Q1) = —mgsen 0y + Fy,, + Fry, (2.7a)
m(U R, — W, P;) = mgsen®; cos 0y + Fyy, + Fr,y,, (2.7b)
m(—U;Q, +V1P;) = mg cos @, cos O + Fy, + Fry, (2.7¢)
— L, P10y + (Izz - Iyy)RlQl =Ly +Lp (2.7d)
(Lex = I2)PiRy + L, (PY — Ry%) = My, + My, (2.7e)
(Iyy = L )P1Qq + 1;Q1 Ry = Ny, + N, (2.7f)

2.2.2. Equagoes do movimento perturbadas

O estado perturbado € definido como aquele no qual todas as variaveis de
movimento sdo definidas em relacdo a um estado estacionario conhecido
(Roskam, 2001).

Define-se entao que o estado perturbado das equacgdes de movimento se
da a partir da insercdo das variaveis perturbadas, e que uma variavel em sua
condicdo perturbada consiste na soma de sua magnitude na condi¢cao
estacionaria com sua magnitude no estado perturbado — definida pela letra
minuscula correspondente. A Equacao 2.8 generaliza essa definicdo para as

variaveis de movimento U, V, W, P, Q,R, ¥, O e @,
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onde H representa uma variavel qualquer, H, representa sua magnitude na
condicao estacionaria e h a magnitude do estado perturbado.

Considerando que se quer avaliar as variaveis de movimento com relagéo
a um estado estacionario, de voo reto nivelado, com pequenas magnitudes para
os angulos de Euler e aplicando-se a Teoria da Pequenas Perturbacbes, é
possivel demonstrar que as equagdes que descrevem o movimento da aeronave

sao conforme Equacéo 2.9.

m(i + Wyq) = —mg0 cos 01 + far + frx (2.92a)
m@ + Uyr — Wip) = mgp cos 01 + fa, + fry (2.9b)
mw —U,q) = —mg6sen0; + fa, + frs (2.9¢)
Lixp = Lez7 = 1y + p (2.9d)
lyyg =my +my (2.9¢e)
Ipz7 = IzD = Ny + 7 (2.9f)
P=¢—1senod, (2.99)
q=20 (2.9h)
r =1 cos 0, (2.9i)

Pode-se observar que o conjunto de Equagbes 2.9 é linear e que 0s
movimentos longitudinais, representados nas Equagdes 2.9a, 2.9¢c, 2.9e e 2.9h,
podem ser considerados desacoplados dos movimentos latero-direcionais,
Equacgbes 2.9b, 2.9d e 2.9f, 2.9g e 2.9i.
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2.3. Forcas e momentos

Os eixos de estabilidade sao eixos fixos ao corpo, de maneira que as
equacgdes do movimento previamente desenvolvidas — Equagao 2.9 — podem ser
aplicadas diretamente a esse sistema de eixos (Roskam, 2001). Assim, as
forcas, momentos e andlises seguintes serdo avaliadas nos eixos de
estabilidade.

Com isso, os momentos de inércia devem ser ajustados conforme a rotagéo
do eixo de estabilidade em relagao ao eixo fixo do corpo. Os momentos de inércia
podem entdo ser transformados pela Equacdo 2.10, mostrada em Roskam
(2001), nela os subscritos “STAB” e “BCS” significam, respectivamente, no eixo

de estabilidade e no eixo fixo do corpo.

Ly cos? a, sen® a; —sen 2a, Ly
2 2
{Izz} = fe“ a <11°S ay sen 2a, {1} (2.10)
Lz) grap >sen 204 —sen 2a; cos2ay | \Uxz)ges

2.3.1. Forgas e momentos aerodinamicos

As forgcas e momentos aerodindmicos sao resultado da interagdo do ar com
0 corpo nele imerso e sao devidas principalmente a distribuicdo de pressao e a
tensao de cisalhamento ao longo da superficie do corpo (Anderson, 2011).

As forcas e momentos aerodinamicos longitudinais sao representados na

Equacéao 2.11.

_1 2
o (D ~pU2SCy
{FAZ}:{—L}: —%pUZSCL 2.11)
M M
4 A GPUESCae |

Nela, D representa a forca de arrasto, L a forga de sustentacdo, M, o
momento aerodindmico em y,, p representa a densidade do ar, ¢ a corda média
aerodindmica da asa, S a area em planta da asa, C,, o coeficiente de arrasto, C;

o coeficiente de sustentagao, C,, o coeficiente de momento aerodindmico em y,,.
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As for¢cas F,, e F,, sao diretamente relacionadas ao arrasto D e
sustentacao L, respectivamente, por serem definidas e obtidas nos eixos de
estabilidade.

A forgca e os momentos aerodinamicos latero-direcionais sao representados

na Equagao 2.12.
[
I
={ —~pU3SC, & (2.12)

Nela, b representa a envergadura da asa, C; o coeficiente de momento de

rolagem em x, , C, o coeficiente de forga aerodinamica em y,, C, o coeficiente

de momento de guinada em z,.

2.3.2. Forgas e momentos propulsivos

As forcas e momentos propulsivos sdo uma consequéncia da forga de
empuxo gerada pelo conjunto motopropulsor instalado na aeronave e sao
contabilizados nas equacgdes de movimento, definidas pela Equacao 2.9.

Para a aeronave estudada, a linha de acdo da for¢ca de propulsdo T é
coincidente com o eixo x;,, de maneira que o angulo e a distancia entre esta linha
de agao e o centro de gravidade (CG) sdo ¢, = 0 e dr = 0, respectivamente, tal

como representado na Figura 9.

Figura 9 — Representacgao da forga propulsiva.

Fonte: autoria propria.

Desta maneira, a Equacdo 2.13 apresenta as forcas e momentos

propulsivos longitudinais.
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Fry T cos(a)
{FTz} = {—T sin(a)} (2.13)
Mz 0

Constata-se que a aeronave € propelida por apenas um grupo
motopropulsor e a linha de agao de T pertence ao plano o, x,z,. Adicionalmente,
nao se considera o efeito do torque do motor, de maneira que as forcas e

momentos propulsivos latero-direcionais sao desconsiderados.

24. Trimagem

O estado estacionario considerado pode ser chamado também de condigao
trimada da aeronave.

A aeronave analisada € do tipo “asa voadora”, desta maneira, possui
apenas uma superficie de comando denominada “elevon” que pode ter uma
deflexado simétrica ou assimétrica dependendo do comando do piloto.

Para o plano longitudinal, ¥ M, =0, ¥ F, =0 e X F, = 0. Na condigéo
analisada D =T para que a velocidade seja constante, assim o sistema de
equacdes restante pode ser colocado na forma matricial conforme Equacgao 2.14,

representada de maneira generalizada em Roskam (2001).

ICLa CLSeI*{(;’;}:l%_ L°l (2.14)

Cu a Cu Se — CMo

Esta equacéao é possivel e determinada, portanto, o estado trimado possui
um unico par de angulo de ataque a e de deflexao de profundor §e, que soluciona
a equacgao e deixa a aeronave em condi¢cao de equilibrio no plano longitudinal.

Considera-se que a aeronave € simétrica geometricamente e quanto a
distribuicdo de massa, ambos com relagdo ao plano o,x,z,. Ainda, por ser do
tipo “asa voadora”, ndo possui empenagem vertical. Desta maneira, enquanto
nao houver deflexdo assimétrica das superficies de comando, ela é considerada

trimada latero-direcionalmente.
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2.5. Derivadas de estabilidade

As forcas e momentos aerodindmicos representados na Equacgao 2.9
podem ter sua grandeza avaliada de duas maneiras: experimentalmente ou
numericamente.

Para avaliar experimentalmente € necessario a coleta de dados que
possibilitem, apos seu tratamento, chegar ao valor de cada variavel. Isso pode
ser feito tanto com testes em voo com a aeronave instrumentada ou entdo em
ensaios representativos em tunel de vento. Por exemplo, Sant'ana (2019)
apresenta uma metodologia de estimativa das derivadas de estabilidade a partir
de dados coletados em voo utilizando redes neurais, tal metodologia € aplicada
em um aeromodelo. Como este trabalho visa avaliar um protétipo de aeronave e
a intencdo e fazer uma analise para futura producdo, esta alternativa é
descartada.

Por outro lado, para avaliar numericamente a grandeza das forgas e
momentos, € utilizada expansao em série de Taylor, relacionando com as
variaveis de estado - U, V, W, P, Q, R, a e B — e também com as variaveis de
controle — comando de aileron §,, comando de profundor §.. Como a aeronave
estudada é uma asa voadora e tem apenas um par de superficies de comando,
denominados elevons, para montar as equagdes do movimento no espacgo de
estados, desconsidera-se as variaveis relativas ao comando de leme e de flap.
A Equacéo 2.15 representa de maneira genérica a expansao em serie de Taylor

de uma forga ou momento.

H=Hy+ Hg; *61 4+ Hsp * 82 + Hs3 * 83 + -+ + Hgp, * 6n (2.15)

Nela, H representa uma forca ou momento qualquer, 51 representa a
variagdo de uma variavel de estado ou variavel de controle qualquer e Hg,
representa a derivada de H em relagdo a variavel de estado ou variavel de
controle 1 e é chamada de derivada dimensional, ou Jacobiano, como na

Equacéao 2.16.

dH

H‘S” - dén

(2.16)
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Os sentidos de rotacéo adotados para a superficie de controle na fungao
de profundor é positiva para sua deflexdao para baixo e para a funcéo de aileron
€ positiva quando o lado direito é defletido para cima, conforme Roskam (2001).

As forgas e momentos aerodindmicos e suas respectivas derivadas em
relacéo as variaveis de estado e de comando sao representadas na Tabela 5.
Os espacos deixados em branco indicam que a variavel ndao tem efeito para uma

aproximacao de primeira ordem.

Tabela 5 — Derivadas das forcas e momentos aerodinamicos em relagao as variaveis de
estado e de controle no estado perturb<ns1:XMLFault xmlns:ns1="http://cxf.apache.org/bindings/xformat"><ns1:faultstring xmlns:ns1="http://cxf.apache.org/bindings/xformat">java.lang.OutOfMemoryError: Java heap space</ns1:faultstring></ns1:XMLFault>