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RESUMO

Este trabalho propde um estudo sobre as caracteristicas de estabilidade
longitudinal e derivadas longitudinais de uma aeronave monomotora em escala
1:8,3 do modelo Cessna 182. A aeronave em escala se inclui na categoria dos
VANTs (Veiculos Aéreos Nao Tripulados) que pode ser remotamente pilotada.
Para isto, os parametros geométricos do modelo em escala s&o obtidos a partir
do aeromodelo fisico, gerando entdo uma geometria em CAD. Esta por sua vez
€ simulada computacionalmente em duas ferramentas distintas, sendo elas: o
Ansys Fluent® e o Datcom. Os resultados computacionais sdo comparados com
as caracteristicas aerodinamicas e dinamicas da aeronave em escala real. O
aeromodelo analisado no software Ansys Fluent® apresentou-se estaticamente
estavel na direcdo longitudinal. A analise entre os diferentes métodos de
simulagéo gerou ainda o célculo do erro entre o modelo computacional e a
aeronave em escala real. Por fim, sdo analisadas as derivadas de estabilidade
longitudinal e os modos da aeronave, com suas respectivas frequéncias naturais.
Para a analise de estabilidade dinédmica, comparou-se as derivadas de
estabilidade longitudinal mais criticas para o sistema. A variagdo obtida
comparando-se os resultados do Ansys Fluent® com a aeronave em escala real
variaram entre 0,7 e 27%. Ja para a analise utilizando o programa Datcom, a

variagao em relagao ao modelo em escala real foi de 19% a 133%.

Palavras chave: estabilidade longitudinal, analise computacional, VANT, Ansys

Fluent®, Datcom.



MASCIA, Eduarda Kelly. Characterization and Analysis of the Dynamics of a
Single-Engine Aircraft in Scale. 2020. 70 p. Graduation Project - Federal
University of Uberlandia, Uberlandia, 2020.

ABSTRACT

This work aims to study the characteristics of longitudinal stability and longitudinal
derivatives of a single-engine aircraft of the model Cessna 182 in scale 1: 8,3.
This scaled remote piloted aircraft is considered an UAV (Unmanned Aerial
Vehicle) and is piloted through remote control. For this purpose, the geometric
parameters of the scaled model are obtained from the physical model, then
generating a 3D CAD model, which in turn is computationally simulated using two
different tools, namely: Ansys Fluent® and Datcom. The computational results
are compared with the aerodynamic and dynamic characteristics of the full-scale
aircraft. The model analyzed in Ansys Fluent® software was statically stable in
the longitudinal direction. The analysis between two different simulation methods
also generated the calculation of the error between the computational model and
the full-scale aircraft. Finally, the derivatives of longitudinal stability and the
aircraft modes are analyzed, with their respective natural frequencies. For the
dynamic stability analysis, the most critical longitudinal stability derivatives for the
system were compared. The variation obtained by comparing the results of Ansys
Fluent® with the full-scale aircraft ranged between 0,7 and 27%. For the analysis
using the Datcom software, the variation in relation to the full-scale model was
from 19% to 133%.

Keywords: longitudinal stability, computacional analysis, UAV, Ansys Fluent®,

Datcom.
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CAPITULO |

INTRODUCAO

Os Veiculos Aéreos Nao Tripulados (VANTSs) representam a classe de
veiculos que permitem o controle e navegacédo aérea operados remotamente,
por meio de controle remoto ou utilizando softwares capazes de realizar o voo
de forma autbnoma. Atualmente, este tipo de veiculo aéreo é utilizado, por
exemplo, para monitoramento de propriedades agricolas, monitoramento de
fronteiras e controle de desmatamento (PECHARROMAN, 2016).

Apesar de sua atual utilizagdo em varios setores, os VANTSs surgiram para
uso militar, sendo essa a principal fonte de investimentos tecnolégicos durante o
surgimento da categoria, buscando-se principalmente o aumento de sua

precisdo e confiabilidade.

De acordo com Arfaoui (2017), devido aos avangos tecnolégicos dos
ultimos 50 anos, os VANTs se tornaram uma solugdo com preco € acuracia
atrativos para medicbes precisas e rapidas, mesmo que para aplicacdes

complexas e desafiadoras.

A crescente capacidade dos VANTs em transportar cargas uteis e voar
distancias maiores aumentam cada vez mais a expansao do mercado que utiliza
desse veiculo. Nota-se também um aumento na abertura de empresas focadas
nesse tipo de negdécio. O mercado de VANTs aumentou em quase 500% entre
os anos de 2013 e 2015 (PECHARROMAN, 2016), como apresentado na Figura
1.
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Figura 1 - Numero de empresas relacionadas a VANTs abertas por ano.
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Fonte: Pecharroman (2016).

Em se tratando dos avancgos realizados nos projetos de VANTs e suas
capacidades operacionais, torna-se muito importante o dominio dos conceitos
de dindmica de voo para contribuir com a melhoria da precisao e confiabilidade
dos VANTs. Isto possibilita, por exemplo, a determinagdo de modelos
matematicos que se aproximam mais da realidade e a realizacédo de predicdes

de acidentes, sendo possivel evita-los ou minimizar seus impactos.

As analises de mecanica do voo auxiliam, principalmente, para a melhoria
da qualidade do voo diante de possiveis perturbacdes externas que a aeronave

experimenta durante sua operagao.

Para o caso dos VANTs, a analise de mecéanica do voo € importante

devido a preocupacao com a controlabilidade e a manobrabilidade do modelo.

Levando em consideragcdo o mercado crescente deste tipo de veiculo e
as necessidades de garantir condi¢gdes operacionais seguras e dentro de limites
pré-determinados, este trabalho propde o estudo da dindmica de um aeromodelo
em escala da aeronave Cessna 182, comparando resultados obtidos através de
métodos computacionais e, confrontando ainda os resultados obtidos para a

aeronave em escala real.
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Pretende-se compreender com a comparacido entre os resultados do
modelo em escala reduzida e 0 modelo em escala real se é possivel inferir sobre
0s parametros aerodinamicos e dinamicos de uma aeronave utilizando, para

isso, um modelo em escala reduzida.

A viabilidade desse procedimento ja foi comprovada em alguns projetos,
como por exemplo pelos estudos realizados pelo centro de pesquisa Langley, da
NASA, no projeto AirSTAR (JORDAN et al., 2006), citado posteriormente neste

trabalho.

A utilizacdo desse método de analise resulta em um potencial ganho
econdmico, de tempo e de seguranca em testes para empresas que trabalham

com esse tipo de analise.
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CAPITULO Il

OBJETIVOS

Este projeto tem como objetivo principal caracterizar a dinamica de uma
aeronave monomotora em escala, especificamente o modelo Cessna 182 em

escala 1:8,3.

Ainda como objetivo especifico, espera-se obter as propriedades fisicas
da aeronave a partir do modelo real em escala e um modelo em CAD, bem como
adquirir suas propriedades aerodinamicas. Em seguida, pretende-se realizar a
comparagao entre as caracteristicas reais da aeronave e resultados obtidos a
partir de dois softwares computacionais distintos: o Datcom e o Ansys Fluent®.
Apos essa analise, busca-se obter as derivadas de estabilidade e a definicdo do

modelo dindmico da aeronave.
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CAPITULO 1lI

REVISAO BIBLIOGRAFICA

3.1. Introdugao

Este capitulo apresenta uma revisao bibliografica acerca dos tipos de
VANTs e um breve resumo de sua histéria, além da importancia do estudo e
entendimento das caracteristicas dinamicas desse tipo de veiculo. Em seguida,
sdo apresentados conceitos teoricos utilizados para fundamentar a metodologia

adotada.

3.2. Definicao e Origem dos VANTs

O primeiro VANT moderno (com a configuragdo proxima a de uma
aeronave de asa fixa), criado em 1951 pela empresa Ryan Aeronautical
Company e conhecido como Firebee, foi desenvolvido para utilidade militar,
desempenhando o papel de alvo aéreo, como mencionado em AERO Magazine
(2015).

O modelo Firebee é apresentado na Figura 2, que mostra os primeiros
clientes do modelo, sendo eles: a Forca Aérea, a Marinha e o Exército dos

Estados Unidos e a Forgca Aérea Real Canadense.
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Figura 2 - Primeiros clientes do Primeiro VANT Firebee.

Fonte: Leversedge (2014).

Ja no Brasil, o primeiro VANT registrado realizou seu primeiro voo em
1983. Com o nome de BQM-1BR, esse modelo, fabricado pela Companhia
Brasileira de Tratores (CBT), foi o primeiro veiculo remotamente tripulado a jato
brasileiro (PAULA, 20-). O BQM-1BR ¢é apresentado na Figura 3.

Figura 3 - O primeiro VANT do Brasil.

Fonte: Paula (20-).
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Diversos foram os avangos tecnoldgicos realizados para os VANTSs,
tornando sua aplicagdo cada vez mais vasta e valorizada. Apesar de terem, no
inicio de sua historia, uma utilizacdo focada no mercado militar, esse veiculo
conquistou outros mercados no mundo. Observa-se utilizagdo dos VANTs
atualmente em outras areas, como: seguranga interna (patrulha de fronteiras,
vigilancia e interdicdo de drogas e seguranca portuaria) (DE GARMO, 2004),
sensoriamento remoto (monitoramento de impactos ambientais) (LONGHITANO,
2010) e agricultura (gestdo do campo de plantio), sendo essa uma das principais
bases da economia brasileira (HORUS, 2017).

Devido a evolugdo dos VANTs e o aumento em sua demanda, fez-se
necessario criar classificagdes de acordo com suas caracteristicas. Atualmente,
entende-se que existem duas classificagbes distintas para os VANTs, sendo
elas: as Aeronaves Remotamente Pilotadas (RPA) e as Aeronaves Autbnomas
(DECEA, 2018).

Como o proprio nome sugere, as RPAs compdem a “subcategoria de
aeronaves nao tripuladas, pilotada a partir de uma Estacéo de Pilotagem Remota
e utilizada para qualquer outro fim que néo seja o recreativo” (DECEA, 2018). Ja
as Aeronaves Autbnomas sao “aquelas que, uma vez iniciado o voo, de forma

intencional, ndo ha a possibilidade de intervengao do piloto” (DECEA, 2018).

Ainda existem outras classificagdes relacionadas a VANTs. A exemplo
disso, Fahlstrom (2012) divide os VANTs em quatro categorias distintas,
separadas de acordo com a dimensao do modelo, sendo elas: muito pequeno,

pequeno, médio e grande.

Os VANTs muito pequenos sao aqueles com dimensdes entre 30 e 50 cm,
que sao encontrados geralmente nas configuragdes de asa flexivel, como a dos
passaros, ou de asa rotativa. Ja os VANTs pequenos sao aqueles que possuem
pelo menos uma dimensédo acima de 50 cm. Os veiculos classificados como
médios sdo aqueles com envergadura entre 5 e 10 metros. Por ultimo, modelos
da categoria grande possuem dimensdes maiores do que uma aeronave
tripulada leve tipica (FAHLSTROM, 2012).

Para os VANTs categorizados como médios e grandes, torna-se um

desafio sua analise experimental, uma etapa do projeto construtivo do modelo
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muito importante. A partir da simulagdo experimental de um veiculo, seja ele
aéreo ou terrestre, torna-se possivel identificar falhas no projeto conceitual ou
possiveis melhorias antes mesmo de fabrica-lo para venda. Para o caso de
VANTSs, a simulagdo experimental permite a verificacdo do desempenho do
modelo e o efeito de modificagdes de projeto no comportamento do veiculo
(PARIZOTTO, 2019).

Uma alternativa investigada atualmente para viabilizar a analise de
VANTs de maior porte e até aeronaves é a utilizacdo de modelos em escala
desses veiculos, tornando-se possivel a utilizagao de tuneis de vento e bancadas
de teste em menor escala. Um exemplo de estudos investigativos sdo as
pesquisas realizadas pelo centro de pesquisa da NASA, Langley Research
Center (JORDAN et al., 2006) e, também, os desenvolvimentos apresentados
por Fahlstrom (2012).

Para tornar-se possivel a analise de aeronaves reais a partir de modelos
em escala, € necessario que o modelo reduzido possua similitude em relagao ao
real. Primeiramente, a similitude geométrica, garantindo que todas as dimensdes
do modelo real sejam aplicadas ao protétipo respeitando a mesma proporgao.
Em segundo lugar, a similitude cinematica, ou seja, as velocidades presentes no
cenario real devem aparecer na simulagdo em escala, respeitando a mesma
diregcdo e utilizando o mesmo fator de proporcionalidade. Por fim, deve-se
respeitar a similitude dindmica, que é valida quando as forcas presentes no
sistema original sdo identificadas no modelo em escala com a mesma diregéo e

magnitudes divididas pelo mesmo fator comum (WIKILIVROS, 2011).

Uma vez que diferengas de similitude, como por exemplo na distribuicao
de massa e na escala do problema, podem influenciar caracteristicas como a
propriedade de inércia, a massa, o numero de Reynolds de um corpo em
determinado estado, faz-se essencial comparar as respostas aerodindmicas e
dindmicas de um modelo em escala reduzida com o seu respectivo modelo em
escala real e, assim, tornar-se possivel viabilizar e aprimorar essa alternativa de

pesquisa.



21

3.3. Conceitos tedricos

De acordo com Etkin (1996), a dinamica de voo estuda caracteristicas
como a resposta de uma aeronave as perturbagdes do meio, a atuacdo de
superficies de controle para a determinacgao de atitudes de voo distintas e analisa

também a qualidade de voo a partir dos parametros de uma aeronave.

A estabilidade estatica ocorre quando, gerada uma condi¢do perturbada
por forcas externas, as caracteristicas da aeronave permitem com que ela
retorne para sua condig¢ao de equilibrio original (RAYMER, 1999). Para o estudo
da estabilidade estatica longitudinal, consideram-se perturbagbes na diregao

longitudinal do movimento.

A analise de estabilidade é importante para se compreender sobre o
comportamento da aeronave durante o voo e suas caracteristicas de
manobrabilidade e seguranga. Para os VANTS, a analise de seu comportamento
dindmico torna-se ainda mais importante, considerando que as manobras sao
realizadas remotamente e devem possuir precisao e carga de trabalho adequada
ao usuario, assim como em aeronaves comuns (ETKIN, 1996). Além disso, outro
tépico importante quando se trata da dindmica de aeronaves ou aeromodelos é
o dominio das leis de controle e suas capacidades de aplicagéo, seja para o
desenvolvimento de piloto automatico, aplicavel para aeronaves autbnomas,

seja para auxiliar na estabilidade e desempenho de um veiculo aéreo.

Neste cenario, trabalhos recentes utilizam VANTs em escala de
aeronaves reais para permitir assim um estudo facilitado da resposta do avido a
diferentes circunstancias a partir de simulagdes. Este tipo de pesquisa, além de
permitir a reducado de custos de testes em modelos de escala real, traz o foco
para uma importante questao: se os modelos criados para os veiculos em escala
e seus respectivos resultados se aproximam de forma suficiente das situagdes

em escala real, ou seja, se eles séo precisos de forma satisfatéria.

Dentre as pesquisas realizadas atualmente esta o trabalho elaborado por
Jordan et al. (2006), no Langley Research Center, da NASA. Este centro de

pesquisa esta atualmente desenvolvendo um programa conhecido como
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Aviation Safety Program, cuja intencao € melhorar a seguranca de aeronaves a
partir do desenvolvimento de novas tecnologias capazes de prevenir acidentes
causados por perdas de comando. O centro de pesquisa da NASA pretende
alcangar este patamar de seguranga a partir do desenvolvimento de algoritmos
embarcados em veiculos aéreos, conhecidos como Sistemas Aéreos N&o

Tripulados (SANTSs), sendo este especificamente nomeado AirSTAR.

Analises mais complexas relacionadas ao comportamento de aeronaves
em condi¢gdes adversas. Por exemplo, em Brandon (2012) sado utilizadas
técnicas de modelagem a partir da logica do tipo Fuzzy (controle a inteligéncia
artificial) para expandir as capacidades de modelagem aerodinamica nao linear.
Este trabalho, realizado também pela NASA, traz em si o conceito de “Learn-to-
Fly” (“Aprender a voar”), que tem como objetivo desenvolver estratégias de
controle autbnoma, reduzindo drasticamente a interagdo humana no controle da

aeronave.

Pesquisas como a de Foster (2004) apresentam ferramentas de
modelagem dinamica de aeromodelos, desenvolvidas para a area militar, com o
foco em analisar a estabilidade de VANTs em escala e para a previsao das
qualidades de manobrabilidade dos veiculos. O autor apresenta uma
metodologia com erros inferiores a 25% para a analise da estabilidade estatica
longitudinal. Apesar de ser um erro relativamente alto, o autor aponta que o
modelo desenvolvido ainda € util para obter estimativas aproximadas e analisar

tendéncias na estabilidade do aeromodelo.

3.4 Conceitos Aerodinamicos

A aerodindmica de aeronaves possui conceitos essenciais para
compreender como comportam-se os fluidos ao interagirem com corpos neles
imersos, sendo importante aqui resumir os conceitos de forcas e momentos

aerodinamicos, centro aerodindmico e centro de pressao.

A importancia desse resumo deve-se ao fato de esses parametros

afetarem o comportamento do sistema estudado, de modo que analisar a
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dinamica implica em estudar como essas forgas de momentos interagem com a

aeronave ao longo do voo.

3.4.1. Forcas aerodindmicas e Momentos

A interagdo de um corpo em movimento com um fluido gera uma forga
resultante agindo em seu centro de pressao. Tal for¢a pode ser dividida em duas
componentes, sendo elas: a sustentacao, que € uma forca normal a dire¢ao do

escoamento, e o arrasto, sendo ele paralelo a trajetéria (RODRIGUES, 2013).

O centro de pressao € definido como o ponto geométrico onde atua a forga
aerodinamica resultante da pressao distribuida ao longo do perfil aerodindmico
para uma determinada condi¢cdo de voo (RODRIGUES, 2013).

A forga de sustentagao presente nos corpos € um resultado da diferencga
de pressao na direcao perpendicular ao escoamento. Ela é a propriedade
aerodinamica que permite a um corpo que ele venga seu proprio peso (ou

gravidade) e, desta forma, consiga levantar voo.

A forca de arrasto por sua vez, € composta por duas parcelas distintas,
sendo elas: o arrasto de friccao, ou arrasto de superficie, e o arrasto de pressao,

ou de forma.

O arrasto de superficie esta associado as tensdes de cisalhamento,
resultado do efeito de ndo escorregamento do escoamento na parede do corpo,

que gera um alto gradiente de velocidade nas camadas de fluido adjacentes.

Ja o arrasto de forma é resultado da diferenca de pressao existente entre
as regides frontal e traseira do corpo, influenciadas diretamente pela mudanga

de velocidade, devido a presencga do corpo no escoamento.

O momento aerodindmico € o componente resultante da aplicacdo da
forga resultante ao redor do centro aerodindmico da asa. O centro aerodinamico
de uma aeronave, também conhecido como ponto neutro é a posi¢gao geométrica

na qual o coeficiente de momento ndo é funcao do angulo de ataque, ou seja,
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mudangas no angulo de ataque na aeronave n&o geram alteragbes no
coeficiente de momento em relagédo ao ponto neutro.

As Equacgbes (1), (2) e (3) apresentam o método de calculo dos

respectivos parametros aerodinamicos.

1
L=§poo*Vo§* ref*CL (1)
1 2
D :Epoo * Voo *Sref* Cp (2)
M=%,DOO*VO§* ref ¥ C* Cy (3)

onde p,, € a densidade do ar, V,, € a velocidade do escoamento, S,..; € a area
de referéncia, ¢ € a corda média aerodinamica, C, € o coeficiente de sustentacéo,

Cp € o coeficiente de arrasto e (), € o coeficiente de momento da aeronave.

As forgas de sustentacdo e de arrasto sdo avaliadas em um problema a
partir de seus valores adimensionais, conhecidos como coeficiente de

sustentacao (C,) e coeficiente de arrasto (Cp).

Dentre os métodos de definicdo dos coeficientes de sustentacdo e de
arrasto, estdo os ensaios em tunel de vento e as simulagbes computacionais,
sendo neste trabalho utilizado o método computacional a partir de dois softwares
distintos, o DATCOM (United States Air Force Stability and Control Digital) e o
Ansys Fluent®.

O coeficiente de sustentacdo € um parémetro aerodindmico medido a
partir do modelo do perfil aerodindmico usado, do numero de Reynolds e do

angulo de ataque da aeronave, como apresentado na Equacéo (4).

CL:CL0+CLa*a (4)
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onde C,, € o coeficiente linear da equagéo, determinado para um angulo de
ataque nulo, C;, € o coeficiente angular da equagéo e a € o angulo de ataque.

O angulo de ataque ¢é definido como o “angulo entre a corda do aerofélio
e a linha representando o fluxo relativo do ar.” (EMBRAER, 2001), como ilustrado

na Figura 4.

Figura 4 - Angulo de ataque de uma aeronave.

angulo de
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Fonte: Aviador (2017).

O coeficiente de arrasto € um parametro fungdo do numero de Reynolds
e do angulo de ataque, que pode ser representado a partir de uma relagao

quadratica com o coeficiente de sustentagao, como apresentado na Equacgao (5).

CD=CD0+k*CE (5)

onde Cp, €& o coeficiente linear da equagédo e k € o coeficiente de

proporcionalidade.
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3.5. Estabilidade Estatica e Dinamica

A estabilidade estatica de um corpo representa a sua capacidade de
retomar suas condi¢gdes operacionais de equilibrio de maneira independente

apds uma perturbacao.

Ja a estabilidade dindmica esta diretamente relacionada ao intervalo de
tempo decorrido ap6s uma perturbagao retirar a aeronave de sua posi¢cao de
equilibrio (RODRIGUES, 2013). Apos uma perturbagao externa, uma aeronave
pode responder de maneiras diferentes de acordo com suas caracteristicas,
sendo normalmente uma resposta aperiddica ou oscilatoria, como apresentado

na Figura 5.

Figura 5 - Exemplos de Estabilidade Dinamica de uma aeronave.

(a) Movimento aperiodico (b) Movimento oscilatério

Fonte: Rodrigues (2013).

Um corpo é considerado dinamicamente estavel quando, apdés um
intervalo de tempo, ele é capaz de retomar seu estado de equilibrio apés uma
perturbagao externa. Caso o corpo nao seja capaz de retornar a sua condi¢cao
de equilibrio, dizemos que ele € dinamicamente instavel, o que acontece, por
exemplo, se ele possui como caracteristica um movimento oscilatério divergente

(aumento da amplitude) ap6s uma perturbacgao.

Para o caso de aeronaves, a estabilidade relaciona-se diretamente a sua

controlabilidade, seguranca de voo e conforto sentido durante a operagéao.
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Uma etapa importante na analise das caracteristicas de estabilidade de
uma aeronave é a determinagdo do seu Centro de Gravidade (CG). O CG é
estabelecido a partir do calculo analitico das condi¢cdes de balanceamento dos
momentos. Isso significa que o CG é o ponto no corpo onde a soma dos
momentos devido a agao gravitacional em cada elemento de massa do nariz da
aeronave até ele (sentido anti-horario — negativo) possuem a mesma intensidade
da soma dos momentos de cauda (sentido horario — positivo) (RODRIGUES,
2013).

3.5.1. Momento de Arfagem

Pensando-se nas forgas atuantes em uma aeronave e nas suas
respectivas distancias (“bragos”) em relagéo ao CG, torna-se possivel calcular o
momento resultante em torno do CG de uma aeronave para diferentes condigdes
de voo (variagdes nas forgas), sendo esse atuante em um eixo perpendicular ao

plano. A Figura 6 apresenta uma simplificagao das forcas longitudinais.

Figura 6 - Forgcas e momentos de uma aeronave em operagao.

Fonte: A autora.



28

Através da Equacéo (6) é possivel entdo calcular-se o momento atuante

no CG da aeronave.

Meg = —Txdy+Lxdy+Dx*dy— L *dy +my, (6)

onde T é a tracao do motor, L é a forca de sustentacido da asa, D é a forgca de
arrasto da asa, L, € a for¢a de sustentagdo da empenagem horizontal, d,, d,, ds
e d, sao as distancias do eixos de aplicacao das forcas em relacdo ao CG da

aeronave (Figura 6) e m,. € o momento atuante no centro aerodindmico da asa.

A partir da adimensionalizagdo do momento ao redor do CG, temos o

coeficiente do momento atuante no CG, como apresentado na Equacao (7).

Cn

cc 1 _
i*p*VZ* ref * C (7)

Como definido anteriormente, a condi¢ao de equilibrio de uma aeronave
€ representada quando o momento ao redor do CG for nulo, ou seja, quando

Crngg = 0-

O comportamento do coeficiente do momento ao redor do CG
apresentado na Equacdo (7) em relacdo a variagdao do angulo de ataque é

apresentado na Figura 7.
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Figura 7 - Coeficiente do momento ao redor do CG.

Conc |
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Fonte: Adaptada de Rodrigues (2013).

A Figura 7 apresenta o comportamento do momento ao redor do CG para
duas aeronaves distintas. Para a aeronave 1, o coeficiente do momento aumenta
com relagdo ao aumento do angulo de ataque, enquanto para a aeronave 2 ele
reduz com o aumento do angulo de ataque, sendo a primeira estavel e a segunda

instavel.

O Ponto B representa o ponto de trimagem, sendo este o ponto onde a
condicdo de voo em que a aeronave se encontra caracteriza seu equilibrio

estatico, sendo coeficiente de momento nulo para essa posigéo.

A condicdo apresentada pela aeronave 1, em que seu coeficiente de
momento aumenta com o aumento do angulo de arfagem gera para essa
aeronave um momento ao redor do CG positivo. Esse estado resulta em um
acréscimo no angulo de arfagem, fazendo com que o sistema se afaste cada vez

mais do equilibrio, caracterizando uma condig&o instavel.

Ja a aeronave 2 gera um momento decrescente e negativo em relagéo ao
aumento do angulo de ataque, gerando, portanto, um movimento de nariz para
baixo, trazendo-a de volta para sua posicdo de equilibrio, sendo assim uma

aeronave estavel.
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Desta forma, conclui-se que uma aeronave com estabilidade estatica
longitudinal possui o coeficiente angular da curva apresentada na Figura 7

negativo, como apresentado na Equacéo (8).

ACmce
a4, me<? ®)

Além disso, outro critério para que a estabilidade estatica longitudinal seja
garantia é que a variagao do coeficiente de momento em relagao ao coeficiente

de sustentagado seja negativa, como apresentado na Equacgéao (9).

ACmce

~ac, <" (9)

Ainda referente ao coeficiente de momento, outro critério que deve ser
satisfeito para garantir a estabilidade estatica refere-se ao coeficiente linear da

curva apresentada na Figura 7, que deve ser positivo (Cp,, > 0).

Desta forma, a andlise da estabilidade longitudinal estatica de uma
aeronave pode ser feita a partir do estudo do comportamento da equacéo do
coeficiente de momento de arfagem ao redor do Centro de Gravidade,
apresentado na Equacao (10) (RODRIGUES, 2013).

CMCGa = CMOa + CM“a a (10)

onde Chy,, € o coeficiente linear da curva e Chyg, é o coeficiente angular da curva.
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CM = CMW +CMOf +CM0t

0q 0

CM = CM w + CMo:f + CMat (12)

ag a

onde Cy, e Cy, 80 os coeficientes do momento linear e angular da asa, CMOf
e CMaf sdo os coeficientes linear e angular para a fuselagem e CMote CMat sao os

coeficientes para a empenagem horizontal. Esta equacao foi simplificada

desconsiderando a componente gerada devido as forgas propulsivas.

A analise de estabilidade estatica longitudinal pode ser realizada de duas
maneiras distintas: com comando irreversivel (manche fixo) ou com comando

reversivel (manche livre).

No caso do comando reversivel (manche livre), considera-se na analise
que variagdes de forcas e momentos sdo capazes de alterar a posicdo do
profundor, gerando assim um momento ndo nulo na articulagéo dele. Ja para o
caso de manche fixo, o profundor nédo é afetado com alteracbes nas forcas e

momentos, havendo deflexdo somente com o comando do piloto.

O angulo de trimagem, pode ser determinado, portanto, a partir da

Equacéo (13).

(13)

3.5.2. Derivadas de Estabilidade Adimensionais

Para a analise longitudinal, considera-se neste trabalho as derivadas mais
criticas para o sistema. Elas podem ser obtidas através da metodologia presente

em Roskam (2001), como apresentado nas Equacbes (14) a (17).



de (xac - xCG) Sur
C,, =2%C, *— L
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(14)

(15)

(17)

onde x,., € a distancia do nariz da aeronave ao centro aerodinamico da

empenagem horizontal, x.; é a distancia do CG ao nariz da aeronave e CLat €o

coeficiente angular da curva do coeficiente de sustentacdo da empenagem

horizontal.
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CAPITILO IV

METODOLOGIA

4.1. Descrigao do modelo

4 1.1. Parametros Geométricos da Aeronave

O objeto de estudo dessa pesquisa € o modelo em escala da
aeronave Cessna 182, também conhecida como Skylane, que possui
como caracteristicas quatro assentos disponiveis e asa alta. A aeronave

€ apresentada na Figura 8.

Figura 8 - Modelo Cessna 182 Skylane.

Fonte: Textron Aviation (2019).

Nesta pesquisa, analisa-se um modelo em escala 1:8,3 da aeronave,

cujos principais parametros geomeétricos sao apresentados na Tabela 1.
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Tabela 1 - Parametros geométricos da aeronave Cessna 182.

Propriedade Modelo Real Modelo Escala Unidade de Medida
Envergadura 10,9700 1,3000 m
Comprimento 8,8000 0,8300 m
Corda na raiz da asa 1,6300 0,2050 m
Corda na ponta da asa 1,0900 0,1350 m
Area de referéncia 16,1700 0,2350 m?

Massa (fabricante) 12,0200 1,1690 kg

Fonte: A autora.

A partir das dimensdes da geometria, gerou-se o modelo em CAD para

analise computacional, apresentado na Figura 9.

Figura 9 - Modelo em CAD da aeronave estudada em escala.

Fonte: A autora.
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4.1.2. Propriedades de Inércia

A partir do modelo construido em CAD e aplicando-se a ele o material
utilizado para sua fabricagao, que neste caso € o Poliestireno Expandido P3, é
possivel obter-se as propriedades de inércia aproximadas do modelo em escala

utilizando o software CATIA™. A Tabela 2 apresenta os resultados obtidos.

Tabela 2- Propriedades de inércia do modelo em escala.

Momento de inércia Valor [kg*m?]
Ly 0,0620
I, 0,0710
I,, 0,1240
I, 0,0020
I, 0,0002
I -0,0004

Fonte: A autora.

4.1.3. Parametros Propulsivos

A aeronave original Cessna 182 possui como propulsdo um motor
Lycoming a pistdo modelo 10-540-AB1A5 posicionado na regiao frontal do aviao,
que possui poténcia de 230 hp (172 kW) e peso de aproximadamente 200 kg. Ja
a aeronave em escala, analisada no presente estudo, utiliza como propuls&do um

motor elétrico — Brushless de aproximadamente 0,04 kg
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4.1.4. Condi¢des de voo

Para a realizacdo da analise da dinamica da aeronave em escala,
considera-se que o modelo em escala reduzida esta operando a uma velocidade
de 15 m/s, a uma altitude de 100 m (p = 1,2189 kg/m?) e viscosidade dinamica

u = 1,7894 « 10~°kg/ms e o numero de Reynolds ¢ igual a 1,7615 = 10°.

Vale citar que, para a aeronave em escala real, a velocidade de cruzeiro
€ igual a 72,5m/s, a altitude de cruzeiro é de aproximadamente 6100 m (p =

0,9879 kg/m?) e o nimero de Reynolds ¢é igual a 5,7 * 10°.

A Tabela 3 compara os numeros de Reynolds tipicos encontrados na
literatura (FAHLSTROM, 2012) com os valores obtidos para a analise desta

pesquisa.

Tabela 3 - Comparagao do numero de Reynolds tipico com o valor obtido para
a pesquisa.

Modelo em Modelo em

escala reduzida escala real

Numero de Reynolds Tipico 400.000 5.000.000

Numero de Reynolds Adotado 176.150 5.700.000

Fonte: (FAHLSTROM, 2012) para os valores tipicos e Smetana (1972)

para a aeronave em escala real.

Comparando-se os valores tipicos encontrados na literatura com os
valores obtidos para a analise desta pesquisa, tanto para 0 modelo em escala
reduzida, quanto para a aeronave em escala real, pode-se concluir eles possuem

a mesma grandeza.
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4.2. Analise Computacional

Para a realizacdo desta pesquisa, considera-se a avaliacdo dos
parametros aerodindmicos do modelo em escala em dois softwares distintos,
sendo eles o USAF DATCOM e o Ansys Fluent®.

O USAF DATCOM é um programa computacional que fornece com
agilidade os dados de estabilidade de uma aeronave com o fornecimento dos
parametros aerodindmicos dela, a partir da utilizagdo de um conjunto de teorias,

que podem ser encontradas em Williams e Vukelich w(1979).

Ja o Ansys Fluent® é um software que simula o escoamento ao redor de
corpos e calcula os parametros aerodinamicos resultantes dessa interagao a
partir do Método de Volumes Finitos, sendo o método mais utilizado atualmente
na area de mecanica dos fluidos. O desenvolvimento desse método pode ser

encontrado em Eymard et al. (2000).

O principal intuito desta comparacdo é analisar a aproximacao dos
resultados de ambos os programas, levando em consideragédo suas vantagens

e limitagdes.

A principal vantagem do programa USAF DATCOM ¢ a sua praticidade na
utilizagao e rapidez na obtenc¢ao das caracteristicas aerodinamicas e dinamicas
de uma aeronave, necessitando apenas que sejam fornecidos ao programa as
dimensdes principais do modelo e sua condigcédo de voo. Além disso, o DATCOM

caracteriza-se por ser um software de baixo custo computacional.

Por outro lado, o Ansys Fluent® € um programa com maior robustez, que
permite a analise computacional de um modelo para diferentes modelagens de
turbuléncia, além de ser possivel utilizar-se modelos com maior detalhamento, a
partir da importacao em sua formatagao CAD. Por outro lado, ao comparar-se
com o DATCOM, o Fluent possui maior complexidade no manuseio e consome
mais tempo computacional para fazer analises, sendo um software de maior

custo computacional.
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Para o Ansys Fluent®, a simulagdo do fluxo tridimensional em torno do
modelo foi realizada utilizando as Equacées RANS (Equacdes de Navier-Stokes
com Média de Reynolds). O modelo de turbuléncia adotado foi 0 k — w SST,
proposto por Menter (1994), com os coeficientes padrées. O ar foi considerado

incompressivel.

As superficies da geometria foram consideradas como paredes, com
condicdo de nao-escorregamento. Para o dominio computacional, as laterais
direita e esquerda, bem como os planos superior e inferior foram consideradas
como condi¢ao de simetria. A regido denominada inlet (entrada do fluxo de ar)
foi considerada com velocidade constante. A intensidade turbulenta foi

configurada em 1% e a raz&o de velocidade turbulenta foi fixada em 10%.

A malha utilizada foi criada a partir do Ansys Fluent® e as dimensdes do
dominio numérico foram determinadas proporcionalmente a envergadura da asa
(b), seguindo a proporcao: a entrada foi posicionada a uma distancia de 10b do
modelo, a saida ficou localizada a 20b do modelo, as superficies laterais ficaram
posicionadas a 7,5b do modelo e as superficies superior e inferior foram
posicionadas a 10b do modelo. A Figura 10 representa o posicionamento do

dominio computacional.

Figura 10 - Dominio Computacional utilizado para a simulagdo no Ansys
Fluent®.

20b

20b

14b
10b

Fonte: A autora.
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As malhas computacionais utilizadas no programa Ansys Fluent® para as
analises da asa e da empenagem horizontal possuem, respectivamente, 120 mil

elementos e 345 mil elementos. Tais malhas sdo apresentadas na Figura 11.

Figura 11 - Malhas computacionais utilizadas na analise.

(a) Malha computacional da asa. (b) Malha computacional da empenagem horizontal.

Fonte: A autora.

A Figura 12 apresenta a malha computacional construida para a analise

do modelo em escala, tal malha possui 725 mil elementos.

Figura 12 - Malha computacional do modelo em escala.
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Fonte: A autora.
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4.3. Estabilidade Estatica Longitudinal

Realiza-se a analise da estabilidade estatica longitudinal considerando
que, nas Equacgdes (10) e (11), a contribuicdo da fuselagem no coeficiente de
momento é nula, resultando nas simplificacbes presentes nas Equacgdes (18) e
(19).

CM a = CM + CMOt

ow
CM(Za = CM(ZW + CMat (19)

Roskam (2001) apresenta a metodologia de calculo das contribuicoes
realizadas pela asa e pela empenagem vertical no coeficiente de momento de

arfagem da aeronave, resultando nas Equagdes (20) a (25).

CM = CMOW + CMaW * (20)

w

hCG - hac
CMOW = CMaC + CLOW * <—C_‘ )

onde Cy, € o coeficiente de momento ao redor do centro aerodinamico da

asa,CLOW € o coeficiente de sustentacdo da asa para um angulo de ataque nulo,

hq; € a distancia do CG em relagao ao bordo de ataque da asa e h,. € a distancia

da corda média aerodinamica em relagcdo ao bordo de ataque da asa.
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hee — R
Cugy, = Cig, * (u) (22)

onde C,,,, € o coeficiente angular da curva do coeficiente de sustentagao da asa.

Cy, = Cy

t 0

T Cuy, ¥ (23)

CMOt = VHT *Nur * CLat * (L — I + &) (24)

onde VHT € o volume de cauda horizontal, n, € a eficiéncia de cauda, C;,; € 0
coeficiente angular da curva do coeficiente de sustentacdo da empenagem
vertical, i,, e i; s@o os angulos de incidéncia da asa e da empenagem horizontal,
respectivamente, e ¢, é o coeficiente linear da equagao do downwash (Equacéao
(26)).

_ de
CMat = =V * Nur * CLat (1 - %> (25)

de , . . ~
onde T é o coeficiente angular da equacgao do downwash.
a

A Equacao (26) apresenta a formulagao para o downwash e a descrigao
de seus componentes € apresentada nas Equacgdes (27) e (28) (RODRIGUES,
2013).

de (26)
E = SO + — % O(W

da
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57,3%2%Cy,
=T AR,, (27)

de 57,3%2x Cy,

da  mx AR, (28)
— _ Sur*lyr
HT =S % (29)

onde Sy € a area de referéncia da empenagem horizontal, S,, € a area de
referéncia da asa, [, € a distancia do CG da aeronave ao centro aerodindmico

da empenagem horizontal e ¢,, € a corda média aerodinamica da asa.

=2
_ pHT * VHT

Nur = Do * V2 (30)

onde pyr € a densidade relativa do ar para a empenagem horizontal.

O desenvolvimento para se encontrar a formulagao do ponto neutro pode
ser encontrado em Etkin (1959), sendo a Equacdo (31) resultante deste

desenvolvimento.

_ CL
W+nHT*VHT*C (1 - &) (31)
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_ CLa
fa = I ex AR (32)

onde h,, € a distancia do centro aerodinamico da asa ao seu bordo de ataque.

Outro parametro importante a ser analisado é a chamada Margem de
Estabilidade Estatica, definida como a distancia entre o ponto neutro e a posicao

do centro de gravidade, como apresentado na Equacéo (33).

ME :EN_ECG (33)

Uma vez que a Equacao (8) é satisfeita, temos que a Margem Estatica
sera positiva, o que significa que o centro de gravidade deve estar mais préximo

do nariz da aeronave do que o ponto neutro para haver estabilidade estatica.

4.4. Frequéncias Naturais

A partir das equagdes dindmicas que regem o sistema analisado é
possivel determinar as fungdes de transferéncia do modelo, obtendo-se ainda os
modos do aeromodelo para a analise longitudinal, suas frequéncias naturais e
amortecimentos.

Estes parametros sao essenciais para a analise da estabilidade de um
modelo, além de viabilizarem o estudo do comportamento natural de uma
aeronave em malha aberta quando perturbada por um agente externo ou quando

realizada uma entrada de comando.
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CAPITULO V

RESULTADOS EXPERIMENTAIS

5.1. Analise Computacional

A partir da simulacdo computacional do modelo em escala no software
Ansys Fluent®, e levando em consideracao as configuragdes mencionadas na
Secao 4.2.4, obteve-se os coeficientes de sustentagao, arrasto e do momento
no centro aerodindmico para a asa em duas condi¢cdes distintas, sendo a
primeira com o angulo de ataque nulo e a segunda com o angulo de ataque igual

a 10°. Os resultados obtidos estdo apresentados na Tabela 4.

Tabela 4 - Resultados obtidos no Ansys Fluent® para a Asa.

a=0° a=10°

C, 0,1437 0,9070

Cp 0,0287 0,0872
Cyac -0,0070 -

Fonte: A autora.

Considerando os resultados encontrados, calculou-se os coeficientes das

Equacdes (4) e (5), como apresentado no Apéndice A.

A partir da analise da asa em escala 1:8,3 nos programas computacionais,
obteve-se os valores para os coeficientes apresentados na Tabela 5.
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Tabela 5 - Parametros aerodindmicos resultantes da simulagao para a Asa.

Ansys Fluent® Datcom Variagcao
Cry 0,1437 0,1150 20%
Cp, [deg™] 0,0763 0,0645 15%
Cpo 0,0272 0,0116 57%

Fonte: A autora.

Pode observar-se que os resultados obtidos no Datcom sao de 20% a

57% menores que os obtidos através da simulagédo do Ansys Fluent®, o que

pode ser justificado pelas simplificagdes consideradas em seus calculos. A

Figura 13 apresenta o grafico do coeficiente de sustentagéo versus o angulo de

ataque da asa para os dois softwares.

Figura 13 - Coeficiente de Sustentagao vs angulo de ataque da asa.

1
0,8
0,6
0,4
0,2

0

Coeficiente de sustentagao

0,2

-0,4 -
Angulo de ataque (graus)

Datcom Ansys Fluent®

Fonte: A autora.
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Os resultados obtidos para a empenagem horizontal em duas condi¢des
distintas, sendo a primeira com o angulo de ataque nulo e a segunda com o

angulo de ataque igual a 5° encontram-se na Tabela 6.

Tabela 6 - Resultados do Ansys Fluent® para a Empenagem Horizontal.

a=0° a=>5°
C, 0,0020 0,3010
Cp 0,0195 0,0306

Fonte: A autora.

Considerando os resultados encontrados, calculou-se os coeficientes das

Equacdes (4) e (5), como apresentado no Apéndice B.

A partir da analise da empenagem nos programas computacionais,

obteve-se os valores para os coeficientes apresentados na Tabela 7.

Tabela 7 - Pardmetros aerodindamicos da Empenagem Horizontal.

Ansys Fluent® Datcom Variagao
Cio 0,0020 0 1%
Cr, [deg™] 0,0598 0,0240 60%
Choo 0,0195 0,0030 85%

Fonte: A autora.
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Como esperado, por tratar-se de um perfil simétrico, encontrou-se,
utilizando o Datcom, um coeficiente linear nulo para o coeficiente de sustentagao.
Ja para o Ansys Fluent®, encontrou-se um valor ndo nulo, mas proximo de zero,
0 que pode ser justificado por alguma imperfeicdo na geometria apos a
importagéo para o programa de simulagao, ou até mesmo devido ao refinamento

da malha.

A Figura 14 apresenta o grafico do coeficiente de sustentacéo versus o

angulo de ataque da empenagem horizontal para os dois softwares.

Figura 14 - Coeficiente de Sustentagéo vs angulo de ataque da empenagem
horizontal.
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Datcom Ansys Fluent®

Fonte: A autora.

A Tabela 8 compara os parametros do aeromodelo utilizando os dois

softwares com a aeronave em escala real.
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Tabela 8 - Resultados numéricos do aeromodelo comparados com o valor

aproximado para a aeronave em escala real.

Aeronave em Ansys Datcom Variagao Variagao

Escala Real Fluent® Fluent Datcom
Cr, 0,3070 0,2965 0,1410 3% 54%
Cy, [deg] 0,0769 0,0828 0,1005 8% 31%
Cpo 0,0270 0,0316 0,0382 17% 41%

Fonte: Roskam (2001) para a aeronave em escala real e a autora para outros.

A Figura 15 apresenta a comparagao entre os resultados obtidos para o
coeficiente de sustentagao utilizando os diferentes softwares e a aeronave em

escala real.

Figura 15 - Coeficiente de Sustentacéo vs angulo de ataque da aeronave.

1,4
1,2
1
0,8
0,6
0,4
0,2
0
-0,2

Coeficiente de sustentagao

-0,4
-0,6 -
Angulo de ataque (graus)

Datcom Ansys Fluent®  e=mModelo em Escala Real

Fonte: A autora.

Comparando os resultados obtidos para os dois softwares
computacionais, nota-se que os resultados da aeronave em escala real se

aproximaram mais daqueles obtidos utilizando o Ansys Fluent® do que para o
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DATCOM, o que pode ser justificado pelo maior detalhamento do modelo e

aproximagao maior das condi¢des de turbuléncia reais.

5.2. Estabilidade Estatica Longitudinal

5.2.1. Coeficiente de Momento da Aeronave

Considerando as Equagdes (18) a (30), calculou-se a contribuicao
da asa e da empenagem horizontal no coeficiente, bem como o coeficiente de
momento total da aeronave. O desenvolvimento matematico encontra-se no
Apéndice C. O grafico resultante da analise realizada é apresentado na Figura
16.

Figura 16 - Estabilidade longitudinal estatica da aeronave.
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Fonte: A autora.

A partir dos calculos desenvolvidos no Apéndice C e da Figura 16, conclui-
se que o modelo em escala da aeronave Cessna 182 é estaticamente estavel

longitudinalmente.
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A asa contribui negativamente para a estabilidade, pois o coeficiente

angular da curva atende ao requisito (CMaW < 0), mas o coeficiente linear da

curva nao atende ao requisito, pois € negativo. Ja a empenagem contribui
positivamente para a estabilidade da aeronave, pois atende todos os requisitos

de estabilidade estatica.

5.2.2. Trimagem

A partir da Equacéo (13) e analisando o grafico da Figura 16, encontra-se
um angulo de trimagem da aeronave, nas condi¢cbes pré-determinadas na
analise, igual a 0,45° para a analise no Ansys Fluent®. Para a simulagdo no
Datcom, a trimagem encontrada foi de 3°, enquanto, para a aeronave em escala

real, o angulo de trimagem é nulo, como apresentado em Roskam (2001).

5.2.3. Ponto neutro e Margem Estatica

Apos o desenvolvimento da equacao do coeficiente de momento para a
aeronave, torna-se possivel o calculo do ponto neutro para a condigao
estabelecida. A partir da aplicagdo da Equacao (31), tem-se que o ponto neutro

esta localizado a aproximadamente 54% da corda média aerodinamica.

Sabendo-se a posi¢cao do ponto neutro e do centro de gravidade em
relacdo a corda média aerodinamica, e utilizando a Equacgéo (33), encontra-se

que a margem estatica da aeronave ¢é igual a 39,13%.
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5.2.4. Derivadas de Estabilidade Longitudinal

As derivadas de estabilidade longitudinal para a aeronave em escala
real, o resultado no Ansys Fluent® e no DATCOM encontram-se na Tabela 9 e

os respectivos calculos sao apresentados no Apéndice D.

Tabela 9 - Derivadas de Estabilidade Longitudinal.

Aeronave Ansys Fluent® Datcom Variacdo  Variacao
Em Escala Fluent Datcom
Real
Cy, [deg] 0,0297 0,0295 0,0515 0,7% 73%
Com, [deg™] -0,1269 -0,0932 -0,1510 27% 19%
Ci, [deg™] 0,0681 0,0720 0,1589 5,7% 133%
Cin, [deg™] -0,2164 -0,2499 -0,2958 15% 37%

Fonte: A autora.

Pode-se notar, a partir da analise da Tabela 9 que a diferenga entre a
analise computacional no Ansys Fluent e a aeronave em escala real varia entre

0,7% e 27%, enquanto que quando comparada a aeronave em escala real ao
Datcom, nota-se um delta variando entre 19% e 133%.

5.2.5. Frequéncias Naturais do modelo

Aplicando-se ao soffware MATLAB os resultados obtidos
computacionalmente no Ansys Fluent®, obteve-se, como apresentado na Figura
17, o grafico do Root Locus para a analise longitudinal comparando-se os

resultados entre o Ansys Fluent®, o Datcom e a aeronave em escala real.
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Figura 17 - Root Locus para a Analise Longitudinal.
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Fonte: A autora.

Nota-se que, para as raizes com a parte real menor, existe uma variagéo
significativa entre os resultados obtidos utilizando os dois softwares em relagéo
ao valor para a aeronave em escala real. Tal variacdo ocorre principalmente
devido a diferencga nas propriedades de massa e de inércia do modelo em escala

reduzida, quando comparadas ao modelo em escala real.

Além disso, € possivel perceber que, para a analise no Fluent e para a
Aeronave Real, o problema possui quatro raizes complexas. Ja para o Datcom,
existem duas raizes reais e duas raizes complexas. Segundo Roskam (2001), a
raiz oscilatéria existente nesse problema é chamada de terceiro modo
oscilatorio, essa raiz real instavel pode fazer a aeronave divergir sem agao do

piloto.

Além disso, a Tabela 10 apresenta os resultados de frequéncia e

amortecimento para as analises de short period (sh) e phugoid (ph).
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Tabela 10 - Phugoid e Short Period para o &ngulo de trimagem da

aeronave.
Aeronave Em Ansys Fluent® Datcom

Escala Real
Wy, [deg/s] 0,2894 0,5905 0,4067
Eph 0,1081 0,0786 1,0000
wy, [deg/s] 5,3110 12,7541 10,6252
&n 0,6096 0,4502 0,7181

Fonte: A autora.

Comparando-se os valores obtidos entre os softwares Ansys Fluent® e
Datcom, nota-se uma aproximagao entre os resultados na condi¢gao de Phugoid,
mas uma diferenga maior quando comparados os valores na condigao de Short

Period, principalmente tratando-se da frequéncia natural.
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CAPITULO VII

CONCLUSOES E RECOMENDAGOES

Neste trabalho, a determinacao do coeficiente de momento de arfagem da
aeronave no Ansys Fluent® foi realizada a partir da simplificacdo de calculo
utilizando somente a influéncia da asa e a empenagem horizontal. Ja para o

Datcom, considerou-se ainda a influéncia da fuselagem.

Quando comparados os resultados do coeficiente de sustentagao e de
arrasto para a asa, obtidos no Ansys Fluent® e no Datcom, notou-se uma
variacao entre 15% e 57%. Para a empenagem horizontal, foi encontrada uma
faixa de variagao maior, ficando entre 1% e 85%. Essa variagao encontrada pode
ser justificada por diferengas na estrutura e no nivel de turbuléncia do
escoamento que encontra a empenagem horizontal, bem como por
discrepancias entre a geometria formada pelo Datcom e a criada em CAD para

a analise no Ansys Fluent®.

Ainda para a analise da empenagem horizontal, por se tratar de uma asa
composta por um perfil simétrico (NACA-0012), era esperado que o coeficiente

C,, fosse nulo, o que foi comprovado no Datcom, mas para o Ansys Fluent®,
obteve-se C;,, = 0,0020, apesar de ser bem proximo de zero, esse resultado pode

ser justificado por alguma imperfeigdo no momento da importagcado da geometria

no programa, ou até mesmo devido ao refinamento da malha utilizada.

Considerando a analise dos coeficientes de sustentagcdo e arrasto,
considerando a aeronave como um todo, os resultados do Ansys Fluent®,
quando comparados com os apresentados em Roskam (2001) para a aeronave
em escala real, mostraram uma variagao entre 3% e 17%. Para o Datcom, a
variagao obtida foi de 31% a 54%
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Pode-se citar ainda que as diferengas obtidas para o coeficiente de arrasto
em todas as analises feitas com o programa USAF Datcom, possuem influéncia

da néo utilizagdo modelos de viscosidade na formulagao adotada pelo software.

As analises apresentadas e discutidas neste trabalho demonstraram que
a aeronave em escala 1:8,3 do modelo Cessna 182 & estavel estaticamente,
quando estudada no software Ansys Fluent®. Esse mesmo resultado foi obtido
a partir dos calculos feitos para o modelo em escala real, presentes em Roskam
(2001).

O angulo de trimagem encontrado foi de 0,45° para o Ansys Fluent® e 3°
para o Datcom, que, comparados com o resultado de 0° do modelo em escala
real (ROSKAM, 2001), mostram que o Fluent se aproximou mais da condi¢c&o de

trimagem.

O resultado para as derivadas de estabilidade longitudinal, quando
comparado com os valores obtidos para o modelo em escala real (ROSKAM,
2001), mostraram uma aproximagao maior para o Ansys Fluent® (variagao entre

0,7% e 27%) do que para o Datcom. (variagéo entre 19% e 133%).

Quando estudado o Root Locus para a analise longitudinal, notou-se que
as frequéncias naturais e os amortecimentos na condi¢do de phugoid obtidos no
tanto no Ansys Fluent®, quanto no Datcom se aproximaram do modelo em
escala real. Ja para a condi¢gao de short period os valores se distanciaram mais
do modelo em escala real, para os dois softwares. Essa diferenca pode ser
justificada, principalmente, pela discrepancia entre as propriedades de inércia do

modelo em escala real e do modelo em escala reduzida.

Além disso, analisando o resultado encontrado a partir do Datcom,
obteve-se um terceiro modo oscilatério no Root Locus, uma raiz real instavel
para a aeronave, que pode fazer com que ela entre em uma condicdo de
divergéncia. Para a analise no Ansys Fluent® foram obtidas quatro raizes
complexas, mesma condigao obtida para o modelo em escala real a partir dos
dados de Roskam (2001).
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Pode-se concluir primeiramente que, para a predicdo das condicdes
aerodinamicas do modelo, os melhores resultados foram obtidos utilizando o

programa computacional Ansys Fluent®

Em segundo lugar, notou-se também que, a partir dos resultados obtidos
com o software Ansys Fluent® e das formulag¢des obtidas de Roskam (2001), os
resultados encontrados para as derivadas de estabilidade na analise longitudinal

ficaram proximas das calculadas para a aeronave em escala real.

Desta forma, levando em consideracao todos os resultados obtidos neste
trabalho, pode-se concluir que a predigdo do comportamento de uma aeronave
em escala real utilizando um modelo dela em escala é promissora, mesmo
havendo ainda um longo caminho para se percorrer e muitas melhorias a serem

feitas na metodologia utilizada.

Para proximos trabalhos, € possivel ainda explorar a utilizacdo de
simulagdes experimentais em modelos em escala reduzida para realizar uma
validagdo e comparagado com os resultados obtidos computacionalmente. Além
disso, pode-se investigar o comportamento do coeficiente de momento da

aeronave utilizando, para isso, a geometria completa.

Como trabalhos futuros, pode-se ainda realizar a analise latero-direcional
do modelo em escala reduzida utilizando os softwares e comparar os resultados
obtidos com os valores do modelo em escala real. Além disso, os parametros
propulsivos do problema podem ser investigados em proximos trabalhos. Por
fim, é possivel ainda investigar e explorar diferentes técnicas de controle a partir

do desenvolvimento realizado nesta pesquisa.
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APENDICE A

Formulagao dos Coeficientes Aerodinamicos da Asa

1. Coeficiente de sustentagcao

Paraa =0° - ¢, =0,1437
CL=CL0+CLa*CZ
0,1437 = CL() + CLa * ()

CL, = 0,1437

Para a = 10° - €, = 0,9070
CL=CL0+CLa*a
0,9070 = 0,1437 + CLa * 10

0,9070 — 0,1437
(Lo = 10

C., = 0,0763 [deg™]
«~ C, = 0,1437 + 0,0763 *
2. Coeficiente de arrasto
Para a = 0° - Cp, = 0,0287
Cp = Cp, + k * C?
0,0287 = Cp, + k * (0,1437)?

00287 Cp,
"~ (0,1437)%  (0,1437)?
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Para a = 10° - C, = 0,0872
CD = CDO + k * Cf
0,0872 = Cp, + k * (0,9070)?

Cp, = 0,0872 — k % (0,9070)?

00287 Co, ) % (0,9070)2

Cp. = 0,0872 —( -
Do (0,1437)2  (0,1437)2

Cp, = 0,0272

k = 0,0729
& Cp =0,0272 + k = C£

3. Coeficiente de momento

Citge,, = —0,0070
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APENDICE B

Formulagcao dos Coeficientes Aerodinamicos da Empenagem Horizontal

1. Coeficiente de sustentagao

Para a = 0° - ¢, =0,0020
CL:CLO‘l‘CLa*a
0,0020 = CL() + CLa *0

Cy, = 0,0020

Paraa =5° - ¢, =0,3010
CL=CL0+CLa*a
0,3010 = 0,0020 + CLa * 5

0,3010 — 0,0020
CLa = 5

Cp, = 0,0598 [deg™]

~ €, = 0,0020 + 0,0598 *x a

2. Coeficiente de arrasto

Paraa =0° - Cp, = 0,0195
CD = CDO + k * CE



0,0195 = Cp, + k * (0,0020)?

0,0195 Cp,
~(0,0020)2  (0,0020)2

Para a =5° = Cp = 0,0306
CD = CDO + k * CE
0,0306 = Cp, + k * (0,3010)?

Cp, = 0,0306 — k * (0,0310)*

0.0155 o, ) * (0,0310)?

Cp, = 0,0306—( —
Do (0,0020)2  (0,0020)2

Cp, = 0,0195

k= 0,1225

~ Cp =0,0195 + k = C?
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APENDICE C

Formulagao dos Coeficientes de Momento

1. Contribuicado da asa

Consideragdes: Sy = 0,249 m?, hge = 0,025m, hye = 0,0445m, b =
1,3m,c; =0,135mec, = 0,205 m.

b2 (1,3)?
AR =—=
S 0,249

¢ 0135

=-t= = 0,6585
¢, 0,205

2 1+21+2%\ 2 1+ 0,6585 + (0,6585)2
—_— | = — %
“\T1+2 3" 1+ 06585

=6,7871

) =0,1724m

hce —h
Cuty = O+ Cray * ()
0,025 — 0,0445)

Cwm 0,1724

= —0,0070 + 0,1437 = (

ow

Cy. = —0,0233

ow

hCG - hac)

CM“W - CL“W * ( c
0,025 — 0,0445>
0,1724

= —0,0086 [deg"]

Citg,, = 0,0763 * (

Cwm

aw

2. Contribuigdo da empenagem horizontal

Consideragoes: Syr = 0,05, Iy = 0,5440, nyr = 0,95,i, =0ei, =0
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7 Sur * lyr
HT SW * EW
0,05 %0,5440
HT (0,249 % 0,1724

Ve = 0,6336

57,3 % 2 % CLoW

o = T * ARy,
_ 57,3 %2 %0,1437
0 T 67871
g, = 0,7727

de 57,3%2+% CLaW
da T * ARy,
de 57,3%2%0,0763
da w6871

€ _ 04103
da

Cro, = Vigp * Mt * Crp, * (fw — B¢ + €o)
Cyor = 0,6336 * 0,95 * 0,0598 + 0,7727

Cuo, = 0,0289

0

_ de
Cotny =~V * oy (1 )
Cy. = —0,6336*0,95+0,0598 « (1 — 0,4103)
at

Cug, = —0,0220 [deg™]

a

3. Coeficiente de momento da aeronave

Crto, = Citg,, + Cutp, = —0,0233 +0,0278

0q 0
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Cup, = 0,0045
Cotg, = Citgy, + Citg, = —0,0086 — 0,0212

Cu,, = —0,0298 [deg™]

~ Cy = 0,0045 - 0,0298 x a

4. Ponto neutro

_ — — Ly
hy = haey, +Mur * Vyp ¥+ (1 — &)
Lay,
h 0,0445 + 0,95 % 0,6336 0,0598 (1 -0,4103)
= * * * —_
N"To1724 ’ 0,0763 ’
hy = 0,5363

5. Margem de estabilidade

ME = hy — hog = 0,5363 — 0,1450
ME = 0,3913
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APENDICE D

Formulacao das Derivadas de Estabilidade Longitudinal

As derivadas de estabilidade longitudinal sdo calculadas a partir das
Equacbes (14) a (17).

de (x - xCG) Sur
CLip = 2% Cpp ¥ x4 My Srer
C 2 %0,0598 * 0,4103 (0,779 ~ 0,235) 0,95 0,05
= * k k *k *k
La ’ ’ 0,1724 7770,249
_ -1
C., = 0,0295 [deg™]
de _ _ 2 SHT
Cma = _Z*CLat *ﬁ*(xach _XCG) *nHT*Sref

0,779 0,235)2 : 0,05

Cm, = —2%0,0598 % 0,4103 * (0,1724 ~ 01724 * 0249

a

Cm,, = —0,0932 [deg™]

(Xach — Xcg) Sur
CLq =2 CLat * %* Nur *Sref
(0,779 — 0,235) 0,05

C, =2%0,0598 x
q

01724 9% * 0249

Cy, = 0,0720 [deg]

Xach — Xco\? Sur
Cmq =—2,2 % CLat * (—ac z ) * Ny * S p
re

q

c 22400593 (0,779 — 0,235)2 : 0,05
= E3 k ] k *
m ’ ’ 0,1724 ’ 0,249

Cm. = —0,2499 [deg™]

q



